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УПРАВЛЕНИЕ ДВИГАТЕЛЕМ ПО ЗАКОНУ Т*
Г = const  

С ПРИМЕНЕНИЕМ МЕТОДИКИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ  
НЕИЗМЕРЯЕМОГО ПАРАМЕТРА  ПО ШТАТНО ИЗМЕРЯЕМЫМ 

 
Приведен анализ влияния  уровня температуры газа перед турбиной *

ГТ  на тягово-экономические пока-

затели двигателя. Рассмотрено  управление двигателем  по закону *
ГТ  = const , основанное на определе-

нии неизмеряемого параметра *
ГТ  в реальном  масштабе времени по  регрессионной модели  с исполь-

зованием  показаний штатных датчиков двигателя. 
 

двигатель, управление, температура газа, регрессия, численный эксперимент, статистическая ин-
формация, неизмеряемый  параметр,  датчик, ошибка измерений и вычислений 

 
Введение 

 
Для максимального использования заложенных в 

конструкцию двигателя потенциальных возможно-
стей по обеспечению высоких тягово-
экономических показателей, ресурса, надежности и 
других эксплуатационных характеристик на ФГУП 
ММПП «Салют» при модернизации турбореактив-
ных двухвальных двигателей с форсажной камерой 
сгорания  разрабатываются полнофункциональные 
цифровые системы управления, реализующие более 
сложные по сравнению с существующими перспек-
тивные алгоритмы управления и диагностики. 

В новых алгоритмах используются такие пара-

метры двигателя, как ГТ
∗ , GВ, αфкΣ, адиабатические 

КПД узлов и другие, измерение которых в настоя-
щее время невозможно. 

В ОАКБ «Темп» ФГУПП ММПП «Салют» раз-

работана методика получения алгоритмов управле-

ния двигателем, основанная на использовании в ре-

альном масштабе времени показаний штатных дат-

чиков двигателя для вычисления на борту летатель-

ного аппарата основных эксплуатационных характе-

ристик двигателя с помощью электронных цифро-

вых регуляторов.  

Разработанные алгоритмы позволяют осуществ-
лять оптимальное управление двигателем по вы-
бранной функции цели с учетом изменения характе-
ристик узлов при выработке ресурса в процессе экс-
плуатации 

 
1. Формулирование проблемы 

 
Основными параметрами рабочего процесса со-

временного авиационного газотурбинного двигате-
ля, определяющими его высотно-скоростные  харак-
теристики и конструктивный облик,  являются: сте-

пень сжатия воздуха в вентиляторе ( *
воπ ), суммар-

ная степень сжатия воздуха в двигателе ( *
kΣπ ), тем-

пература газа  в камере сгорания ( *
гоT ) и степень 

двухконтурности (m). В работах известных ученых 
Шляхтенко С.М., Сосунова В.А., Нечаева Ю.С. и др. 
[1, 2] указывается что, температура газовой среды 
(продуктов сгорания топлива) на входе в турбину 
является одной из основных характеристик газотур-
бинного двигателя (ГТД), определяющих его тягу R. 
Так, увеличение температуры газа  на входе в тур-
бину на 1% приводит к увеличению тяги на 1,5 – 
2%. Этим объясняется стремление к повышению 
температуры продуктов сгорания топлива в двига-
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теле. Основным ограничением повышения  темпера-
туры газовой среды в ГТД является (при рабочих 
температурах выше 1200 – 1300 К) ухудшение ме-
ханических свойств материалов лопаток турбины, 
что приводит к резкому уменьшению длительной 
прочности  лопаток, а, следовательно, и к уменьше-
нию ресурса двигателя.   

Из теории авиационных ГТД известно [1, 2],  что 
при неизменных внешних условиях тяга и эконо-
мичность двигателя определяются величинами по-
вышения давления и подогрева рабочего тела в нем, 
которые для двигателя с форсажной камерой сгора-
ния вполне характеризуются тремя параметрами: 

степенью сжатия воздуха в компрессоре *
кπ , тем-

пературой газа перед турбиной высокого давления 
*
ГТ  и температурой газа в форсажной камере сго-

рания *
фкТ . Для двигателя без форсажной камеры 

сгорания остаются первые два параметра, которые   
позволяют также судить о механических и тепловых 
нагрузках на конструкцию двигателя, и которые 
могут быть использованы  для решения одной из 
задач регулирования: сохранения устойчивости ра-
бочих процессов и прочности конструкции двигате-
ля путем предупреждения появления недопустимых 
механических и тепловых нагрузок на его элементы 
во время  установившихся и переходных режимов 
работы. 

На практике регулирование ГТД обычно осуще-
ствляется по параметрам, косвенно  характеризую-

щим *
кπ , *

ГТ , *
фкТ , что вызвано сложностью из-

мерения последних. К числу таких косвенных пара-
метров относятся: частоты вращения роторов n (для 

характеристики *
кπ ), температуры газа за турбиной 

*
TT  и температура лопаток турбины Тл (вместо 

температуры *
ГТ ), комплекс параметров ТФ

*
к

G
P

 

(вместо коэффициента суммарного избытка воздуха 

∑α  и *
фкТ ) и ряд других.  

В работе [4] указывается , что превышение тем-
пературы лопатки  на некоторых режимах на 5С 

выше нормы может привести к уменьшению ресурса 
работы на 10%. 

При этом одним из важных требований, предъ-
являемых к характеристикам управления ГТД [1, 2], 
является высокая точность поддержания заданной 

температуры газа *
ГТ  на установившихся и пере-

ходных режимах работы, так как качество регулиро-
вания на режимах, предельных по температуре газа, 
является определяющим при получении заданных 
рабочих характеристик и ресурса двигателя. Ожи-
даемые погрешности регулирования температуры 
газа на установившихся режимах не должны пре-
вышать в перспективе 5…7 град, а на переходных 
режимах допустимая величина «заброса» темпера-
туры должна составлять 30 – 50 град за время не 
более 0,5 – 1 с. При этом скорость изменения темпе-
ратуры газа на переходных режимах  может дости-
гать 500 град/с.  

На ФГУП «ММПП «Салют» по результатам экс-

периментальных работ, летных испытаний накоплен 

большой статистический материал, иллюстрирую-

щий разброс параметра *
ГТ  при управлении двига-

телем по температуре газа за турбиной по програм-

ме Тт = f(Твх) (при ухудшении характеристик узлов 

двигателя в процессе эксплуатации): при незначи-

тельном разбросе температуры газа за турбиной 

∆ТТ = ~5 град, (рис. 1), зависящем от настроек дви-

гателей, разброс температуры газа перед турбиной 

составляет  ∆ТГ = ~50…60 град  (рис. 2), что с уче-

том вышеизложенного может повлечь  разброс по 

тяге до ∆R = ~ 6 %. 

Таким образом, для оптимального управления 
двигателем, с учетом ухудшения характеристик его 
узлов в процессе эксплуатации, целесообразно ис-

пользовать такой важный параметр как *
ГТ . При 

этом необходимо точно знать текущее значение это-

го параметра. Но параметр *
ГТ  в настоящее время 

не измеряется в процессе работы ГТД.  Возникает 
задача по разработке методики определения неизме-

ряемого параметра *
ГТ  по штатным замерам дру-

гих параметров двигателя с целью формирования в 
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электронном регуляторе алгоритма управления  
двигателем в процессе полета. 
 

0,975

0,98

0,985

0,99

0,995

1

1,005

1,01

1,015

1,02

430 440 450 460 470 480Твх, К

Т4
 о
тн

.

Аруд=70...110 град РПТ Аруд=67 град

 
Рис. 1. Программы управления двигателем 
Т4 = f(Tвх), разброс связан с настройкой САУ 
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Рис. 2. Разброс температуры *
ГТ  = f(Tвх)  

на двигателях при выработке ресурса 
 

2. Решение проблемы 
 
На ФГУП «ММПП «Салют» разработана с ис-

пользованием регрессионного анализа методика 
определения не измеряемых параметров двигателя 

*
ГТ , GВ, αфкΣ, по показаниям штатных датчиков.  

Работа по построению регрессионной модели 
определения температуры газа перед турбиной по 
замерам штатных датчиков проводилась по  сле-
дующим этапам: 

– отбор параметров влияния на  двигатель, изме-
нение которых в процессе эксплуатации влияет на 
основные показатели двигателя и ресурс ; 

– формирование матрицы планирования экспе-
римента; 

– создание идентифицированной математической 
модели «двигатель + САУ»; 

–  выбор вида опорной (целевой) функции – 

функции определения *
ГТ ; 

– генерация статистической информации на ос-
нове численного эксперимента; 

– формирование и оптимизация регрессионной 
зависимости для опорной функции; 

– оценка прогнозирующих свойств регрессион-

ной модели определения *
ГТ . 

Получение точной модели определения целевой 

функции (в нашем случае *
ГТ ) с использованием 

экспериментальных данных  предполагает проведе-

ние широкомасштабных испытаний на реальном 

объекте, что при ограниченных сроках исследования 

и минимизации финансовых затрат не представляет-

ся возможным. Для генерации статистической ин-

формации на основе матрицы планирования  вместо 

натурного эксперимента был проведен численный 

эксперимент на ЭВМ с использованием поэлемент-

ной динамической математической модели объекта, 

идентифицированной с реальным двигателем, про-

шедшим государственные испытания. 

2.1. Отбор параметров влияния на состояние 

двигателя. Формирование матрицы планирова-

ния эксперимента. Предварительно были рассмот-

рены различные параметры двигателя  и их влияние 

на его состояние среди которых на основании экс-

пертных оценок были выявлены 20 основных пара-

метров и определены диапазоны их изменения 

(табл. 1). 

Основной задачей [4] при генерации массива ста-

тистических данных являлась минимизация затрат 

при получении максимальной информации, что бы-

ло достигнуто использованием теории планирова-

ния эксперимента.  

Формирование матрицы планирования  включает 

в себя:  

1) трансформирование многофакторного про-

странства в единичную гиперсферу путем нормиро-

вания переменных: 
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Таблица 1 
Параметры влияния на состояние двигателя и диапазоны их изменения 

 

№ Обозначение 
параметра 

Параметры  
влияния 

max  
отклонение 

min 
 отклонение 

1 BXT  +10° –10° 

2 ВХp  

Отклонение  
внешних условий 

от МСА +5% –5% 

3 МЕХη  Изменения мех. 
КПД 

+1% –1% 

… … … … … 

19 твд∆η  +0,01% –0,03% 

20 твдG∆  

Отклонения  
характеристик 

ТВД +3% –3% 

 

– нормированное значение переменной  ijχ%  оп-

ределяется по формуле: 

1 1ij срi
ij

i

X X
X
−

− ≤ χ = ≤
∆

% ; 

– обратный пересчет в натуральную форму про-
изводится как: 

ij ij i срiX X X= χ ⋅∆ +% , 

где max min
2

i i
срi

X X
X

+
=  – центр эксперимента; 

max min
2

i i
i

X X
X

−
∆ =  – диапазон варьирования 

от максимального Xmax i до минимального значения 

Xmin i  переменной; . 

2) случайную выборку  значения параметра из 
диапазона варьирования с выполнением условия: 

( )1 1P const− ≤ χ ≤ =% ; 

3) ортонормирование вектора состояния двига-
теля,  включающее в себя: 

а) приравнивание нулю скалярного произведения 
векторов:  

( ) 0l rχ ⋅χ =% %% % ; 

б) полную ортогонализацию плана  эксперимента 
по рекуррентным формулам Грама-Шмидта: 

1 1X X=%% ; ( )i i k i kX X X= − χ ⋅ ⋅χ∑% % %% % % ; 

i
ij

iX

χ
χ =

%%%%
%%

, 

где iX  –  исходный вектор;  

iX%%  – ортогональный  вектор;  

iχ%%  – ортонормированный вектор. 

В нашем случае составленная матрица планиро-
вания эксперимента представляет собой числовой  
массив  размером  [50 х 20]. Комплекс параметров 
каждой строки этой матрицы можно рассматривать 
как  ухудшения  некоего двигателя. Таким образом, 
мы получили парк из 50 виртуальных двигателей 
одного типа  для проведения численного экспери-
мента на ЭВМ по выявлению влияния параметров 
ухудшения  на изменения характеристик двигателя. 

2.2. Основные сведения о математической мо-
дели. Математическая модель представляет собой 
систему нелинейных алгебраических и дифферен-
циальных уравнений в обыкновенных производных 
с переменными коэффициентами. 

Решение дифференциальных уравнений произ-
водится численным интегрированием по явной схе-
ме методом Эйлера. Для обеспечения устойчивости 
численного решения был принят шаг интегрирова-
ния ∆t = 0,0002 с. 

В модели учтены следующие динамические фак-
торы: инерция вращающихся масс роторов газоге-
нератора; сжимаемость газа в емкостях основной и 
форсажной камер сгорания, во втором контуре и 
межтурбинном пространстве; накопление тепловой 
энергии в массе газа в камерах сгорания; отбор воз-
духа из компрессора  на охлаждение турбин; уча-
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стие части охлаждающего воздуха в работе турбин – 
охлаждение воздуха, направляемого на охлаждение 
турбины в теплообменнике второго контура; полно-
та сгорания топлива; изменение показателя адиаба-
ты удельной теплоемкости и теплосодержания воз-
духа и газа по тракту газогенератора; механические 
коэффициенты полезного действия роторов; гидрав-
лические потери полного давления по тракту. 

Характеристики компрессоров низкого и высо-
кого давлений задаются  в табличной форме в виде 
стандартных функций приведенного расхода возду-
ха и адиабатического коэффициента полезного дей-
ствия в зависимости от приведенной частоты вра-
щения ротора, степени сжатия воздуха и положения 
лопаток входного или направляющих аппаратов:  

( ), ,пр кпр на кG f n= ϕ π ; 

( ), ,к кпр на кf nη = ϕ π . 

Характеристики турбин высокого и низкого дав-
лений  задаются таблично в виде функций коэффи-
циента приведенного расхода газа и адиабатическо-
го коэффициента полезного действия в зависимости 
от приведенной частоты вращения ротора и степени 
расширения газа:  

( ),тпр ТА f n= π ; ( ),Т Т Тf nη = π . 

Модель включает в себя также модели агрегатов 
гидромеханической и электронной частей САУ, в 
которых реализован весь комплекс программ управ-
ления рассматриваемого двигателя: «двигатель + 
САУ». 

Была проведена идентификация математической 
модели «двигатель + САУ» с реальным двигателем, 
прошедшим государственные испытания, на устано-
вившихся режимах (рис. 3) и на переходных режи-
мах работы двигателя при сбросе (рис. 4) и приеми-
стости (рис. 5). 

2.3 Генерация статистической информации. 
Для генерации статистической информации, предна-
значенной для получения регрессионных модели 
определения ТГ,  были рассчитаны параметры рабо-
чих процессов для 51 виртуального двигателя в 16-
ти высотно-скоростных условиях эксплуа тации на 
высотах от Н = 0 до Нmax  при скоростях полета от  

M = 0  до Мmax  на дроссельных и форсажных режи-
мах  при  изменении положения рычага управления 
двигателем от малого газа до полного форсажа. Об-
щее количество расчетных опытов составило 14154 
штук. 

 

 
Рис. 3. Результаты идентификации двигателя  

по ТГ на установившихся режимах 
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Рис. 4. Идентификация двигателя по Т4  

на переходном режиме частичной приемистости 
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Рис. 5. Идентификация двигателя  
по Т4 на переходном режиме сброса 
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Для генерации статистической информации, 
предназначенной для оценки прогнозирующих 
свойств регрессионных зависимостей с помощью 
математической модели  дополнительно были рас-
считаны 2856 режимов в 4 высотно-скоростных ус-
ловиях эксплуатации. 

В дальнейшем этот числовой материал использу-
ется для  построения регрессионной модели опреде-
ления температуры газа перед турбиной по показа-

ниям штатных датчиков: условно числовой матери-
ал делится на обучающий, на основании которого 
определяют коэффициенты регрессионной зависи-
мости, и экзаменационный, с помощью которого 
проверяют прогнозирующие свойства регрессион-
ной  модели. 

В табл. 2 представлен общий вид обучающего и 
прогнозирующего массивов. 

 
Таблица 2 

Генерация статистической информации для построения регрессионной модели 
и оценки ее прогнозирующих свойств 

 
 

2.4. Выбор функции отклика и построение 
регрессионной модели для температуры газа. 
Будем рассматривать в качестве искомой функции 
температуру газа перед турбиной, в качестве аргу-
ментов – показания штатных датчиков, т. е. в общем 
случае: 

( )1 2 3, , , ,Г iT f X X X X= … , 

где Xi – аргументы, т.е. сигналы от штатных датчи-

ков двигателя. 
Был выбран следующий вид опорной (целевой) 

функции для определения ТГ по штатно измеряемым 
параметрам:  

0
1

iji
i a

Гj j iT c X= ⋅∏ , 

где  ТГj –  температура газа перед турбиной; 
С0 j –  постоянный коэффициент; 
а ji – показатель степени  i-го аргумента  для  j-ой  

функции. 
Такой вид целевой функции выбран не случайно: 

многие процессы в двигателе описываются уравне-
ниями, представляющими из себя произведения сте-
пеней компонент векторов параметров (уравнения 
расходов газа, степеней сжатия и расширения и др.).  

Коэффициенты регрессионной модели определя-
лись с использованием обучающего массива по из-
вестному методу наименьших квадратов. Первона-
чальная регрессионная модель содержала 15 изме-
ряемых параметров, но для использования таких 
громоздких  моделей в бортовом электронной регу-
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ляторе требуется большое количество датчиков на 
двигателе. 

Из теории планирования эксперимента известно, 
что величина ошибки  определения косвенного па-
раметра по показаниям штатных замеров  возрастает 
с ростом количества датчиков и средств измерения. 

В связи с этим решалась задача минимизации 
регрессионной модели с целью получения допусти-
мых ошибок измерений и аппроксимации при 
управлении двигателем по косвенным параметрам.  

При этом анализировались весовые коэффициен-
ты каждого аргумента (рис. 6).  

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 6. Весовые коэффициенты  
аргументов регрессионной модели 
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Рис. 7.  Сравнение результатов расчета ТГ  

по регрессионной и математической моделям 
для 10926 опытов 

 
Аргументы, весовые коэффициенты которых 

были ниже некоторого условного уровня, отбрасы-
вались. На следующем уровне селекции проводили 
формирование новой регрессионной модели с ос-

тавшимися аргументами и т.д. На каждом этапе се-
лекции модели анализировали ошибки  определения 
Т*

Г р  по регрессионной модели и по полной матема-
тической модели Т*

Г м  во всем высотно-скоростном  
диапазоне эксплуатации двигателя (рис. 7). 

На рис. 8 представлены  диаграммы распреде-
ления ошибки аппроксимации по трем регрессион-
ным моделям: для 15, 13 и 9 аргументов, соответст-
венно. При доверительной вероятности р = 0,95 
ошибка аппроксимации составляет ± 5 град.  

 
Диаграмма распределения ошибок для Tg
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Рис. 8. Диаграмма распределения ошибок  

аппроксимации различных  
регрессионных моделей определения ТГ 

 
Выбранная на данном этапе работ  регрессион-

ная модель определения Т*
Гр  имеет следующий вид: 

3 51 2 4
0

6 7 8 9
2exp ,

B BB B B
В x Tl B TO

Г B B B B
X BX TI K

T T T n G
T

P T P n

⎛ ⎞⋅ ⋅ ⋅
⎜ ⎟= ⋅ ⋅
⎜ ⎟⋅ ⋅⎝ ⎠

 

где TВX – относительная температура воздуха на 
входе в двигатель; XT  – относительная температу-

ра воздуха  перед компрессором; 2T  – относитель-

ная температура воздуха за компрессором; TIT  – 

относительная температура за турбиной; XP  – от-

носительное давление перед компрессором; TIP  – 

относительное давление за турбиной; TOG  – отно-

сительный расход топлива через основную камеру 
сгорания; Bn , Kn  – относительные частоты враще-

ния вентилятора и компрессора. 
Суммарная относительная погрешность опреде-

ления параметра ТГ по регрессионной модели вклю-
чает в себя: 

9 штатно измеряемых параметра
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• ошибку измерения штатных параметров, вхо-

дящих в модель; 

•  ошибку аппроксимации (вычисления по рег-

рессионной модели).   
2 2 2

Гсум Гизм ГвычислT Т Т∆ = ∆ + ∆ ; 

2
2

1

n
Г

Гизм ij l
ii

Т
Т a X

Х=

⎛ ⎞
∆ = ⋅ ⋅∆⎜ ⎟

⎝ ⎠
∑ , 

где iX∆  – относительная ошибка измерения пара-

метра  Хi-го датчика,   вычисляется как:    

0

i
i

i

X
X

X
∆

∆ = . 

Ошибка измерения ТГ по показаниям  исполь-

зуемых на рассматриваемом двигателе датчиков при  

современной точности измерений  составляет 

∆ТГ изм = ± 6,06 °. 

Были рассчитаны показатели точности вычисле-

ния по  регрессионной  модели для ТГ.  При этом: 

– среднеквадратичная ошибка  составляет 

σ =3,6978 град; 

– индекс корреляции приближается к единице  

ρ = 0,99987; 

– критерий Фишера по информативной  способ-

ности регрессионной модели  очень высокий  и со-

ставляет  

Fи = 41377041,43; 

– математическое ожидание   

m = 0,04487 град. 

Суммарная среднеквадратичная ошибка получе-

ния среднемассовой температуры газа по регресси-

онной   модели  составляет  ∆ТГ регр = ± 6,6 град   при 

доверительной вероятности  р = 0,95. 

На основании полученной выше регрессионной 

модели определения среднемассовой  температуры  

газов  в  камере сгорания перед турбиной по показа-

ниям комплекса датчиков, установленных на двига-

теле, проведен синтез регулятора управления расхо-

дом топлива в основную камеру сгорания двигателя. 

Результаты расчета показали, что во всех высот-

но-скоростных условиях эксплуатации с учетом из-

менения характеристик двигателя в процессе выра-

ботки ресурса обеспечивается поддержание задан-

ного значения ТГ с погрешностью ∆ТГ на статиче-

ских режимах, не превышающей ± 5 °С. Динамиче-

ская  ошибка на режиме  приемистости не превыша-

ет 50 °С , кратковременно, в течение 0,5 с. 

 
Заключение 

 
Представлен краткий анализ влияния уровня 

температуры газа перед турбиной ГТД на тягово-
экономические показатели двигателя. 

Показана целесообразность управления двигате-
лем по косвенному параметру по программе 

( )*
Г вхT f T= . 

Разработана методика построения  регрессион-

ной модели определения параметра ГТ
∗ , основанная 

на использовании в реальном масштабе времени 
показаний штатных датчиков двигателя для вычис-
ления на борту летательного аппарата текущего 

фактического значения ГТ
∗  с помощью электронно-

го цифрового регулятора. 
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