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В статье описан метод моделирования полета летательного аппарат по заданной траектории, уста-

навливающий функциональную связь между параметрами рабочего процесса газотурбинных дви-

гателей и результатами моделирования полета летательного аппарата. 
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При оптимизации и обосновании выбора 
параметров авиационных силовых установок 
(СУ) обычно используют экономические и 
летно-технические критерии оценки летатель-
ного аппарата (ЛА). Их математические моде-
ли различной степени детализации приводятся 
в работах [1, 2]. Наибольшее применение по-
лучили следующие критерии: коммерческая 
нагрузка ЛА; взлетная масса ЛА; суммарная 
масса СУ и топлива на ЛА; удельные затраты 
топлива ЛА; стоимость часа эксплуатации ЛА; 
себестоимость перевозок; прибыль за самоле-
то-час, приведенные затраты на один тонно-
километр; дальность полета ЛА. Каждый из 
критериев эффективности напрямую или кос-
венно зависит от массы топлива на борту ЛА. 
Для оптимизационных исследований газотур-
бинных двигателей (ГТД) до настоящего вре-
мени использовались статистические данные 
по влиянию нерасчетных режимов работы СУ 
на массу затраченного топлива на полет (сле-
довательно, и на критерии эффективности) [1]. 

Цель работы: разработка методики мо-
делирования полета ЛА, позволяющей учесть 
влияние параметров рабочего процесса двига-
теля и управления им в процессе полета на 
критерии эффективности ЛА. 

Постановка задачи. При изменении 
внешних условий и режима работы ГТД в про-
цессе полета ЛА параметры рабочего процесса  
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двигателя меняются в соответствии с общими 
закономерностями совместной работы его уз-
лов. Соотношение между эффективной тягой 
силовой установки и внешним сопротивлением 
ЛА определяет величину изменения скорости 
или траектории полета. Внешнее сопротивле-
ние ЛА зависит от его аэродинамических ха-
рактеристик и параметров управления и может 
выбираться из условия выполнения заданной 
программы набора высоты и снижения или за-
данной траектории. От способа управления 
силовой установкой будет зависеть характер 
изменения параметров движения ЛА в процес-
се полета, время полета, потребный запас топ-
лива на полет и, в конечном итоге, значения 
критериев, характеризующих эффективность 
эксплуатации ЛА при выполнении конкретной 
задачи. Вследствие этого возникает необходи-
мость в разработке усовершенствованных ме-
тодов моделирования полета ЛА, позволяю-
щих более точно оценивать критерии эффек-
тивности ЛА и исследовать влияние на них 
параметров рабочего процесса и функции 
управления ГТД. 

Одним из методов, позволяющих учесть 
данные факторы, является определение необ-
ходимого запаса топлива ЛА по результатам 
решения системы дифференциальных уравне-
ний, описывающей динамику его полета. Ис-
ходной информацией для моделирования по-
лета является: площади характерных сечений 
проточной части ГТД; характеристики узлов 
ГТД; закон и программа управления ГТД; 
взлетная масса летательного аппарата; аэроди-
намические и геометрические характеристики 
планера; программы набора высоты и сниже-
ния; высота крейсерского участка полета; ско-
рость и координаты ЛА в начальной точке.  
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Результатами моделирования полета являются 
функции изменения параметров ЛА по траек-
тории, время полета, расход топлива за полет, 
значения критериев эффективности ЛА. Необ-
ходимо учитывать тот факт, что полет ЛА ча-
ще всего является многоэтапным процессом. 
Например, схема полета дозвукового транс-
портного или пассажирского самолета включа-
ет следующие основные этапы (рис. 1): взлет; 
набор высоты; крейсерский полет; снижение; 
ожидание; предпосадочное маневрирование; 
посадка. 

 

 
 

Рис. 1. Схема типового полета самолета  
транспортной авиации:  

1 – взлет; 2 – набор высоты; 3, 3' – крейсерский полет; 
4 – снижение; 5 – ожидание; 6 – предпосадочное ма-
неврирование; 7 – посадка 

 

На этапах взлета и посадки, ожидания и 
предпосадочного маневрирования режимы ра-
боты двигателей определяются требованиями 
безопасности, эксплуатационными требова-
ниями, в соответствии с которыми работа дви-
гателей чаще всего осуществляется на пре-
дельных режимах. На этапах набора высоты и 
снижения режимы работы двигателей также 
регламентированы, но при изменении высоты 
полета параметры двигателей не сохраняются 
постоянными, а изменяются в соответствии с 
выбранным законом управления и изменением 
внешних условий. На крейсерском участке по-
лета режим работы двигателей может изме-
няться в широких пределах и устанавливается 
из условия обеспечения горизонтального поле-
та с определенной скоростью. 

Поскольку полет ЛА на различных эта-
пах описывается разными условиями, то его 
моделирование осуществляется путем после-
довательного моделирования каждого этапа. 
При этом значения параметров состояния ЛА в 
конце очередного этапа являются начальными 
условия для моделирования следующего. В 
случае моделирования полета дозвукового 
пассажирского или транспортного самолета 
последовательно рассчитываются этапы набо-
ра высоты, крейсерского полета и снижения. 
Расчет этапа набора высоты производится до 
момента достижения летательным аппаратом 
высоты крейсерского участка, при этом пара-
метры регулирования двигателей, опреде-
ляемые углом установки рычага управления 

двигателями, соответствуют номинальному 
режиму, а угол атаки определяется условием 
обеспечения заданного изменения скорости по 
высоте полета. Траектория полета в этом слу-
чае зависит от изменения тяги двигателей по 
высоте, то есть от закона управления ГТД. 

Расчет крейсерского участка начинается 
от точки окончания набора высоты и до рубе-
жа снижения. Угол установки рычага управле-
ния двигателями может задаваться в зависимо-
сти от текущей массы самолета или опреде-
ляться из условия обеспечения заданного из-
менения скорости полета по траектории. Угол 
атаки в каждой точке подбирается из условия 
обеспечения горизонтального полета на задан-
ной высоте. По мере выработки топлива и 
снижении массы летательного аппарата, может 
потребоваться расчет режима набора высоты 
для достижения более высокого эшелона и 
продолжение расчета крейсерского режима 
полета на новой высоте. Расчет участка сни-
жения выполняется аналогично расчету набора 
высоты, за исключением того, что угол уста-
новки рычага управления двигателями должен 
соответствовать режиму малого газа. 

Математическая модель полета. Полет 
ЛА описывается динамическими уравнениями 
движения центра масс, кинематическими 
уравнениями и уравнениями изменения массы 
в результате выработки топлива. Система ди-
намических уравнений движения относительно 
сферической вращающейся Земли в проекциях 
на оси траекторной системы координат без 
учета влияния ветра имеют вид [3]: 
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При расчёте траектории ЛА со скоростя-
ми до 1000 м/с кориолисову силу и центрост-
ремительную силу, связанные с кривизной по-
верхности Земли, обычно не учитывают. Для 
полета без крена и скольжения можно принять: 
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С учетом принятых допущений система (1) 
принимает вид 
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Систему (2) необходимо дополнить ки-
нематическими уравнениями движения, опи-
сывающими изменение положения ЛА в про-
странстве, и уравнением изменения массы ЛА, 
учитывающего выработку топлива в процессе 
полёта: 
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Поскольку при расчётах траектории ЛА 
чаще всего известными являются протяжённо-
сти различных участков траектории, то в каче-
стве фазовой переменной удобнее принять ко-
ординату L – дальность по горизонтальной по-
верхности (рис. 1). Тогда система дифферен-
циальных уравнений, описывающих движение 
ЛА, примет вид 
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Полученная система дифференциальных 
уравнений включает параметры планера (ло-
бовое сопротивление Ха, подъёмная сила Ya, 
угол атаки α) и силовой установки ЛА (эффек-
тивная тяга Рэф.су, расход топлива Ст.су), зави-
сящие от функций управления. Расчёт этих па-
раметров целесообразно выделить в отдельные 
подмодели, которые также могут иметь иерар-
хическую структуру (рис. 2). Совокупность 
формул расчёта критериев эффективности ЛА 
по результатам решения системы дифференци-
альных уравнений также выделена в отдель-
ную подмодель (рис. 2). Отметим, что матема-
тическая модель СУ и ГТД более подробно 
представлена в работе [4], а математическая 
модель критериев эффективности – в работах 
[1, 2]. 

 

 
 

Рис. 2. Структура математической модели  
полета ЛА 

 

Математическая модель ЛА. В матема-
тической модели летательного аппарата рас-
считываются подъемная сила Yа и сила внеш-
него сопротивления планера Xа в зависимости 
от его геометрических параметров, аэродина-
мических характеристик и условий полета: 
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Рис. 3. Аэродинамические характеристика ЛА: 
а) суа = f(α, Mп); б) сха=f(суа, Мп)  
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Аэродинамические характеристики пла-
нера задаются в виде наиболее широко исполь-
зуемых зависимостей: суа = f(α, Mп), сха=f(суа, 
Мп) (рис. 3) [5]. Значение Мп определяется ве-
личиной скорости Vп и скорости звука в атмо-
сфере а. Для определения скорости звука, тем-
пературы Tн и давления pн окружающей среды 
используется таблица стандартной атмосферы, 
которая описывает зависимость данных пара-
метров от высоты полета Н. 

Выводы: с помощью разработанной ме-
тодики моделирования полета летательного 
аппарата устанавливается функциональная 
связь между параметрами рабочего процесса 
ГТД, законом управления двигателя и резуль-
татами моделирования полета ЛА, от которых 
зависят критерии эффективности летательного 
аппарата. 

 

СПИСОК ЛИТЕРАТУРЫ: 
 

1. Маслов, В.Г. Теория и методы начальных этапов 
проектирования авиационных ГТД: учеб. пособие / 

В.Г. Маслов, В.С. Кузьмичев, А.Н. Коварцев, В.А. 
Григорьев; под ред. В.Г. Маслова. – Самара: Изд-
во Самар. гос. аэрокосм. ун-та, 1996. 147 с. 

2. Григорьев, В.А. Выбор параметров и термогазо-
динамические расчеты газотурбинных двигате-
лей: учеб. пособие / В.А. Григорьев, А.В. Жданов-
ский, В.С. Кузьмичев и др. – 2-ое изд., испр. и 
доп. – Самара: Изд-во Самар. гос. аэрокосм. ун-
та, 2009. 202 с. 

3. Бочкарев, А.Ф. Аэромеханика самолета: Динами-
ка полета: учебник для авиационных вузов / А.Ф. 
Бочкарев и др.; под общ. ред. А.Ф. Бочкарева и 
В.В. Андреевского. – М.: Машиностроение, 1985. 
360 с. 

4. Кулагин, В.В. Теория, расчет и проектирование 
авиационных двигателей и энергетических уста-
новок: Учебник. 2-е изд. Основы теории ГТД. 
Рабочий процесс и термогазодинамический ана-
лиз. (Кн. 1). Совместная работа узлов выполнен-
ного двигателя и его характеристики (Кн. 2). – 
М: Машиностроение, 2003. 616 с. 

5. Бехтир, В.П. Практическая аэродинамика само-
лета Ту-154М / В.П. Бехтир, В.М. Ржевский, В.Г. 
Ципенко. – М.: «Воздушный транспорт», 1997. 
288 с. 

 

MODELING THE AIRCRADT FLIGHT IN PROBLEMS OF  
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In article the method of modeling the aircraft flight on the given trajectory, establishing the function con-

nection between parameters of working process in gas-turbine engine and results of modeling the aircraft 

flight is described. 
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