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МЕТОД ОБОСНОВАНИЯ СХЕМЫ И ВЫБОРА ПАРАМЕТРОВ 

СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 
ДЛЯ СКОРОСТЕЙ ПОЛЁТА МП = 0…5 

 
В данной статье кратко рассмотрены основные аспекты метода обоснования выбора схемы и пара-
метров силовой установки летательного аппарата со скоростями полёта от 0 до 5 чисел Маха на 
ранних стадиях проектирования. Проведен анализ существующих методов. Изложен и обоснован ал-
горитм выполнения операций для определения оптимального состава и параметров силовой установ-
ки, а также размера летательного аппарата в зависимости от массы полезной нагрузки. Применение 
полученных результатов позволит сократить сроки создания конкурентоспособных двигателей для 
высокоскоростных летательных аппаратов за счет целенаправленного поиска их рационального тер-
модинамического и конструктивно-геометрического облика. 
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Введение 

 
Постановка проблемы и анализ публикаций. 
Одним из направлений развития современного 

авиадвигателестроения является широкое внедрение 
на этапах научно-исследовательских работ расчет-
ных методов исследования, базирующихся на ис-
пользовании возрастающей производительности 
электронных вычислительных машин и современ-
ных прикладных программ, которые позволяют 
моделировать сложные физические процессы, про-
исходящие в воздушно-реактивном двигателе (ВРД) 
и его основных узлах. 

Данное направление требует значительно 
меньших финансовых затрат, чем эксперименталь-
ная отработка авиационных двигателей и их элемен-
тов, и позволяет в современных условиях проводить 
научно-исследовательские работы с высокой эффек-
тивностью [1]. 

Облик и параметры силовой установки (СУ) 
зависят от того на каком летательном аппарате (ЛА) 
она будет эксплуатироваться [2]. 

Определяющим фактором, согласно [3], для 
выбора силовой установки при концептуальном 
проектировании является надсистема, представля-
ющая собой ЛА. 

Поэтому решение рассматриваемой авторами 
задачи относится к этапу концептуального проекти-
рования СУ ЛА со скоростями полёта МП = 0…5, на 
котором ведется поиск типа, структуры и основных 
режимно-конструкторских параметров проектируе-

мой СУ на основе особенностей и целевых призна-
ков надсистемы, в которой он будет применяться. 

Необходимо отметить, что для обеспечения 
эффективности работы силовой установки во всем 
диапазоне скоростей полета ЛА обычно требуется 
комбинирование нескольких схем двигателей [4]. 
Для малых скоростей – обычно ГТД или РДТТ, а 
для больших скоростей – прямоточный ВРД или 
ракетный двигатель. Масса силовой установки и 
топлива зависит от схемы силовой установки и ее 
параметров. Однако размерность силовой установки 
(потребная тяга) определяется массой и аэродина-
мическими характеристиками ЛА. В свою очередь, 
масса ЛА зависит от массы силовой установки и 
топлива. А потребный запас топлива зависит от 
топливной эффективности силовой установки и от 
профиля полета ЛА. Поэтому выбор схемы и пара-
метров силовой установки ЛА невозможен без учета 
параметров и профиля полета ЛА. 

На современном этапе развития ЛА со скоро-
стями полёта МП = 0…5 рассматривается концепция 
их создания, как беспилотных летательных аппара-
тов (БПЛА) [5 – 7]. 

Так как относительная масса систем жизне-
обеспечения и летного экипажа может доходить до 
15-20 %, то отсутствие летного экипажа и систем 
его жизнеобеспечения позволяет выполнить относи-
тельное увеличение полезной нагрузки (ПН) и запа-
сов топлива на борту БПЛА. 

Особенностью БПЛА является привязка размеров 
ЛА не к летному экипажу, а к массе и габаритам ПН. 

 Ю. А. Улитенко, О. В. Кислов 
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Целью данной работы является разработка 
метода обоснования выбора схемы и параметров СУ 
для ЛА со скоростями полёта МП = 0…5. 

 
Расчетные соотношения 

 
Суть метода заключается в итерационном вы-

полнении операций для получения параметров СУ, 
которая обеспечит требуемый профиль полета ЛА с 
заданной массой ПН. 

1. Поскольку для БПЛА масса ЛА привязыва-
ется к массе и габаритам ПН, масса ПН пнG  являет-
ся задаваемой величиной: 

constGпн  .                             (1) 
2. Принимается заданным профиль полета ЛА. 
3. В первом приближении определяются гео-

метрия (площадь крыла S) и взлетная масса ЛА лаG  

по статистическим данным для данного типа ЛА 
[8, 9]: 

пн

пн
ла ξ

GG  ,                             (2) 

где: ξпн – относительная масса ПН. 
4. Потребная тяга силовой установки R при ма-

лых скоростях полета определяется из условия 
обеспечения взлета, а при больших скоростях поле-
та – на основании того, что на установившемся ре-
жиме полета лобовое сопротивление Xa должно 
быть уравновешено силой тяги R [5]: 

S
2
VρCXR

2

xaa 


 ,                   (3) 

где Cxa – коэффициент лобового сопротивления ЛА; 
ρ – плотность воздуха, кг/м3; 
V – скорость полета, м/с; 
S – площадь крыла ЛА, м2. 

5. Выбирается состав СУ ЛА [4], оптимизируют-
ся параметры СУ и формируются облики ее проточ-
ных частей [10] для малых и больших скоростей поле-
та. 

6. Определяется масса СУ ЛА. 
7. С помощью высотно-скоростных характери-

стик определяются часовые расходы топлива на 
разных участках профиля полета ЛА: 

)]М,(Нс),М,(НRf[G ППудППтч  .         (4) 

8. По профилю полета и часовым расходам 
топлива на его участках определяется количество 
топлива для выполнения полета GтΣ. 

9. По известным значениям масс топлива, СУ и 
ЛА определяется относительная масса СУ и топлива: 

ла

суΣт

G
GG 

.                             (5) 

10. Относительная масса СУ и топлива, опре-
деленная по формуле (5), сравнивается с суммой 

относительных масс топлива и СУ )ξ,ξ( сут , опре-

деленных при помощи [8]. 
При 

т су
т су

ла

G G
G
                            (6) 

выполняется перерасчет массы ЛА по формуле 

т су
ла

т су

G G
G  

  
                         (7) 

и перезавязка геометрии летательного аппарата в 
соответствии с полученным значением взлетной 
массы с последующим повторением расчета, начи-
ная с п.4. 

Поскольку constGпн  , изменение лаG  при-

водит к изменению ξпн. 

При т су
т су

ла 

G G
G
       масса ЛА является 

избыточной, а при сут
ла

сут

G
GG


  – недоста-

точной для доставки ПН по заданному профилю 
полета. 

Изменение массы ЛА должно происходить до 
тех пор, пока относительная масса СУ, топлива и 
полезной нагрузки не сравняется с суммой относи-
тельных масс СУ, топлива и ПН: 

пнсут
ла

пнсут

G
GGG


 .          (8) 

Сходимость итерационного процесса при недо-
статочности массы ЛА обеспечивается тем, что при 
увеличении массы ЛА масса ПН остается постоян-
ной, поэтому ξпн уменьшается, а при избыточности 
массы ЛА – наоборот. 

11. Сравнение масс ЛА при различных схемах 
и параметрах СУ. Чем меньше получается масса ЛА 
при заданных массе ПН и профиле полета, тем более 
эффективны схема и параметры СУ. 

Блок-схема метода обоснования выбора схемы 
и параметров СУ для ЛА со скоростями полёта 
МП = 0…5 представлена на рис. 1. 

 
Выводы 

 
1. Обоснование схемы и выбора параметров СУ 

ЛА со скоростями полёта МП = 0…5 невозможно без 
учета параметров и профиля полета ЛА. 

2. Предложен метод, позволяющий обосновать 
схему и параметры СУ, на основе минимизации мас-
сы ЛА при заданных массе ПН и профиле полета. 

При применении в составе СУ двух и более ти-
пов двигателей дополнительной проработки требует 
вопрос оптимального момента переключения между 
двигателями. 
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Рис. 1. Блок-схема метода выбора схемы и параметров СУ  
для ЛА со скоростями полёта от 0 до 5 чисел Маха 
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МЕТОД ОБҐРУНТУВАННЯ СХЕМИ ТА ВИБОРУ ПАРАМЕТРІВ СИЛОВОЇ УСТАНОВКИ 

ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ ДЛЯ ШВИДКОСТЕЙ ПОЛЬОТУ МП = 0…5 
Ю. О. Улітенко, О. В. Кіслов  

У даній статті коротко розглянуті основні аспекти методу обґрунтування вибору схеми і параметрів си-
лової установки літального апарату зі швидкостями польоту від 0 до 5 чисел Маха на ранніх стадіях проек-
тування. Проведено аналіз існуючих методів. Викладений і обґрунтований алгоритм виконання операцій для 
визначення оптимального складу і параметрів силової установки, а також розміру літального апарату в за-
лежності від маси корисного навантаження. Застосування отриманих результатів дозволить скоротити тер-
міни створення конкурентоспроможних двигунів для високошвидкісних літальних апаратів за рахунок ціле-
спрямованого пошуку їх раціонального термодинамічного і конструктивно-геометричного вигляду. 

Ключові слова: метод, літальний апарат, безпілотний літальний апарат, силова установка, корисне на-
вантаження, повітряно-реактивний двигун, тяга. 

 
METHOD OF SUBSTANTIATION OF THE SCHEME AND SELECTION OF PARAMETERS  

OF THE POWER PLANT FOR AIRCRAFT FOR FLIGHT SPEED Mp = 0 ... 5 
Yu. A. Ulitenko, O. V. Kislov 

In this article, we briefly review the main aspects of the method of justifying the choice of the circuit and the 
parameters of the power plant of an aircraft with flight speeds from 0 to 5 Mach numbers in the early stages of de-
sign. The analysis of existing methods is carried out. The algorithm for performing operations for determining the 
optimum composition and parameters of the power plant, as well as the size of the aircraft depending on the mass of 
the payload, is stated and justified. Application of the obtained results will allow to shorten the terms of creation of 
competitive engines for high-speed aircraft due to a purposeful search for their rational thermodynamic and con-
structive-geometric appearance. 

Keywords: method, aircraft, unmanned aerial vehicle, power plant, payload, air-jet engine, thrust. 
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