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ВИБІР СКЛАДУ, ПАРАМЕТРІВ РОБОЧОГО ПРОЦЕСУ І РЕЖИМУ РОБОТИ 

СИЛОВОЇ УСТАНОВКИ ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА 

З НАДЗВУКОВОЮ КРЕЙСЕРСЬКОЮ ШВИДКІСТЮ ПОЛЬОТУ 
 

Розглядаються питання вибору складу силової установки, її параметрів робочого процесу, а також 

режимів роботи силової установки для літаків, що дозволяють здійснювати трансокеанські польоти з 

надзвуковою крейсерською швидкістю. Як критерій вибору складу силової установки використовуєть-

ся умова максимуму відносної маси корисного навантаження. Цей критерій перетворюється за допо-

могою рівняння масового балансу літального апарата в умову мінімуму відносної маси палива і силової 

установки. Для вирішення завдання використовується метод типу предиктор-коректор. Як предик-

тор використовується етап вибору складу силової установки, її параметрів робочого процесу, а та-

кож режимів роботи силової установки по крейсерській ділянці польоту з урахуванням ділянок виходу 

на крейсерський режим і зниження за допомогою емпіричних коефіцієнтів, що враховують витрату 

палива на цих ділянках. За результатами цього етапу вирішення завдання відбираються найкращі кон-

куруючі варіанти силової установки з метою подальшого більш детального аналізу на етапі коректо-

ра шляхом чисельного рішення диференціальних рівнянь руху літака по всьому профілю польоту. При 

цьому на кожній елементарній ділянці шляху регульовані параметри силової установки оптимізують-

ся за критерієм мінімуму потрібної витрати палива на подолання цієї ділянки. Розглянуто силові ус-

тановки з турбореактивним двигуном, з двоконтурними турбореактивними двигунами зі змішанням 

потоків і з роздільним виходом потоків, з турбопрямоточним двигуном і з двоконтурними турбореак-

тивними двигунами, що мають прямоточні режими роботи. За крейсерською ділянкою польоту для 

зазначених складів силових установок встановлені закономірності зміни відносної маси палива і сило-

вої установки для швидкостей крейсерського польоту, відповідних числам Мн = 1,5…4. Ці залежності 

дозволяють відібрати конкуруючі з точки зору маси корисного навантаження варіанти силових уста-

новок для заданої швидкості крейсерського польоту або вибрати найвигіднішу швидкість крейсерсь-

кого польоту при заданому складі силової установки. Для літака з крейсерською швидкістю польоту, 

що відповідає числу Мн = 3, за цими залежностями визначені конкуруючі варіанти силової установки, 

що забезпечують мінімум відносної маси палива і силової установки. На етапі коректора ці варіанти 

силової установки оцінені за критерієм відносної маси палива і силової установки шляхом розв'язання 

рівнянь руху літака по всьому профілю польоту з оптимізацією регульованих параметрів силової уста-

новки на кожній елементарній ділянці шляху за критерієм мінімуму витрати палива на його подолан-

ня. При цьому параметри робочого процесу силової установки оптимізувалися в околі тих значень, які 

були отримані на етапі предиктора. Аналіз отриманих результатів показав, що в порівнянні з етапом 

предиктора на етапі коректора оптимальні з точки зору відносної маси палива і силової установки 

параметри робочого процесу силової установки змінилися приблизно на 12,5 %, а відносна маса палива 

і силової установки приблизно на 3 ... 4 %. 
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прямоточний режим.  

 

Вступ 
 

В роботі [1] показано актуальність проблеми 

вибору складу і режиму роботи силової установки 

(СУ) літального апарату (ЛА) з надзвуковою крей-

серською швидкістю польоту і запропонований ме-

тод вибору складу і режиму роботи СУ за критерієм 

максимуму відносної маси корисного навантаження 

кнm . Умову максимуму маси корисного навантажен-

ня можна перетворити за допомогою рівняння масо-

вого балансу ЛА і представити у вигляді умови міні-

муму відносної маси палива і СУ  п СУ
min

m m . 

Так як надзвуковий політ можна забезпечити 

різним складом СУ, то актуальною є задача отри-

мання закономірностей зміни  п СУm m  від шви-

дкості крейсерського польоту для різних складів 

СУ. Це дозволить сформулювати основні рекомен-

дації щодо вибору складу СУ в залежності від швид-

кості надзвукового крейсерського польоту або за ви-

бором режиму польоту ЛА при заданому складі СУ. 

 М. А. Шевченко, 2021 
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1. Аналіз літературних джерел  

і постановка проблеми 
 

В роботі [2] представлено дослідження з вибо-

ру складу СУ ЛА з надзвуковим крейсерським ре-

жимом польоту Мн = 3. В роботі розглянуто турбо-

реактивний двигун (ТРД), турбореактивний двигун з 

форсажною камерою згоряння (ТРДФ), двоконтур-

ний турбореактивний двигун з форсажною камерою 

згоряння ТРДДФсм, двоконтурний турбореактивний 

двигун з форсажною камерою згоряння в другому 

контурі (ТРДДФII). Критерієм вибору СУ викорис-

товувалася злітна вага ЛА. Основними недоліками 

дослідження є відсутність впливу швидкості крейсер-

ського польоту і обмежене коло складів СУ ЛА. Крім 

того, розглядався ЛА з дальністю польоту 5900 км, 

що не відповідає дальності трансокеанських польотів. 

В роботі [3] представлено дослідження з вибо-

ру складу СУ ЛА ТРД, ТРД з перепуском повітря 

через компресор в сопло, ТРДДсм і різні схеми тур-

бореактивних двигунів змінного робочого процесу. 

Критеріями вибору СУ є злітна маса ЛА, допусти-

мий рівень шуму, допустимі шкідливі викиди. Не-

долік дослідження – відсутність розгляду впливу 

швидкості крейсерського польоту. 

Крім того, в роботах [2,3] не досліджувалися 

турбопрямоточні двигуни (ТПД). 

Турбопрямоточні двигуни різних схем розгля-

даються в [4]. При цьому особливу увагу приділено 

схемам ТПД на основі ТРДДФсм і ТРДДФII. Особли-

вістю роботи є розгляд складів СУ з ТПД без ураху-

вання параметрів ЛА. 

Турбопрямоточні двигуни на основі ТРДДФсм і 

ТРДДФII в складі ЛА для заданої дальності польоту 

розглянуто в роботі [5]. В роботі отримано законо-

мірності впливу параметрів робочого процесу СУ на 

питомі параметри СУ і відносну масу палива і СУ. 

Недоліками цієї роботи є неврахування впливу па-

раметрів циклу внутрішнього контуру, невідповід-

ність дальності польоту трансокеанським перельо-

там і обмеженість розглянутих складів СУ ЛА. 

Схему ТРД з прямоточним контуром (ТРДП) 

досліджено в роботі [6]. У ній проведена багатокри-

теріальна оптимізація параметрів СУ з ТРДП для 

заданих чисел Мн = 3 і Мн = 4. Критеріями оптима-

льності обрані: паливна ефективність; злітна вага 

ЛА; корисне навантаження; маса палива. Основним 

недоліком дослідження є обмежене коло досліджу-

ваних чисел Мн. 

Таким чином, в [2 – 6] представлені досліджен-

ня впливу складу СУ ЛА на параметри ефективності 

ЛА для різних швидкостей польоту. Однак, в цих 

роботах не виконано порівняльний аналіз впливу 

складу СУ на параметри ефективності ЛА і недоста-

тньо вивчено питання впливу швидкості крейсерсь-

кого польоту на параметри ефективності ЛА. Крім 

того, в ряді досліджень розглядалася дальність польо-

ту, яка не відповідає трансокеанський перельотам. 

Тому потрібне виявлення закономірностей змі-

ни  п СУm m  від числа Мн для різних складів СУ 

ЛА для польоту на трансокеанську дальність 

(L = 10000 км). Надзвукову крейсерську швидкість 

польоту доцільно обмежити максимальним числом 

Мн = 4, що пов'язано з проблемою високих темпера-

тур робочого тіла в СУ ЛА і температурного нагріву 

елементів ЛА [7]. 

Виходячи з робіт [2 – 6], для таких умов польо-

ту доцільно розглянути СУ з ТРД, ТРДД, ТРДДсм, 

ТРДП, ТРДДФсм та ТРДДФII з переходом на прямо-

точний режим роботи. 

 

2. Мета і завдання дослідження  
 

Метою дослідження є встановлення законо-

мірностей зміни  п СУm m  в діапазоні чисел 

Мн = 1,5 ... 4 для різних складів СУ за допомогою 

методу, представленому в роботі [1]. Ці залежності 

дозволять вибрати склад СУ для заданої швидкості 

крейсерського польоту або вибрати найвигіднішу з 

точки зору кнm  швидкість крейсерського польоту 

при заданому складі СУ. 

Для досягнення поставленої мети необхідно 

вирішити такі завдання: 

– для крейсерської ділянки польоту встанови-

ти закономірності зміни  п СУm m  для обраних 

СУ в залежності від швидкості крейсерського по-

льоту; 

– за допомогою отриманих залежностей виб-

рати кращі конкуруючі варіанти СУ для заданої 

швидкості крейсерського польоту з метою подаль-

шого уточнення відносної маси палива і СУ шляхом 

розгляду всього профілю польоту; 

– вибрати склад і режим роботи СУ за критері-

єм  п СУ
min

m m  для заданої крейсерської швид-

кості польоту шляхом інтегрування рівнянь руху ЛА 

на всіх ділянках польоту. 

 

3. Матеріали  

і методи дослідження 
 

Дослідження засноване на використанні теоре-

тичних методів з областей аеродинаміки і динаміки 

польоту ЛА, математичного моделювання газоди-

намічних процесів повітряно-реактивних двигунів 

(ПРД), емпіричних залежностей з області проекту-

вання ЛА і ПРД. 
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В якості вихідних даних приймалися профіль 

польоту, аеродинамічні і масові характеристики ЛА 

для надзвукових трансокеанських польотів [8]. 

Для різних складів СУ ЛА визначалася сума 

відносних мас палива і СУ в залежності від числа 

Мн. При кожному числі Мн для заданої схеми ПРД 

визначалися параметри робочого процесу на злітно-

му режимі, що забезпечують  п СУ
min

m m . 

Температура на виході з камери згоряння для пе-

рспективного двигуна обмежувалася *
г.maxT  ≤ 1900 К, 

а для форсажної камери – 
*
ф.maxT  ≤ 2120 К [9]. 

Ступінь підвищення тиску 
*
к  варіювалася 

відповідно до рекомендацій [4, 10] в діапазоні 

*
к  = 3…32 в залежності від схеми газотурбінного 

двигуна (ГТД). 

Ступінь двоконтурності варіювалася в діапазо-

ні m = 0…6 відповідно до рекомендацій [4, 5]. 

Ступені підвищення тиску вентилятора 
*
в  

ТРДДсм і ТРДДФсм з переходом на прямоточний 

режим становили 90% від оптимальних значень 

*
в.опт , які залежать від ступеня m і параметрів циклу 

внутрішнього контуру і розраховувалися згідно [4]. 

Для ТРДДФII з переходом на прямоточний ре-

жим роботи недоцільне застосування вентиляторів з 

числом ступенів більше двох через зростання втрат 

повного тиску вентилятора на прямоточному режи-

мі [11]. У цьому випадку величина 
*
в  була істотно 

менше, ніж 
*
в.опт . Величина 

*
в  визначалася з умо-

ви, що вентилятор двоступеневий. При цьому, не-

зважаючи на значне відхилення від оптимального 

значення, погіршення питомих параметрів ТРДД є 

слабким. Зокрема, відповідно до даних роботи [4] 

зменшення 
*
в.опт  на 50% призведе до збільшення 

питомої витрати палива на 3% при m ≤ 2,5. 

У польоті регульовані параметри ПРД варіюва-

лися з метою мінімізації витрат палива на елемента-

рній ділянці траєкторії заданої довжини при забез-

печенні потрібної тяги СУ ЛА. 

Для розрахунку параметрів ГТД використову-

валася математична модель першого рівня, яка опи-

сана в роботах [4, 12 – 14]. 

Модель розрахунку схеми ТПД на основі 

ТРДДФII представлена в роботі [11]. Для схеми 

ТРДП використовується модель [11], в якій врахо-

вано відсутність втрат повного тиску вентилятора в 

зовнішньому контурі. 

Для розрахунку ТПД на основі ТРДДФсм вико-

ристовується модель [11], в якій враховано наяв-

ність втрат повного тиску при раптовому розширен-

ні потоку на вході в камеру змішування. Оскільки 

раптове розширення відбувається при дозвукових 

швидкостях потоку, використовується модель Бор-

да, яка описана в роботі [15]. 

Маса двигуна ТРДП розраховувалася за спів-

відношенням, представленим в [16]. Для ТРДП за-

стосовувалися формули ТРДД при величині
*
в  = 1. 

 

4. Результати дослідження 
 

4. 1. Закономірності зміни відносної маси палива 

і СУ в залежності від швидкості крейсерського 

польоту з урахуванням рівнянь руху ЛА  

на крейсерській ділянці польоту 

 

Із використанням описаної вище процедури 

отримані залежності  п СУm m  від числа М крей-

серського польоту для ЛА з ТРД, ТРДД, ТРДДсм, 

ТРДП, ТРДДФсм і ТРДДФII з прямоточними режи-

мами. Ці залежності показані на рис.1. 

На рисунку 1 показана точка, що характери-

зує  п СУm m  для розглянутого ЛА з ТРДД, 

отримана в роботі [8]. Відмінність між значеннями 

менше 3%. З рисунку видно, що для різних діапазо-

нів чисел Мн крейсерського польоту потрібні різні 

склади СУ ЛА, що забезпечують. Для Мн < 1,8 кон-

куруючими СУ є ТРДДсм і ТРДД. При Мн = 1,8…2,4 

конкуруючими СУ є ТРДДсм і ТРД. Для 

Мн = 1,8…3,5 конкуруючими СУ є ТРД і ТРДП. При 

Мн > 3,5 конкуруючими СУ є ТРДП, ТРДДФсм і 

ТРДДФII на прямоточних режимах роботи. 

Характерно, що для кожної схеми ПРД існує 

найвигідніше число Мн крейсерського польоту, при 

якому  п СУ
min

m m , а відносна маса корисного 

навантаження максимальна. 

З рис.1 видно, при Мн > 2.8 ТРДД програють 

ТРДД на прямоточному режимі, що узгоджується з 

рекомендаціями роботи [4]. 

 

4. 2.  Вибір конкуруючих варіантів СУ ЛА  

для порівняння з урахуванням рівнянь руху ЛА 

на всіх ділянках польоту 

 

Відбір конкуруючих варіантів СУ ЛА залежить 

від діапазону чисел Мн крейсерського польоту, які 

задаються замовником в технічному завданні на 

проектування ЛА. 

Нині розглядаються дві концепції ЛА для тран-

сокеанських перельотів з надзвуковою швидкістю 

польоту.  Перша  –  ЛА   з   помірною   надзвуковою 
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Рис. 1. Зміна відносної маси палива і СУ для обраних складів СУ в залежності від швидкості крейсерського 

польоту: –  п СУm m  для ЛА с ТРДД, отримана в роботі [8]; 1 –  ТРДДФII з прямоточними 

режимами; 2 –  ТРДДсм з прямоточними режимами; 3 –  ТРДП; 4 –  ТРД;  

5 –  ТРДД; 6 –  ТРДДсм  

 

швидкістю крейсерського польоту 

1600…1900 км/год [8,17], друга – ЛА зі швидкістю 

крейсерського польоту 2500…3000 км/год [18]. 

Оскільки швидкість крейсерського польоту ко-

мерційних лайнерів сьогодні становить 

850...900 км/год, польоти на швидкостях 

1600...1900 км/год не принесуть значної економії за 

часом, тому для подальшого дослідження в якості 

крейсерській швидкості польоту прийнята швид-

кість, відповідна Мн = 3. 

З рис.1 видно, що для цієї швидкості польоту 

конкуруючими варіантами є СУ з ТРД і ТРДП. Рису-

нку 1 відповідає ТРД з 
*
гT  = 1690 К, 

*
к  = 12, і 

ТРДП на прямоточному режимі з 
*
фT  = 903 К і 

m = 5,6. Ці параметри робочого процесу приймають-

ся базовими для подальшого пошуку найвигідніших 

значень параметрів робочого процесу на основі ін-

тегрування рівнянь руху ЛА на всіх ділянках польо-

ту з оптимізацією регульованих параметрів в кожній 

точці профілю польоту з умови мінімуму витрати 

палива на елементарній ділянці траєкторії заданої 

довжини при забезпеченні потрібної тяги СУ ЛА. 

 

4. 3. Вибір складу і режиму роботи СУ  

за критерієм мінімуму відносної маси палива  

і СУ для заданої крейсерської швидкості польоту 

з урахуванням рівнянь руху ЛА на всіх  

ділянках польоту 

 

На цьому етапі розглядаються тільки конкуру-

ючі СУ з найкращим складом, визначеним за ре-

зультатами аналізу крейсерської ділянки польоту. 

Вихідними даними для розрахунку є параметри 

СУ, отримані в результаті оптимізації за крейсерсь-

кою ділянкою шляху. Врахування ділянок виходу на 

крейсерський режим і зниження може змінити як 

величину відносної маси палива і СУ, так і найвигі-

дніші значення параметрів робочого процесу СУ. 

Зміна параметрів зростає при зменшенні відношення 

довжини ділянки крейсерського польоту до дально-

сті польоту. Для трансокеанських перельотів це від-

ношення близьке до одиниці, тому слід очікувати, 

що найвигідніші значення параметрів робочого про-

цесу СУ будуть перебувати в оточенні цих значень, 

які отримані при оптимізації за ділянкою крейсерсь-

кого польоту. 

Врахування ділянок виходу на крейсерський 

режим і зниження полягає в чисельному рішенні 

диференціальних рівнянь руху ЛА на цих ділянках 

по заданій траєкторії з оптимізацією параметрів СУ 

на кожному кроці інтегрування рівнянь руху ЛА за 

критерієм мінімуму маси палива, яка витрачається 

на подолання елементарної ділянки шляху. 

Крім того, оскільки для ТРДП крейсерський 

політ виконується в режимі прямоточного повітря-

но-реактивного двигуна (ППРД), а вихід на крейсер-

ський режим виконується в режимі ТРД, то необхід-

но визначити найвигідніші значення параметрів ро-

бочого процесу ТРДП в режимі ТРД за критерієм 

 п СУ
min

m m . 

Тому параметри робочого процесу на злітному 

режимі ТРДП повинні варіюватися в широкому діа-

пазоні. 
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Значення 
*
гT  для ТРД і ТРДП в режимі ТРД 

задавалося максимальним згідно з рекомендація-

ми [10] На режимі виходу на крейсерський режим 

прямоточний контур ТРДП не працює, тому m = 0. 

Тому варійованим параметром робочого процесу 

для ТРД і ТРДП в режимі ТРД є тільки *
к.р . При-

чому, для ТРД *
к.р  має варіюватися в вузькому діа-

пазоні поблизу 12, а для ТРДП в режимі ТРД в ши-

рокому діапазоні – *
к.р  = 4,5 … 13,5. Значення 

*
к.р  > 13,5 не розглядалися через недостатність тяги 

при заданому значенні 
*
гT  для виходу на крейсерсь-

кий режим польоту. 

На рис. 2 показана залежність відносної маси 

палива і СУ від ступеня підвищення тиску на зліт-

ному режимі *
к.р  для ТРД і ТРДП, отримана з ура-

хуванням рівнянь руху ЛА за заданим профілем по-

льоту з оптимізацією параметрів СУ на кожному 

кроці інтегрування рівнянь руху ЛА. Оптимізація 

параметрів СУ здійснювалася за критерієм мінімуму 

маси палива, яка витрачається на подолання елемен-

тарної ділянки шляху, при крейсерській швидкості 

польоту Мн = 3. 

З рисунка 2 видно, що для ТРДП при *
к.р  = 12 

 п СУm m  мінімальна, а для ТРД  п СУm m  

зменшується при збільшенні *
к.р , проте при 

*
к.р  > 13,5 величина тяги стає недостатньою для 

виходу на крейсерський режим польоту. Отримане 

значення корелює з результатами роботи [2], де при 

*
гT  = 1650 К *

к.р  = 10, з урахуванням того, що *
к  

економічне зростає з ростом 
*
гT  [10]. 

Оптимізація параметрів злітного режиму СУ з 

урахуванням рівнянь руху ЛА для всього профілю 

польоту з оптимізацією програми управління СУ на 

всіх елементарних ділянках польоту за критерієм 

мінімуму потрібної маси палива на його подолання 

дозволила визначити величини найвигідніших зна-

чень параметрів робочого процесу на злітному ре-

жимі і уточнити величину  п СУm m . 

При цьому, отримані відмінності величин 

 п СУm m  від відповідних величин, отриманих 

при оптимізації за ділянкою крейсерського польоту, 

становлять менше 4% для ТРД і менше 3% для 

ТРДП, а відмінність *
к.р  для ТРД становить 12,5%.  
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Рис. 2 Залежності відносної маси палива і СУ для ТРД і ТРДП від *
к.р  при Мн = 3: 

 – точка, що характеризує параметри ЛА і СУ з ТРД при оптимізації за крейсерською ділянкою шляху 

 п СУm m ;  – лінія, що характеризує параметри ЛА і СУ з ТРДП при оптимізації  

за крейсерською ділянкою шляху;  –  п СУm m  для ТРДП з урахуванням рівнянь руху ЛА  

за заданим профілем польоту з оптимізацією параметрів СУ на кожному кроці інтегрування;  

 –  п СУm m  для ТРД з урахуванням рівнянь руху ЛА за заданим профілем польоту  

з оптимізацією параметрів СУ на кожному кроці інтегрування 
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Крім того, розгляд ділянок виходу на крейсер-

ський режим і зниження необхідні для визначення 

найвигідніших параметрів робочого процесу ТРДП 

в режимі ТРД. 

 

5. Обговорення  

результатів дослідження 
 

На рисунку 1 представлені залежності віднос-

ної маси палива і СУ для різних складів СУ в залеж-

ності від швидкості крейсерського польоту. Наяв-

ність мінімуму  п СУm m  на цих залежностях 

пояснюється конкуруючим впливом швидкості по-

льоту і аеродинамічної якості ЛА на параметр даль-

ності і потрібну масу палива [19]. Відмінності вели-

чин  п СУ
min

m m  для різних СУ, пояснюються 

відмінностями схем ПРД, їх термодинамічних цик-

лів і величин параметрів робочого процесу. 

Також з рисунка видно, що для широкого діа-

пазону швидкостей польоту Мн = 1,5...3,5 доцільно 

застосовувати склади СУ з однією з найпростіших 

схем ПРД – ТРД. При цьому виявляється, що при 

Мн = 2...3 така СУ є найкращою з точки зору макси-

муму корисного навантаження. 

СУ з ТРДДсм і ТРДД можуть застосовуватися 

до чисел Мн = 3, а при Мн < 2 вони є найбільш ефек-

тивними з точки зору мінімуму  п СУm m . 

СУ з ТРДП при використанні режиму ТРД для 

виходу на крейсерський режим і прямоточного ре-

жиму в крейсерському польоті може бути застосо-

вана для всього розглянутого діапазону швидкостей 

крейсерського польоту. При цьому вона є найкра-

щою за критерієм мінімуму  п СУm m  при 

Мн > 3,3...3.5, але має низьку ефективність при 

Мн < 2,2...2,5. Це пояснюється впливом ступеня під-

вищення тиску в циклі ППРД, яке зменшується при 

зменшенні швидкості польоту. 

СУ з ТРДДФсм і ТРДДФII на прямоточному ре-

жимі роботи неефективні при Мн < 2...2,5, але мо-

жуть конкурувати з ТРДП на прямоточному режимі 

при Мн > 3.5. Програш за критерієм  п СУ
min

m m  

обумовлений наявністю додаткових втрат повного 

тиску в вентиляторі. 

На рис. 2 показано співставлення результатів 

оптимізації за критерієм  п СУ
min

m m  з ураху-

ванням рівнянь руху ЛА тільки на крейсерській ді-

лянці шляху і на всіх ділянках польоту. Крім того, 

показано вплив вибору *
к.р  на злітному режимі на 

величину  п СУm m . Вплив *
к.р  на величину 

 п СУm m  обумовлено, головним чином, зміною 

маси палива, що витрачається для виходу ЛА на 

крейсерський режим. 

Для ТРД врахування ділянки виходу на крейсе-

рський режим вимагає збільшення *
к.р , що поясню-

ється поліпшенням економічності ТРД при малих 

швидкостях польоту. Однак, збільшення призводить 

до більш раннього «виродження» ТРД по Мн. Тому 

при високих *
к.р  вихід на крейсерський режим по-

льоту стає неможливим ( *
к.р  > 13,5 при Мн = 3 і 

*
г.maxT  = 1900 K). 

Для ТРДП врахування ділянки виходу на крей-

серський режим показує наявність оптимуму по 

( *
к.р.опт  ~ 12 при Мн = 3 і *

г.maxT  = 1900 K). При 

*
к.р  > 12 величина  п СУm m  збільшується дуже 

слабо. Така зміна  п СУm m  пояснюється конку-

руючим впливом зменшення маси палива, потрібної 

для виходу на крейсерський режим, і збільшенням 

маси ТРДП при збільшені *
к.р . 

Перевагами даного дослідження в порівнянні з 

відомими є: 

– розглянуті найбільш доцільні склади СУ ЛА з 

точки зору кнm  ЛА для польоту на трансокеанську 

дальність (L = 10000 км) при швидкостях крейсер-

ського польоту, відповідних Мн = 1,5...4; 

– виконано порівняльний аналіз впливу складу 

і параметрів робочого процесу СУ на  п СУm m  

при швидкостях крейсерського польоту, відповідних 

до Мн = 1,5...4; 

– визначені закономірності, що дозволяють ро-

зробити рекомендації щодо вибору складу і параме-

трів робочого процесу СУ в залежності від швидко-

сті надзвукового крейсерського польоту або за ви-

бором швидкості польоту ЛА при заданому складі 

СУ; 

– обрані кращі з точки зору мінімуму 

 п СУm m  конкуруючі склади СУ для крейсерсь-

кої швидкості польоту, відповідної до Мн = 3; 

– скориговані значення параметрів робочого 

процесу СУ на злітному режимі з урахуванням руху 

ЛА на ділянці виходу на крейсерський режим з умо-

ви  п СУ
min

m m  і уточнені значення  п СУm m . 

Недоліком розробленого методу є його обме-

женість, обумовлена оптимізацією складу і парамет-

рів робочого процесу СУ тільки за критерієм 

 п СУ
min

m m , що відповідає максимуму кнm . 
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Тоді як мають значення і інші аспекти – вартість, 

технологічність, надійність, ресурс і т.д. 

Перспективним є розгляд ТРДФ, ТРДДФсм, 

ТРДДФII з перемиканням режимів роботи. Напри-

клад, вихід на крейсерський режим польоту здійс-

нювати на форсованому режимі, а крейсерську діля-

нку польоту долати на нефорсованих режимах робо-

ти СУ. Крім того, доцільно або подальший розвиток 

методу з урахуванням інших критеріїв вибору, або 

комбінація розробленого методу з іншими метода-

ми, заснованими на інших умовах вибору. 

 

Висновки 
 

1. За допомогою методу, представленому в ро-

боті [1] встановлені закономірності зміни суми від-

носних мас палива і СУ в залежності від швидкості 

крейсерського польоту. Їх особливістю є широкий 

діапазон швидкостей польоту (Мн = 1,5 ... 4) при 

встановленій трансокеанській дальності польоту. 

Використання цих закономірностей дозволяє вибра-

ти склад і параметри робочого процесу СУ в залеж-

ності від швидкості надзвукового крейсерського 

польоту або вибрати швидкість польоту ЛА при за-

даному складі СУ. 

2. Для найбільш актуальної швидкості крейсер-

ського польоту Мн = 3 за допомогою отриманих за-

кономірностей обрані кращі конкуруючі варіанти 

СУ – СУ з ТРД і ТРДП. 

3. Для ЛА ТРД і ТРДП із заданою крейсерсь-

кою швидкістю польоту Мн = 3 уточнені параметри 

робочого процесу з умови  п СУ
min

m m  шляхом 

врахування рівнянь руху ЛА на всіх ділянках польо-

ту. Врахування ділянок виходу на крейсерський ре-

жим і зниження дозволило більш точно визначити 

величину  п СУm m  і оцінити відмінність резуль-

татів оптимізації за крейсерською ділянкою польоту 

і всьому профілю польоту. Ця відмінність становить 

менше 4 % для ТРД і менше 3 % для ТРДП, а від-

мінність *
к.р  для ТРД становить 12,5 %. 
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ВЫБОР СОСТАВА, ПАРАМЕТРОВ РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА И РЕЖИМА РАБОТЫ 

СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА  

СО СВЕРХЗВУКОВОЙ КРЕЙСЕРСКОЙ СКОРОСТЬЮ ПОЛЕТА 

М. А. Шевченко  

Рассматриваются вопросы выбора состава силовой установки, ее параметров рабочего процесса, а так-

же режимов работы силовой установки для самолетов, позволяющих осуществлять трансокеанские полеты 

со сверхзвуковой крейсерской скоростью. В качестве критерия выбора состава силовой установки использу-

ется условие максимума относительной массы полезной нагрузки. Этот критерий преобразуется с помощью 

уравнения массового баланса летательного аппарата в условие минимума относительной массы топлива и 

силовой установки. Для решения задачи используется метод типа предиктор-корректор. В качестве предик-

тора используется этап выбора состава силовой установки, ее параметров рабочего процесса, а также режи-

мов работы силовой установки по крейсерскому участку полета с учетом участков выхода на крейсерский 

режим и снижения с помощью эмпирических коэффициентов, учитывающий расход топлива на этих участ-

ках. По результатам этого этапа решения задачи отбираются лучшие конкурирующие варианты силовой 

установки с целью последующего более детального анализа на этапе корректора путем численного решения 

дифференциальных уравнений движения самолета по всему профилю полета. При этом на каждом элемен-

тарном участке пути регулируемые параметры силовой установки оптимизируются по критерию минимума 

потребного расхода топлива на преодоление этого участка. Рассмотрены силовые установки с турбореак-

тивным двигателем, с двухконтурными турбореактивными двигателями со смешением потоков и с раздель-

ным истечением из контуров, с турбопрямоточным двигателем и с двухконтурными турбореактивными дви-

гателями, имеющими прямоточные режимы работы. По крейсерскому участку полета для указанных соста-

вов силовых установок установлены закономерности изменения относительной массы топлива и силовой 

установки для скоростей крейсерского полета, соответствующих числам Мн = 1,5…4. Эти зависимости поз-

воляют отобрать конкурирующие с точки зрения массы полезной нагрузки варианты силовых установок для 

заданной скорости крейсерского полета или выбрать наивыгоднейшую скорость крейсерского полета при 

заданном составе силовой установки. Для самолета с крейсерской скоростью полета, соответствующей чис-

лу Мн = 3, по этим зависимостям определены конкурирующие варианты силовой установки, обеспечиваю-

щие минимум относительной массы топлива и силовой установки. На этапе корректора эти варианты сило-

вой установки оценены по критерию относительной массы топлива и силовой установки путем решения 

уравнений движения самолета по всему профилю полета с оптимизацией регулируемых параметров силовой 

установки на каждом элементарном участке пути по критерию минимума расхода топлива на его преодоле-

ние. При этом параметры рабочего процесса силовой установки оптимизировались в окрестности тех значе-

ний, которые были получены на этапе предиктора. Анализ полученных результатов показал, что по сравне-

нию с этапом предиктора на этапе корректора оптимальные с точки зрения относительной массы топлива и 

силовой установки параметры рабочего процесса силовой установки изменились примерно на 12,5 %, а от-

носительная массы топлива и силовой установки примерно на 3…4 %. 

Ключевые слова: относительная масса; полезная нагрузка; масса топлива и силовой установки; сверх-

звуковая крейсерская скорость полета; летательный аппарат; силовая установка; воздушно-реактивный дви-

гатель; прямоточный режим. 
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SELECTION OF A COMPOSITION, OPERATING PROCESS PARAMETERS AND OPERATING 

MODE OF PROPULSION FOR A SUPERSONIC CRUISING AIRCRAFT 

M. Shevchenko  

The issues of choosing a composition, operating process parameters and operating modes of propulsion for su-

personic cruising aircraft providing transoceanic flights are considered. A condition of maximum payload relative 

mass is used as a criterion for choosing the composition of the propulsion. This criterion can be transformed using 

the aircraft mass balance equation into a condition of the minimum relative mass of fuel and propulsion. A predic-

tor-corrector method is used to solve the task. Choosing the composition, operating process parameters and operat-

ing modes of propulsion according to the cruising segment, taking into account the remaining flight segments take-

off, climb and descent by the empirical coefficients, is used as a predictor stage. Based on the solving results of this 

stage, the best competing variants of propulsions are selected for the purpose of subsequent more detailed analysis at 

a corrector stage by numerically solving the differential equations of the aircraft motion along an entire flight pro-

file. At the same time, on each elementary section of the path, the control parameters of the propulsion are optimized 

according to the criterion of the minimum required fuel consumption to overcome this section. Propulsion with tur-

bojet engine, turbofan and mixed flows turbofan engine, turbo-ramjet engine and turbofan engines that have ramjet 

modes are considered. Patterns of the change in the relative mass of the fuel and propulsion for the indicated compo-

sitions of the propulsions according to cruising segment of the flight for the cruising speeds corresponding to the 

M = 1.5...4 are established. These dependencies make it possible to select variants of propulsion competing in terms 

of payload for a cruising speed or select the most advantageous cruising speed for propulsion composition which is 

given. These dependencies were used to determine competing variants of the power plant, providing a minimum of 

the relative mass of fuel and propulsion for the airplane with a cruising speed corresponding to the M = 3. At the 

stage of the corrector, these variants of the propulsion were evaluated according to the criterion of the relative mass 

of fuel and propulsion by solving the equations of the aircraft motion along the entire flight profile with the optimi-

zation of the control parameters of the propulsion on each elementary segment of the profile according to the criteri-

on of minimum fuel consumption to overcome it. In doing so, the operating process parameters of the propulsion 

were optimized near of those values that were obtained at the stage of the predictor. The analysis of the obtained 

results indicates that, in comparison with the predictor stage at the corrector stage, the parameters of the propulsion 

operating process that are optimal from the point of view of the relative mass of fuel and propulsion changed by 

about 12.5 %, and the relative mass of fuel and propulsion by about 3...4 %. 

Keywords: relative mass; payload; mass of fuel and propulsion; supersonic cruising speed; aircraft; propul-

sion; airbreathing jet engines; ramjet mode. 
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