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ФОРМУВАННЯ ДИНАМІЧНИХ МОДЕЛЕЙ ГАЗОТУРБІННИХ ДВИГУНІВ  

ДЛЯ ВИКОРИСТАННЯ В СИСТЕМАХ  

АВТОМАТИЧНОГО КЕРУВАННЯ ТА КОНТРОЛЮ 
 

Предметом дослідження є процес формування математичної моделі (ММ) авіаційного газотурбінного 

двигуна, що забезпечує розрахунок параметрів робочого процесу на сталих і перехідних робочих режи-

мах для застосування при оцінюванні динамічних характеристик, при аналізі та синтезі систем авто-

матичного керування двигуном та літальним апаратом, у складі авіаційних тренажерів та в бортових 

алгоритмах керування та діагностування. Метою є обґрунтування структури та методики форму-

вання ММ, призначеної для застосування в системах реального та прискореного масштабу часу. За-

вдання: формулювання вимог до ММ, обґрунтування взаємодії між статичною та динамічною підмо-

делями, обґрунтування складу аргументів та способу врахування впливу зовнішніх умов, а також поло-
ження елементів механізації проточної частини. Для цього використовуються методи теорії повіт-

ряно-реактивних двигунів. Отримано такі результати: сформульовано вимоги до ММ авіаційних газо-

турбінних двигунів, призначених для вирішення завдань керування двигуном та літальним апаратом, об-

ґрунтовано структурні форми ММ, що забезпечують високу точність моделювання за мінімальної скла-

дності та можливості реалізації в реальному часі. Наукова та практична новизна отриманих резуль-

татів полягає в наступному: узагальнено вимоги до динамічних ММ авіаційних двигунів, проаналізовано 

проблеми структурної реалізації та сполучення статичної та динамічної підмоделей, раціонального ви-

бору їх вхідних параметрів та врахування впливу зовнішніх умов на статичні та динамічні характерис-

тики, виконано програмну реалізацію ММ у середовищі Matlab Simulink двовального турбореактивного 

двоконтурного двигуна та порівняні  результати моделювання, отриманих за допомогою розробленої 

спрощеної ММ та вихідної нелінійної термогазодинамічної моделі, заснованої на вирішенні рівнянь спі-
льної роботи вузлів. Показано, що у робочому діапазоні режимів похибка ММ не перевищує 5 %, а дина-

мічні похибки за частотами обертання роторів менше 4 %, тиску за компресором і температури газу 

– менше 7 %, або тязі – менше 10 %. Похибки оцінки тривалості прийомистості та скидання режиму 

перебувають у межах 0.2…0.6 с. 
 

Ключові слова: турбореактивний двоконтурний двигун; динамічна математична модель; автоматичне 

керування; статична й динамічна похибки. 

 

Вступ 
 

Процеси проектування, доведення та експлуата-

ції систем автоматичного керування (САК) та діагно-

стування авіаційних двигунів засновані на викорис-

танні математичних моделей (ММ) [1]. Двигун є 

складним технічним об'єктом, що складається з бага-

тьох вузлів, спільна робота яких забезпечує робочий 

процес та визначає параметри робочого процесу (ча-

стоти обертання роторів, температуру та тиск у різ-

них перерізах проточної частини, витрату палива й 

повітря, тягу, потужність та ін.), частина з яких вимі-

рюється та використовується для керування. 

Використовувані ММ можна поділити на два 

класи: статичні й динамічні. Статичні моделі забез-

печують визначення параметрів робочого процесу на 

усталених режимах роботи двигуна. Основною ста-

тичною моделлю є нелінійна повузлова ММ, що ба-

зується на розв’язанні рівнянь робочого процесу. 

Вони використовуються для вирішення наступних 

основних завдань: 

– термогазодинамічні розрахунки під час проек-

тування двигуна; 

– визначення дросельних, висотних, швидкіс-

них та кліматичних характеристик двигуна; 

– розрахунок значень параметрів у справному 

(нормальному) стані при діагностуванні двигуна; 

– визначення впливу різних факторів (змін хара-

ктеристик вузлів, геометричних параметрів, відборів 

повітря та потужності, витоків та інших несправнос-

тей проточної частини) на параметри робочого про-

цесу двигуна; 

– розпізнавання стану проточної частини при ді-

агностуванні. 

Динамічні моделі забезпечують визначення па-

раметрів робочого процесу в перехідних режимах, 

обумовлених зміною зовнішніх та керуючих впливів, 
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а також інших факторів. Областями застосування ди-

намічних моделей є: 

– визначення характеристик прискорення та за-

повільнення при проектуванні двигуна [1]; 

– імітація динамічних властивостей двигуна при 

аналізі систем автоматичного керування [2]; 

– алгоритми керування двигуном [3, 4]; 

– алгоритми визначення невимірюваних пара-

метрів двигунів для керування та контролю техніч-

ного стану, а також моніторингу ресурсу [5, 6]; 

– моделювання параметрів двигуна у складі на-

півнатурних стендів та тренажерних комплексів [7]. 

У цій статті сформульовано вимоги до відповід-

них динамічних моделей ГТД, запропоновано струк-

туру ММ, яка задовольняє ці вимоги, та розглянуто 

практичну реалізацію моделі двоконтурного турбо-

реактивного двигуна зі змішуванням потоків. 

 

1. Вимоги до динамічних  

моделей двигунів 
 
Багато з перелічених областей вимагають засто-

сування динамічних моделей у реальному часі. Це зу-

мовлює такі вимоги до відповідних динамічних мо-

делей: 

1. Вхідними параметрами повинні бути керу-

ючі впливи на двигун (витрата основного та форсаж-

ного палива, площа критичного перерізу реактивного 

сопла, положення регульованих направляючих апа-

ратів та клапанів перепускання повітря та ін.), від-

бори повітря та потужності, параметри атмосферного 

повітря, швидкість польоту та інші параметри, що 

впливають. 

2. Вихідними параметрами мають бути: 

– регульовані та вимірювані параметри двигуна, 

що обмежуються (частоти обертання роторів, темпе-

ратура газу на виході з турбіни або між її каскадами, 

тиск на виході з компресора і вентилятора, темпера-

тура на вході до компресора високого тиску, тиск на 

виході з турбіни, крутильний момент у випадку тур-

бовального або турбогвинтового двигуна); 

– тяга (для турбореактивних двигунів), потуж-

ність (для турбовальних двигунів) або еквівалентна 

потужність (для турбогвинтових двигунів); 

– обмежувані параметри, що не вимірюються 

(температура газу перед турбіною, коефіцієнти над-

лишку повітря в основній і форсажній камерах зго-

ряння, запаси стійкості каскадів компресора). 

3. ММ повинна забезпечувати статичну точ-

ність, рівень якої визначається сферою застосування 

ММ. Так, наприклад, при використанні ММ в алго-

ритмах керування похибка моделювання повинна 

бути істотно меншою за необхідну похибку керу-

вання на сталих режимах. При використанні ММ для 

розрахунку невимірюваних параметрів складова по-

хибки визначення невимірюваного параметра на ста-

лих режимах, обумовлена похибкою моделі, повинна 

бути істотно меншою за допустиму похибку визна-

чення цього параметра. 

4. ММ повинна забезпечувати динамічну точ-

ність, рівень якої визначається сферою застосування 

ММ. Так, наприклад, при використанні ММ в алго-

ритмах керування динамічна похибка моделювання 

повинна бути суттєво меншою за необхідну похибку 

керування на перехідних режимах. При використанні 

ММ для розрахунку параметрів, що не вимірюються, 

складова похибки визначення невимірюваного пара-

метра на перехідних режимах, обумовлена похибкою 

моделі, повинна бути істотно меншою за допустиму 

динамічну похибку визначення цього параметра. 

5. ММ повинна мати просту структуру, що за-

безпечує можливість її використання в системах реа-

льного часу, в тому числі й у бортових системах. 

6. ММ повинна мати супроводжуючі програ-

мно-методичні засоби, що забезпечують її зв'язок і 

вихідною нелінійною повузловою моделлю й дозво-

ляють коригувати параметри динамічної ММ при 

зміні вихідної ММ. Це особливо важливо тому, що 

при супроводі розробки, випробувань та експлуатації 

двигуна його розробник використовує саме нелінійну 

повузлову ММ і змінює її відповідно до змін, що вно-

сяться в двигун. 

7. ММ повинна мати здатність до адаптації, 

тобто зміни (налаштування) її параметрів за зміни ре-

жиму роботи двигуна, зовнішніх умов, технічного 

стану й інших факторів. 

8. Програмна реалізація ММ для імітації дви-

гуна має виконуватися за допомогою універсальних 

програмних засобів, що використовуються в галузі. 

9. Програмна реалізація ММ для бортового за-

стосування у складі алгоритмів керування та діагно-

стування повинна мати захист від некоректного фун-

кціонування, яке може бути обумовлене введенням 

некоректних вхідних параметрів. 

 

2. Загальна структура моделі 
 

Розвиток обчислювальних засобів формує мож-

ливості для використання нелінійних динамічних по-

вузлових ММ, заснованих на вирішенні рівнянь спі-

льної роботи вузлів, які можуть забезпечити най-

кращу точність в широкому діапазоні умов застосу-

вання двигуна. Однак перераховані вище вимоги 5 і 

9 простіше задовольнити, використовуючи ММ у фо-

рмі комбінації нелінійної статичної моделі, що апро-

ксимує статичні характеристики двигуна, та динамі-

чної моделі, яка описує відхилення параметрів від 

статичних значень. Динамічна модель є лінійною за 
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структурою й представлена як система рівнянь у про-

сторі станів. Але коефіцієнти цієї моделі залежать від 

параметрів, що визначають умови роботи двигуна, 

саме це й обумовлює нелінійність цієї моделі. Такі 

моделі широко застосовують у практиці моделю-

вання двигунів [1, 2, 8]. 

Таким чином, параметри двигуна Z  представля-

ються у вигляді суми статичної стZ  і динамічної Z  

складових: 
 

стZ Z Z  .                         (1) 
 

Статична складова моделюється як 
 

стZ F(U) ,                          (2) 
 

де U  – вектор вхідних параметрів, до яких відно-

сяться керувальні та збурювальні впливи, а також 

умови польоту. 

Динамічна складова подається у вигляді комбі-

нації параметрів стану X  та додаткових параметрів 

Y : 
X

Z
Y

 
   

 
 і є розв’язком системи рівнянь 

 

X A X B U;

Y C X D U,

   

    
                        (3) 

 

де A, B, C, D – матриці залежні від режиму роботи 

двигуна і зовнішніх умов. 

Загальна структура ММ, що відповідає виразам 

(1)-(3), представлена на рис. 1, де 0X  – вектор поча-

ткових умов для розв’язку диференційних рівнянь 

моделі (3). 
 

 
 

Рис. 1. Загальна структура ММ двигуна 

 

При деталізації цієї моделі виникає безліч варі-

антів, тому вибір раціонального варіанта є складним 

завданням, розв'язання якого представлено нижче 

для найпоширенішого типу газотурбінних двигунів – 

турбореактивного двоконтурного (ТРДД). 
 

3. Модель двовального ТРДД 
 

Розглянемо двигун, схема та параметри якого 

представлені на рис. 2. Таким чином, вектори вхід-

них та вихідних параметрів мають вигляд 

T
* *U G i p T Mп РНА КПП вх вх п

  
  

; 

T
* *

НД ВД К ТZ n n p T P     , 

 

де пG – витрата палива; РНА  – кутове положення 

регульованого направляючого апарата компресора 

високого тиску (КВТ); КППi  – положення клапана 

перепуску повітря КВТ; 
*
вхp , 

*
вхT  – тиск та темпера-

тура гальмування на вході у двигун; пM  – число 

Маха польоту; НТn , ВТn  – частоти обертання рото-

рів низького та високого тиску; 
*
Кp  – тиск на виході 

з компресора; 
*
ТT  – температура на виході з турбіни; 

P – тяга. 

 

 

 
 

Рис. 1. Схема двовального ТРДД  

зі змішуванням потоків 

 

3.1. Статична підмодель 

 

При реалізації статичної моделі необхідно розг-

лянути можливість зменшення складності ММ, а та-

кож забезпечення точності та інших перерахованих 

вище вимог. Для цього необхідно проаналізувати 

склад аргументів та раціонально врахувати їх вплив 

на характеристики двигуна, а також вибрати струк-

туру та параметри залежностей, на яких заснована 

ММ. 

Перш за все, необхідно врахувати, що в двигуні, 

який розглядається, клапани перепуску повітря КВТ 

можуть займати тільки два положення – відкрите і за-

крите. Тому, якщо немає необхідності в детальному 

й точному моделюванні зміни параметрів двигуна 

при відкритті та закритті клапанів, можна вважати, 

що час зміни положення клапанів дуже малий порів-

няно з часом перехідних процесів, обумовлених іне-

рцією роторів. Тоді статична й динамічна моделі дви-

гуна представляються як дві підмоделі – одна для ві-

дкритого стану КПП, інша – для закритого. 

Аналогічне рішення можна ухвалити, розгляну-

вши вплив положення РНА. Зазвичай програма регу-

лювання РНА формується з використанням зведеної 

частоти обертання ротора як аргумента. При низьких 

значеннях зведеної частоти РНА не змінюється й має 
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максимальне значення; при високих значеннях зведе-

ної частоти РНА також не змінюється й має мініма-

льне значення, а в області помірних частот обертання 

РНА плавно змінюється в залежності від зведеної ча-

стоти обертання. Проблема формування ММ із ура-

хуванням положення РНА як незалежного параме-

тра, що безперервно змінюється, ускладнюється тим, 

що характеристика КВТ зазвичай відома тільки при 

номінальній програмі регулювання РНА, а також, у 

кращому випадку, при невеликих відхиленнях від 

цієї програми. Для вирішення цієї проблеми запропо-

новано сформувати статичну ММ при номінальній 

програмі регулювання РНА, а як аргумент динаміч-

ної моделі використовувати відхилення від номіналь-

ної програми РНА. Тоді статична й динамічна підмо-

делі подаються у вигляді трьох локальних моделей, 

що відповідають максимальному фіксованому поло-

женню РНА (низькі режими), регульованому поло-

женню РНА (робочі режими) та мінімальному фіксо-

ваному положенню РНА (високі режими). 

Отже, положення РНА й КПП не є аргументами 

залежностей, на яких ґрунтуються статична й дина-

мічна підмоделі – вони лише використовуються для 

визначення області режимів роботи двигуна, для ко-

трих слід обрати локальну модель. Загалом, необхі-

дно шість таких локальних моделей, проте для конк-

ретних програм регулювання КПП та РНА кількість 

реальних областей може бути меншою. Так, напри-

клад, для двигуна, що розглядається, було можливим 

виключити з розгляду область з відкритими КПП і мі-

німальним фіксованим положенням РНА. 

Наступним завданням формування статичної 

моделі є вибір параметрів, що визначають режим ро-

боти двигуна. У прикладі такий параметр один, і у 

вихідному варіанті моделі це параметр керування – 

витрата палива. Однак відомо, що характеристики 

двигуна є оборотними – в даному випадку будь-який 

параметр робочого процесу може бути використаний 

як аргумент, і тоді решта параметрів (у тому числі ви-

трата палива) є вихідними. При цьому може виник-

нути проблема, обумовлена тим, що розрахована ви-

трата палива може виявитися відмінною від витрати, 

заданої системою керування. Проте аналіз рис. 1 по-

казує, що цю проблему можна вирішити, розрахову-

ючи відхилення витрати палива так, як на рис. 1 по-

казано для параметрів стану X , і задавати це відхи-

лення витрати палива як вхідний параметр динаміч-

ної моделі. Отримавши свободу вибору параметра-

аргументу статичної моделі, що визначає режим ро-

боти двигуна, ми обрали як аргумент параметр, що 

забезпечує найкращу точність ММ у разі її визна-

чення чи уточнення експериментальної інформації – 

nВТ. 

Ще одне завдання, яке необхідно вирішити – це 

врахування впливу показаних на рис. 2 параметрів 

зовнішніх умов 
*
вхp , 

*
вхT , пM . З теорії двигунів ві-

домо, що число Маха може самостійно впливати на 

параметри двигуна, тому його необхідно враховувати 

як аргумент статичної характеристики. Однак для 

двигуна, який використовується в дозвукових умовах 

польоту, а також при малих надзвукових швидкос-

тях, для вирішення багатьох завдань достатньо вра-

ховувати лише тиск і температуру гальмування. У 

цьому випадку швидкість польоту враховується опо-

середковано – у вигляді динамічних складових тиску 

та температури на вході. 

Вплив температури та тиску на вході в двигун 

на статичні характеристики можна врахувати, вико-

ристовуючи формули зведення. Для аналізованих па-

раметрів ТРДД вони мають такий вигляд: 
 

* *0 0
T p зв T К зв К p* *

вх вх

* *
T зв T T зв p П зв П p T

T p
K ; K ; n n K ; p p K ;

T p

T T K ; P P K ; G G K K ,

     

      

 (4) 

 

де p0=101322 Па, T0=288.16 К – параметри стандарт-

них атмосферних умов. 

Формули зведення використовуються в такий 

спосіб. Вхідний параметр, що визначає режим роботи 

двигуна (витрата палива), зводиться до стандартних 

умов і надходить на вхід до моделі. Алгоритм, що ре-

алізує статичну ММ, оперує лише зі зведеними пара-

метрами. Тому, щоб отримати на виході з моделі фі-

зичні значення параметрів, виконується зворотне пе-

ретворення (розведення). 

Структуру статичної підмоделі представлено на 

рис. 3. 

 

 
 

Рис. 3. Структура статичної підмоделі 

 

3.2. Динамічна підмодель 

 

Особливістю формування динамічної моделі у 

складі структури, показаної на рис.  1 із урахуванням 

вибору частоти обертання ротора ВТ як аргументу 

статичної ММ є те, що відхилення цього параметра 
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від статичного значення дорівнює нулю на всіх режи-

мах роботи двигуна. Це спрощує динамічну ММ. 

Розглянемо врахування впливу зовнішніх умов 

у динамічній ММ. Характерний темп зміни висоти та 

швидкості польоту не перевищує темпу зміни частот 

обертання роторів та інших параметрів робочого про-

цесу. Тому немає потреби враховувати зовнішні 

умови у вигляді окремих вхідних параметрів динамі-

чної моделі. Проте необхідно врахувати їх вплив на 

коефіцієнти лінійної динамічної моделі – елементи 

матриць A, B, C, D. Як і у разі статичної моделі, це 

можна зробити з використанням формул зведення. 

Запишемо систему рівнянь (3) поелементно: 

 

НТ 11 НТ 12 ВТ 11 п 12 РНА

ВТ 21 НТ 22 ВТ 21 п 22 РНА

*
К 11 НТ 12 ВТ 11 п 12 РНА

*
Т 21 НТ 22 ВТ 21 п 22 РНА

31 НТ 32 ВТ 31 п 32 РНА

n a n a n b G b ;

n a n a n b G b ;

p с n с n d G d ;

T c n c n d G d ;

P c n c n d G d

       

       

        

        

        

  

(5) 

 

і, доповнивши вирази (4) формулою зведення прис-

корення ротора зв pn n K  , перетворюємо кожне рі-

вняння так, щоб замість фізичних значень параметрів 

робочого процесу отримати зведені значення (4): 

* * *
0 0 0вх вх вх

НТ зв 11 НТ зв 12 ВТ зв 11 п зв 12 РНА* * *
0 0 0вх вх вх

* * *
0 0 0вх вх вх

ВТ зв 21 НТ зв 22 ВТ зв 21 п зв 22 РНА* * *
0 0 0вх вх вх

*
* 0 вх
К зв 11 НТ зв 12 ВТ зв*

0вх

p p pT T T
n a n a n b G b ;

T T Tp p p

p p pT T T
n a n a n b G b ;

T T Tp p p

p T
p с n с n

Tp

       

       

    
* *

0 0вх вх
11 п зв 12 РНА* *

0 0вх вх

*
* 0 0 0 0вх
Т зв 21 НТ зв 22 ВТ зв 21 п зв 22 РНА* * * *

0вх вх вх вх

* * *
0 0 0 0вх вх вх

зв 31 НТ зв 32 ВТ зв 31 п зв 32 РНА* * *
0 0 0вх вх вх в

p pT T
d G d ;

T Tp p

T T T Tp
T c n c n d G d ;

pT T T T

p p p pT T T
P c n c n d G d

T T Tp p p p

   

        

        
*

х

,

          (6) 

 

звідки випливають вирази для зведення коефіцієнтів 

лінійної динамічної моделі до стандартних атмосфе-

рних умов: 

 

p
ij зв ij

T

K
a a

K
 ; 11

11 зв
T

b
b

K
 ; 12 зв 12 pb b K  ; 

21
21 зв

T

b
b

K
 ; 22 зв 22 pb b K  ; 

p
11 зв 11

T

K
c c

K
 ; 

p
12 зв 12

T

K
c c

K
 ; 11

11 зв
T

d
d

K
 ; 12 зв 12 pd d K  ; 

21зв 21 Tc c K  ; 22 зв 22 Tc c K  ; T
21 зв 21

p

K
d d

K
 ; 

22 зв 22 Td d K  ; 
p

31 зв 31
T

K
c c

K
 ; 

p
32 зв 32

T

K
c c

K
 ; 

p
31 зв 31

T

K
d d

K
 ; 32 зв 32 pd d K  . 

 

Структуру динамічної підмоделі представлено 

на рис. 4. 

 

 
 

Рис. 4. Структура динамічної підмоделі 

 

3.3. Організація взаємодії підмоделей  

та програмна реалізація 

 

Детальну структуру ММ двигуна, складеної з 

урахуванням наведених вище особливостей і що по-

казує взаємодію статичної та динамічної моделей, 

показано на рис. 5. 

Блок початкових умов забезпечує початок про-

цесу моделювання з будь-якого режиму, заданого по-

чатковими значеннями витрати палива, а також поло-
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ження РНА і КПП. Надалі поточні значення визнача-

ються алгоритмами, які перебувають поза ММ дви-

гуна, і надходять на вхід у статичну й динамічну під-

моделі, де вони використовуються лише для вибору 

поточного діапазону режимів, в якому необхідно ви-

значати коефіцієнти моделі. 

Відповідно до перелічених вище вимог до про-

грамної реалізації, в якості платформи для програм-

ної реалізації моделі було обрано середовище Matlab 

Simulink, яке широко використовується в галузі дос-

лідження ГТД та їх систем автоматичного керування 

[5, 10]. Загальний вигляд інтерфейсу моделі показано 

на рис. 6. 
 

4. Верифікація моделі ТРДД 
 

Перевірку працездатності моделі та оцінку її то-

чності виконано в два етапи. На першому етапі вико-

нано порівняння результатів моделювання перехід-

ного процесу по витраті палива, отриманого за допо-

могою представленої моделі, з результатами моделю-

вання з використанням вихідної нелінійної повузло-

вої моделі. На другому етапі виконано порівняння с 

результатами стендових випробувань двигуна в пов-

ному діапазоні режимів роботи. 

На рис. 7 представлено дані, отримані на пер-

шому етапі. Використано нормовані значення пара-

метрів: 
Y

Y
Y0

 , де Y – фізичне значення, Y0 – зна-

чення параметра, прийняте як базове. Пунктирна лі-

нія відповідає нелінійній ММ, суцільна лінія – швид-

кодійній ММ. 

Показані на рис. 7, е значення запасу стійкості 

вентилятора моделювалися відповідно до представ-

леної вище методики як одна з компонент вектору  

Y . Представлені результати показують, що резуль-

тати моделювання практично співпадають, що свід-

чить про високий ступінь відповідності запропонова-

ної швидкодійної моделі й базової нелінійної повуз-

лової моделі двигуна. 

Для перевірки розробленої ММ на реальній ін-

формації використано результати стендових випро-

бувань двигуна. При цьому на вхід до моделі подава-

лись значення витрати палива, а також положення 

РНА й КПВ, зареєстровані під час випробувань.  

На рис. 8 показано зміну витрати палива й частоти 

обертання ротора високого тиску). Суцільна лінія ві-

дповідає результатам випробувань, а пунктирна – ре-

зультатам моделювання. 

Рис. 8 дає лише загальне уявлення про зміну па-

раметрів. Для більш детального розгляду на рис. 9 

представлено значення відносних нормованих похи-

бок Y , які визначено наступним чином: 
 

мод вимY Y
Y

Y


 

0

, 

 

де Yмод – значення, отримане в результаті моделю-

вання; 

Yвим – значення, отримане під час випробувань; 

Y0 – значення, прийняте як базове. 

Аналіз зміни похибок моделювання у випробу-

вальному циклі показує, що значний рівень відмінно-

стей між модельною й реальною інформацією  

зумовлено   похибками   моделювання   на   усталених 
 

 
Рис. 5. Деталізована структура ММ двигуна 
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Рис. 6. Вигляд інтерфейсу моделі, реалізованої в Matlab Simulink 
 

  
а б 

  
в г 

  
д е 

Рис. 7. Результати моделювання перехідного процесу з використанням розробленої ММ  

і вихідної нелінійної повузлової динамічної ММ: а – витрата палива; б – частота обертання ротора  

низького тиску; в - частота обертання ротора високого тиску; г – тиск на виході з компресора; 

д – температура на виході з турбіни; е – запас стійкості вентилятора 
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а б 

Рис. 8. Зміна параметрів під час випробувань: а – витрата палива; б – частота обертання вентилятора 

 
режимах. Це пояснюється тим, що статична підмо-

дель, що входить до складу швидкодійної ММ дви-

гуна, налагоджена за результатами моделювання, 

отриманими з використанням нелінійної повузлової 

ММ, а характеристики реального двигуна мають сут-

тєві індивідуальні відмінності. Ці похибки легко ви-

ключаються шляхом налаштування статичної підмо-

делі за експериментальними даними, отриманими під 

час випробувань на усталених режимах. 

Друга складова похибок, представлених на 

рис. 9 – це динамічні похибки, що виникають на пе-

рехідних режимах (головним чином – на їх початку). 

Короткочасний характер цих похибок можна пояс-

нити впливом факторів, які не ураховано під час фо-

рмування швидкодійної ММ, наприклад, динамікою 

газодинамічних об’ємів проточної частини, затрим-

кою тепловиділення в камері згоряння або впливом 

теплообміну між робочим тілом і конструктивними 

елементами. 

     
а б 

 

     
в г 

Рис. 9. Значення відносних нормованих похибок моделювання на випробувальному циклі:  

а – nНТ; б – nВТ; в – *

TT ; г – P 
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Для більш детального аналізу на рис. 10 наве-

дено значення параметрів, отримані під час прийоми-

стості, а на рис. 11 – відповідні похибки. 

При аналізі отриманих результатів необхідно 

ураховувати вплив статичних похибок. Видно, що 

для всіх розглянутих параметрів, крім температури, 

статична модель на вихідному режимі є достатньо то-

чною, а на кінцевому режимі її слід скоригувати. Тоді 

стане очевидним, що в початковій стадії перехідні 

процеси реального двигуна проходять повільніше, 

ніж модельні дані, і це є фактором, який визначає ди-

намічну похибку. Затримка складає для частоти обе-

ртання ротора ВТ 0.2 с, а для частоти обертання ро-

тора НТ і тиску 0.3-0.4 с. 

Характер зміни температури залежить не тільки 

від моделі двигуна, але й від використаної динаміч-

ної характеристики термопари, аналіз якої виходить 

за межи цієї статті. Затримка зміни тяги є значно бі-

льшою: вона складає біля 1 с. Зважаючи на те, що всі 

параметри робочого процесу двигуна є взаємо-

пов’язаними, можна припустити, що динамічна по-

хибка тяги зумовлена не тільки моделлю, але й дина-

мічною похибкою вимірювального пристрою. 

В цілому, швидкість зміни параметрів і трива-

лість перехідних процесів моделюються цілком задо-

вільно для вирішення перелічених вище задач. 

 

    
а б 

 

    
в г 

 

    
д е 

 

Рис. 10. Значення параметрів, отримані під час прийомистості:  

а – витрата палива; б - nНТ; в – nВТ; г – *

Кp , д – *

TT ; е – P 
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Рис. 11. Похибки моделювання параметрів під час прийомистості: 

а - nНТ; б – nВТ; в – *

Кp ; г – *

TT ; д – P 

 

Висновки 
 

В процесі аналізу задачі формування математи-

чної моделі авіаційного газотурбінного двигуна для 

рішення задач автоматичного керування й імітацій-

ного моделювання отримано такі основні результати: 

1. Сформульовано вимоги до відповідних мате-

матичних моделей. 

2. Запропоновано формувати модель на основі 

структури, до складу якої входять статична й динамі-

чна підмоделі. Статична підмодель легко адаптується 

до індивідуальних особливостей двигуна. Динамічна 

підмодель має лінійну структуру, а її коефіцієнти за-

лежать від режиму роботи двигуна. 

3. Розглянуто деталі формування статичної й 

динамічної підмоделей ТРДД. Для урахування 

впливу положення КПП і РНА компресора виокрем-

лено ділянки області робочих режимів, на яких лока-

лізовано статичну й динамічну підмоделі. Як пара-

метр, що визначає режим, обрана частоту обертання 

ротора ВТ. Для урахування впливу польотних умов 

використано формули зведення, які розповсюджу-

ються як на статичні параметри, так і на коефіцієнти 

лінійної динамічної підмодели. 

4. Розроблено деталізовану структуру ММ, яка 

ураховує перелічені особливості, а також необхід-

ність завдання початкових умов при ініціалізації мо-

делювання. 

5. Виконано програмну реалізацію ММ ТРДД із 

використанням засобів Matlab Simulink. 

6. Порівняння отриманих за її допомогою ре-

зультатів моделювання перехідного процесу по ви-

траті палива з результатами, отриманими із викорис-

танням нелінійної повузлової динамічної моделі, по-

казало високий ступінь відповідності запропонованої 

швидкодійної моделі й базової нелінійної повузлової 

моделі двигуна. 
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7. Верифікацію розробленої ММ на реальних 

даних виконано з використанням результатів стендо-

вих випробувань двигуна. Установлено, що наявні 

статичні похибки пов‘язані з індивідуальними від-

мінностями конкретного екземпляру двигуна та мо-

жуть бути усунені шліхом налагодження статичної 

підмоделі.  

8. Модель адекватно описує характер перехід-

них процесів. Наявні динамічні похибки зумовлені 

більш повільним початком перехідних процесів у ре-

альному двигуні, що зумовлює сповільнення зміни 

частоти обертання ротора ВТ на 0.2 с, частоти обер-

тання ротора НТ і тиску на виході з компресора на 

0.3-0.4 с, а тяги на 1 с.  

9. Можливими причинами зазначеного сповіль-

нення зміни параметрів є: затримка тепловиділення в 

камері згоряння; газодинамічна інерція внаслідок на-

копичування маси й енергії в об’ємах проточної час-

тини; втрати енергії на нагрівання конструктивних 

елементів; затримка в зміні радіальних зазорів між 

робочими лопатками компресора й турбіни під час 

перехідних процесів порівняно зі статичними зазо-

рами, які відповідають режимам роботи двигуна, що 

розглядаються. 

10.  Напрямками подальших досліджень є: іден-

тифікація статичної моделі двигуна й її залежності 

від умов роботи двигуна; пошук причин виявленої в 

цій роботі затримки зміни параметрів на початку пе-

рехідного процесу; розповсюдження запропонованої 

методики моделювання на інші типи двигунів (зок-

рема, турбовальні й турбогвинтові двигуни); моде-

лювання двигунів в області запуску. 

 

Внесок авторів: формулювання проблеми –

С. В. Єпіфанов, О. В. Бондаренко; огляд та аналіз 

інформаційних джерел – О. В. Бондаренко; форму-

вання загальної структури моделі – С. В. Єпіфанов; 

аналіз та урахування особливостей моделі ТРДД – 

О. В. Бондаренко; порівняння розробленої моделі із 

нелінійною повузловою ММ – С. В. Єпіфанов; вери-

фікація розробленої ММ із використанням експери-

ментальної інформації – О. В. Бондаренко; аналіз 

результатів та формування висновків – С. В. Єпіфа-

нов, О. В. Бондаренко. 

Усі автори прочитали та погодилися з опубліко-

ваною версією рукопису. 
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FORMATION OF DYNAMIC MODELS OF GAS TURBINE ENGINES  

FOR USE IN AUTOMATIC CONTROL AND DIAGNOSTIC SYSTEMS  

Sergiy Yepifanov, Oleksii Bondarenko 

The subject of the study is the process of forming a mathematical model (MM) of an aviation gas turbine engine, 

which provides the calculation of parameters of the work process in stable and transient operating modes for use in 

the evaluation of dynamic characteristics, in the analysis and synthesis of automatic engine and aircraft control sys-

tems, as part of aviation simulators, and in on-board control and diagnostics algorithms. The goal is to substantiate 

the structure and methodology of MM formation, intended for use in real and accelerated time scale systems. Task: 

formulation of requirements for MM, substantiation of the interaction between static and dynamic submodels, sub-

stantiation of the composition of arguments and the way of considering the influence of external conditions, as well 

as the position of the elements of the mechanization of the gas flow duct. For this, the methods of the theory of airjet 

engines are used. The following results were obtained: the requirements for MM of aircraft gas turbine engines de-

signed to solve the problems of engine and aircraft control were formulated, and the structural forms of MM were 

substantiated, which ensure high accuracy of modeling with minimal complexity and the possibility of real-time im-
plementation. The scientific and practical novelty of the obtained results is as follows: the requirements for dynamic 

MM of aircraft engines have been summarized, the problems of structural implementation and combination of static 

and dynamic submodels, the rational selection of their input parameters and considering the influence of external 

conditions on static and dynamic characteristics have been analyzed, the software implementation of MM in in the 

Matlab Simulink environment of a two-shaft turbofan engine and compared the simulation results obtained using the 

developed simplified MM and the original nonlinear thermo-gas-dynamic model based on the solution of the joint 

operation equations of components. It is shown that in the working range of modes, the MM error does not exceed 

5%, the dynamic errors of the rotor rotation frequencies are less than 4%, the compressor pressure and gas temperature 

are less than 7%, or the thrust is less than 10%. Errors in estimating the duration of acceleration and deceleration of 

the engine are within 0.2...0.6 s. 

Keywords: turbofan engine; dynamic mathematical model; automatic control; static and dynamic errors. 
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