
ВВЕДЕНИЕ

На сегодняшний день ведущими авиа-
строительными предприятиями и научно-
исследовательскими институтами интенсивно 
ведутся разработки БПЛА различного назначе-
ния, поиск новых сценариев применения, новых 
проектно-конструкторских решений и методов 
управления, обеспечивающих повышение эф-
фективности применения БПЛА.

Характерные особенности ГТД, применяе-
мых в БПЛА, во многом определяются функцио-
нальным назначением и сценарием применения 
ЛА. Для  методического обеспечения и авто-
матизации функционального проектирования 
ГТД БПЛА необходимо провести классифика-
цию с определением характерных особенностей 
ЛА, обуславливающих выбор типа, структуры, 
параметров термодинамического цикла, кон-
структивных особенностей, а также алгоритмов 
управления на установившихся и неустановив-
шихся режимах работы.

Данная работа посвящена исследованию и 
классификации БПЛА с выявлением характер-
ных сценариев применения, исследованию су-
ществующего опыта разработки и особенностей 
газотурбинных двигателей для БПЛА различно-
го назначения, а также разработке математиче-
ских моделей для оценки интегральных эксплуа-
тационных характеристик для использования на 
этапе функционального проектирования ГТД.

ИССЛЕДОВАНИЕ СЦЕНАРИЕВ
ПРИМЕНЕНИЯ 

И КЛАССИФИКАЦИЯ БПЛА
 

Исходя из функционального назначения, 
БПЛА можно классифицировать на четыре 
основные класса [1], характерные особенности 
и сценарий применения которых представлены 
ниже.

1. Системы управления, контроля, связи, вы-
числения, сбора информации, наблюдения и 
разведки (Command, Control, Communications, 
Computers, Intelligence, Surveillance, and 
Reconnaissance – С4ISR) – БПЛА, задачей кото-
рых является наблюдение и разведка. Летатель-
ные аппараты данного класса характеризуются 
большой дальностью и длительностью полета, 
высоким уровнем высоты полета, высокой до-
звуковой скоростью полета, в качестве полезной 
нагрузки используется коммуникационное и раз-
ведывательное оборудование. Типичным совре-
менным представителем является RQ-4 Global 
Hawk [2], разработанный в Northrop Grumman 
(США) в 1998 г. (рис. 1).

2. Ударно-разведывательные БПЛА (Un-(Un-
manned Combat Aerial Vehicles – UCAV). Глав-Глав-
ной задачей ЛА данного типа является обнару-
жение, распознавание и уничтожение заданных 
целей. Ударно-разведывательные БПЛА харак-
теризуются средним уровнем дальности и дли-
тельности и высоты полета и высоким уровнем 
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Рис. 1. Внешний вид БПЛА RQ-4 Global Hawk



скорости полета. В качестве полезной нагрузки 
БПЛА может выступать разведывательное обо-
рудование вооружение. Типичным представите-
лем можно считать БПЛА MQ-1 Predator [1], раз-
работанный в General Atomics (США) в 1994 г. 
В качестве вооружения MQ-1 Predator исполь-
зуются противотанковые управляемые ракеты 
AGM-114 «Hellfire» (рис. 2).

3. БПЛА  поля боя (Battlefield unmanned aerial 
vehicle). Основной задачей ЛА также являются 
наблюдение и разведка. ЛА данного класса ха-
рактеризуются относительно малой дальностью 
и длительностью полета, низким уровнем вы-
соты и дозвуковой скорости полета. Полезной 
нагрузкой является разведывательное обору-
дование. Типичным представителем является 
БПЛА RQ-2 Pioneer [3], разработанный в AAI 
Corporation (США) в 1986 г. (рис. 3). 

4. Крылатые ракеты (cruise missile). Главная 
задача состоит в уничтожении объектов назем-
ного, воздушного и надводного базирования. 
Классификация крылатых ракет производится 
по типу поражаемых объектов и крейсерской 
скорости полета. По величине скорости полета 
крылатые ракеты подразделяются на гиперзву-
ковые (крейсерская скорость полета свыше 5М), 
сверхзвуковые (скорость полета свыше 1М, 
дальность полета составляет 100–500 км), до-
звуковые ракеты большой дальности (дальность 
полета свыше 1000 км, ракета может иметь бое-
вую часть с ядерным зарядом), дозвуковые раке-

ты средней дальности (аналогичный сценарий 
применения, дальность полета менее 1000 км), 
дозвуковые крылатые ракеты низкой дально-
сти полета (дальность полета составляет менее             
300 км). На рис. 4 представлена дозвуковая кры-
латая ракета AGM-129 ACM [4], разработанная 
в Raytheon Missile Systems (США) в 1990 г.

Остановимся более детально на характери-
стиках БПЛА, обуславливающих применяемый 
тип силовой установки и ее характерные осо-
бенности. БПЛА поля боя, как правило, имеют 
компактные размеры и взлетную массу менее 
100 кг. В летательных аппаратах данного типа в 
качестве силовой установки (СУ) могут исполь-
зоваться поршневые двигатели, высокоэффек-
тивные турбовинтовые и микрогазотурбинные 
двигатели, либо электродвигатели. В дальней-
шем БПЛА поля боя в данной работе не рас-
сматриваются, поскольку рациональный выбор 
СУ для БПЛА подобного класса является темой 
отдельного исследования и в значительной сте-
пени зависит от достигнутого уровня совершен-
ства применяемых технических решений.  

Современные C4ISR беспилотные летательные 
аппараты проектируются с номинальной взлетной 
массой на уровне 10–12 т, в перспективных схемах 
взлетная масса достигает 40–45 т. Этот факт обу-
славливает сходство силовых установок C4ISR 
БПЛА с пилотируемыми ЛА аналогичного 
функционального назначения. Отличительной 
особенностью C4ISR БПЛА является снижение 
размеров и взлетной массы относительно пило-
тируемого ЛА за счет отсутствия систем жизне-
обеспечения экипажа и кабины пилота. Это обе-
спечивает снижение размерности и стоимости 
силовой установки. 

Существуют три характерные особенности 
C4ISR и ударно-разведывательных ЛА, которые 
отличают их от пилотируемых ЛА с аналогич-
ным функциональным назначением [5]:

• длительность полета БПЛА может быть 

Рис. 2. Внешний вид беспилотного летательного
 аппарата MQ-1 Predator

Рис. 3. Внешний вид беспилотного летательного  
аппарата RQ-2 Pioneer

Рис. 4. Внешний вид крылатой ракеты 
AGM-129 ACM
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намного выше, чем у классического ЛА, так 
как отсутствует ограничение выносливости                 
экипажа;

• сценарий применения БПЛА может вклю-
чать в себя длительный период консервирова-
ния, что обуславливает ряд характерных осо-
бенностей, и снижение ресурса относительно 
пилотируемого ЛА аналогичного назначения;

• повышенный отбор мощности от силовой 
установки на нужды систем ЛА.

Сценарий применения C4ISR БПЛА подраз-
умевает полет на высокой дозвуковой скорости 
(до 0.9–0.95 М) [1] и большой высоте (12–15 км).
Данные факты обуславливают применение 
двухконтурных турбореактивных двигателей 
(ТРДД), которые являются более энергоэффек-
тивными с точки зрения удельного расхода то-
плива. Большое значение взлетной массы (от 
10–12 до 40–45 т) обуславливает применение 
ТРДД с высокой степенью двухконтурности m. 
В качестве подтверждения данного вывода сле-
дует отметить, что на C4ISR БПЛА RQ-4 Global 
Hawk установлен двухконтурный турбореактив-
ный двигатель AE3007H [6], разработанный ком-
панией Rolls-Royce. Двигатель AE3007H имеет 
стендовую тягу P = 42 кН при m = 5. Следует 
отметить характерную особенность: двигатель 
AE3007H устанавливается на ряд региональных 
и коммерческих самолетов, таких как Cessna 
CitationX и Embraer ERJ 145. 

Для ударно-разведывательных БПЛА не под-
ходят классические ТРДД с высокой степенью 
двухконтурности из-за  большого лобового со-
противления и габаритных размеров. При этом 
ТРДД с низкой степенью двухконтурности не 
обеспечивают потребный уровень экономично-
сти. Можно заключить, что перспективные схе-
мы ударно-разведывательных БПЛА требуют 
проведения поисковых исследований для обе-
спечения оптимальных параметров ГТД исходя 
из выбранного сценария применения. 

Следует отметить, что сценарий применения 
C4ISR и ударно-разведывательных БПЛА пред-
полагает полет на большой высоте (до 30 км), 
что обуславливает необходимость учета при 
проектировании ряда явлений [7], таких как:

• влияние числа Рейнольдса на рабочий про-
цесс в основных узлах ГТД. Снижение числа Re 
при увеличении высоты приводит к повышению 
толщины пограничного слоя на элементах про-
точной части и, соответственно, к увеличению 
потерь полного давления в основных узлах;

• увеличение эксплуатационного диапазона 
работы топливоподающей аппаратуры по рас-

ходу топлива в основной камере сгорания. Уве-
личение высоты полета приводит к расширению 
диапазона работы топливной автоматики за счет 
снижения расхода топлива на крейсерском режи-
ме. Это вызывает ряд проблем с устойчивостью 
процессов горения, распыливанием топлива и 
высотным запуском камеры сгорания;

• снижение интенсивности теплообмена 
корпуса двигателя с атмосферой при увеличе-
нии высоты полета, что приводит к ухудшению 
охлаждения корпуса. Это может приводить к 
перегреву корпуса двигателя, а также вызывать 
увеличение радиальных зазоров в турбине;

• работа системы смазки, пневматических 
клапанов и системы измерения тяги двигателя 
могут зависеть от абсолютного перепада давле-
ния, который снижается по мере увеличения вы-
соты полета. 

Отдельным классом БПЛА боевого назна-
чения являются ЛА одноразового применения 
различных типов, что накладывает свои специ-
фические требования на СУ. Принципы про-
ектирования, испытания и эксплуатации ГТД 
одноразового применения существенно отлича-
ются от методов создания двигателей для пило-
тируемых, либо многократно применяемых ЛА.

С учетом специфики применения СУ для 
БПЛА одноразового применения, стоимость 
двигателей должна быть минимизирована, но 
при этом необходимо учитывать сопоставление 
стоимостей одноразового БПЛА и выполняемой 
им функции, что оправдывает достаточно вы-
сокую стоимость силовой установки для БПЛА 
специального назначения. 

Тем не менее, проблема минимизации затрат 
на этапе проектирования СУ является чрезвы-
чайно актуальной. Особенно это касается ста-
дии функционального проектирования, которая 
во многом определяет последующие этапы про-
ектирования и их стоимость.  

ИССЛЕДОВАНИЕ ХАРАКТЕРНЫХ
ОСОБЕННОСТЕЙ И ОПЫТА

ПРОЕКТИРОВАНИЯ ГТД ДЛЯ БПЛА
ОДНОРАЗОВОГО ПРИМЕНЕНИЯ

При создании ГТД одноразового применения 
необходимо учесть следующие требования [8]:

• использование термодинамического цикла с 
умеренными параметрами, в частности  πкΣ= 4 ... 6, 
что существенно уменьшает количество ступеней 
лопаточных машин; рациональный выбор тем-
пературы газа КС с точки зрения оптимизации 
функции цели, упрощения системы охлаждения 
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и стоимости применяемых материалов турбины;
• оптимальное согласование узлов для ми-

нимизации массы и стоимости изделия, а также 
оптимальное согласование СУ с БПЛА;

• минимальный объем механической обра-
ботки деталей и узлов, что достигается, прежде 
всего, упрощением конструкции [9];   

• упрощение системы смазки ГТД, использо-
вание перспективных конструктивных решений 
и материалов для опор ГТД;

• применение цифровой САУ с полной ответ-
ственностью и гидромеханической топливной 
автоматикой;

• использование сбрасываемых устройств за-
пуска ГТД, энергии набегающего потока для за-
пуска с авторотации, либо установка устройств 
запуска на стартовой платформе;

• тщательное проектирование производ-
ственной оснастки, обеспечивающее снижение 
до минимума амортизационных расходов [9].

На рис. 5 представлен конструктивный облик 
современного турбореактивного двигателя для 
сверхзвукового БПЛА специального назначе-
ния. В качестве характерных особенностей дви-
гателя следует отметить четырехступенчатый 
осевой компрессор, испарительную камеру сго-
рания, одноступенчатую неохлаждаемую тур-
бину и укороченное сужающееся сопло с цент-
ральным телом. Для запуска ГТД используется 
твердотопливный газогенератор, оригинальным 
техническим решением является использование 
электрогенератора в роторе компрессора.  

В качестве одного из типичных короткоре-
сурсных двигателей следует отметить двигатель 
Teledyne J402 (США). Данный двигатель устанав-
ливается на дозвуковой БПЛА, разработанный в 
McDonnel Douglas (США). Двигатель выполнен 
в классе тяги до 3кН, что является типичной ве-
личиной для дозвуковых БПЛА малой дальности 
полета, имеет умеренные параметры термодина-
мического цикла, Tг

* = 1285 K, πкΣ = 5,8. Харак-
терными особенностями двигателя J402 (рис. 6) 
являются двухступенчатый осецентробежный 
компрессор, камера сгорания, имеющая центро-
бежную систему подачи топлива, а также двух-
опорная схема ротора. Для запуска используется 
пороховой стартер, продукты сгорания которого 
направляются на рабочее колесо центробежного 
компрессора. 

Одной из современных тенденций в разра-
ботке СУ для дозвуковых БПЛА специального 
назначения является применение ТРДД с низкой 
степенью двухконтурности, что позволяет сни-
зить величину удельного расхода топлива и по-
высить дальность полета ЛА. Одним из ярких 
представителей в классе тяги до 3кН является 
двигатель F107-WR-100, разработанный компа-
нией Williams International (США). Двигатель 
имеет двухкаскадный осецентробежный ком-
прессор, камеру сгорания с центробежной систе-
мой подачи топлива. Меридиональное сечение 
двигателя F107-WR-100 представлено на рис. 7.

 Рис. 5.  Внешний вид ТРД для сверхзвуковой 
крылатой ракеты фирмы «Curtiss-Wright» [9]:

 1 – входное устройство, 2 – корпус компрессора,
3 – направляющий аппарат, 4 – пиропатрон,

5 – подшипник с консистентной системой смазки, 
6 – сопловой аппарат турбины, 7 – неохлаждаемый 
ротор турбины, 8 – газовая камера стартера и опор-
ная стойка, 9 – сопло и кок, 10 – патрон пускового 

газогенератора, 11 – корпус камеры сгорания,
12 – входная часть камеры сгорания и испаритель-

ные трубки, 13 – диски с лопатками ротора
компрессора, 14 – генератор с непосредственным 

приводом от вала двигателя

Рис. 6.  Внешний вид ТРД Teledyne J402
для дозвуковой крылатой ракеты [9]
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Рис. 7.  Внешний вид ТРДД Williams International 
F107-WR-100 для дозвуковой крылатой ракеты [9]



Отдельно следует отметить, что проектирова-
ние короткоресурсного ГТД требует поиска ком-
промисса между уровнем эффективности рабо-
чего процесса в основных узлах ГТД и уровнем 
термического КПД цикла, а также стоимостью и 
технологичностью производства.

МЕТОДИКА ОЦЕНКИ МАССЫ
КОРОТКОРЕСУРСНЫХ ГТД

Одним из интегральных параметров, исполь-
зуемых при сравнительной оценке эффектив-
ности вариантов проектируемого короткоре-
сурсного ГТД в системе БПЛА, является масса 
двигателя. Для оценки массы ГТД разработан 
ряд моделей, базирующихся на основных тер-
могазодинамических параметрах рабочего про-
цесса [7, 10, 11] В [11] представлена наиболее 
совершенная на сегодняшний день модель для 
оценки массы на стадии функционального про-
ектирования. Масса ТРД описывается следую-
щим статистическим выражением:

 
                                                                          ,

где B, m1, m2  – статистические коэффициенты, 
зависящие от размерности и параметров цикла.

Для оценки влияния года начала серийного 
производства на массу ГТД используется коэф-
фициент  kc  – коэффициент совершенствования 
массы ГТД по годам, для учета изменения массы 
ГТД за счет системы охлаждения турбины ис-
пользуется коэффициент          , который опреде-
ляется следующим образом:

 
                                                     .

Коэффициент kрес, учитывающий изменение 
массы ГТД в зависимости от величины ресур-
са и назначения, может принимать следующие 
величины: 1,0…1,07 – для ТРД гражданского 
назначения в зависимости от величины ресурса; 
1,0 – для ТРД военного назначения; 0,9 – для ко-
роткоресурсных ТРД.

Использование описанного выше подхода 
не обеспечивает достаточной степени адекват-
ности модели, поскольку методология проек-
тирования короткоресурсных ГТД существенно 
отличается от традиционной методологии про-
ектирования авиационных ГТД. Изменение под-
ходов к проектированию не может быть учтено 
за счет введения единственного поправочного 
коэффициента, поэтому в работе представлены 
результаты разработки новой модели оценки 

массы короткоресурсного ТРД.
Для разработки статистической модели ис-

пользованы основные параметры следующих 
двигателей: Teledyne CAE J402; Microturbo 
TRI.60-30, TRI.40; Noel Penny NPT301, 
Microturbo TRS18, Williams Research WR24 и др. 
В результате статистической обработки параме-
тров двигателей получены новые коэффициен-
ты модели для оценки массы короткоресурсных 
ТРД (табл. 1).

Таблица 1
Степенные коэффициенты модели

  

Полученные коэффициенты позволяют оце-
нивать массу короткоресурсных ТРД для сверх-
звуковых БПЛА специального назначения, кото-
рые отличаются увеличенным расходом воздуха 
(GВ ВЗЛ ≥ 30 кг/с ) и повышенной величиной макси-
мальной температуры газа за камерой сгорания.

Представленная в [11] модель оценки массы 
ТРДД отличается высокой адекватностью при 
расчете различных схем двигателей военного и 
гражданского назначения. В модели есть попра-
вочный коэффициент, учитывающий изменение 
ресурса и функциональное назначение ГТД, од-
нако данная модель не позволяет проводить оце-
ночный расчет короткоресурсных ТРДД.

Для оценки массы ТРДД разработана мате-
матическая модель, аналогичная по структу-
ре модели, указанной в [11]. Для определения 
статистических коэффициентов рассмотрены 
следующие двигателя: Williams Research W107, 
Williams Research F112 и др.

В обобщенном виде математическая модель 
ТРДД со смешением потоков и с раздельными 
соплами имеет следующий вид:

 
                                                             .

Масса газогенератора внутреннего контура 
двигателя (без вентилятора и турбины вентиля-
тора):

                                                                            . 
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Величина Gв 1 пр. – приведенный расход возду-
ха на взлетном режиме через внутренний контур.

Масса турбовентилятора и обечайки наруж-
ного контура:

                                                              .

Масса камеры смешения у ТРДДсм:

                                      .
 Полученные в результате статистической об-

работки коэффициенты представлены  в табл. 2.

Таблица 2 
Степенные коэффициенты

математической модели

В отличие от набора степенных коэффициен-
тов для традиционных ТРДД, в данном случае 
отсутствуют двигатели с Gв 1 пр. >50 кг/с, на се-
годняшний день в БПЛА одноразового примене-
ния подобные двигатели не применяются. 

На рис. 8 представлена структурная схе-
ма двигателя Williams Research F-107  в СИМ 
DVIGwp, в которой разработан модуль «Инте-
гральные характеристики двигателя», позво-
ляющий оценить на этапе функционального 
проектирования массу проектируемого коротко-
ресурсного ГТД.

РАСчЕТ СТОИМОСТИ жИЗНЕННОГО
ЦИКЛА КОРОТКОРЕСУРСНЫХ ГТД

Стоимость жизненного цикла SЖ является 
важнейшим показателем экономического совер-
шенства сложных технических систем, к кото-
рым, безусловно, относятся БПЛА. СУ, наряду 
с бортовым оборудованием, в значительной сте-
пени определяет технико-экономическую эф-
фективность ЛА. Поэтому при прочих равных, 
чем меньше стоимость жизненного цикла дви-
гателя SЖ ДВ, тем меньше будет и SЖ ЛА. 

Одним из главных критериев при выборе и 
оптимизации параметров цикла короткоресурс-
ных ГТД является минимизация стоимости 
жизненного цикла изделия. Для автоматизации 
функционального проектирования короткоре-
сурсных ГТД в СИМ DVIGwp в структурном 
элементе «Интегральные характеристики дви-
гателя» реализована математическая модель, 
позволяющая оценить стоимость жизненного 
цикла двигателя.

Под стоимостью жизненного цикла двигате-
ля SЖ ДВ понимается сумма затрат на его разра-
ботку  Sокр, на подготовку производства SПП  и 
собственно производство Sпр  требуемого коли-
чества двигателей zДВ, а также на эксплуатацию  
Sэксп (здесь и далее все стоимостные показатели 
в млн руб.):

                                                        
                                                       .

Затраты на эксплуатацию   представляют со-
бой сумму затрат на ремонт , техническое обслу-
живание , а также на топливо и масла (ГСМ)  :

                                           
.

Приведенное выражение для Sж дв  представ-
ляет собой стоимость жизненного цикла парка 
двигателей zДВ, поэтому для оценки удельной 
величины затрат необходимо суммарные затра-
ты разделить на количество двигателей в парке:

 
                       .

Характерное значение величины zДВ для 
БПЛА находится в пределах интервала 
1000…5000.

Для оценки Sокр в отечественной практике и 
за рубежом используются укрупненные стати-
стические зависимости вида:

где a0, a1,..., a6 – статистические коэффициенты;  
GвI взл – расход воздуха через внутренний контур, 
кг/с; Tг

* – максимальная температура газа перед 
турбиной, К; mВЗЛ  – степень двухконтурности;
              – степень форсирования двигателя; 
ККТ – коэффициент конструктивно-техноло-
гической преемственности разработки; 
Кувт – коэффициент, учитывающий наличие 

Рис. 8. Структурная схема двигателя ТРДД-50 
с новым структурным модулем 

«Интегральные характеристики двигателя»
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управляемого вектора тяги (УВТ); Крев – коэф-
фициент, учитывающий наличие реверса тяги.

При прогнозе затрат, когда нет точных дан-
ных о производителе двигателя, затраты на под-
готовку производства  могут быть оценены по 
приближенной формуле:

                         .
Уровень себестоимости серийного производ-

ства и, следовательно, цены двигателя, зависят, 
в основном, от его размерности, применяемых 
материалов, технологии изготовления и органи-
зации производства.

Модель цены при серийно освоенном произ-
водстве ГТД (ТРД, ТРДД, ТВВД, ТРДДФ) имеет 
вид:

 

                                                                           ,

где  b0, b1,..., b6 – статистические коэффициенты.
Модель для определения суммарных затрат 

на производство   имеет вид:

                                       .

Стратегия применения короткоресурсных 
ГТД подразумевает длительную консервацию, 
в результате чего эксплуатационные затраты не 
включают в себя стоимости ремонта. 

Затраты на техническое обслуживание   ко-
роткоресурсных двигателей определяются из 
следующего соотношения:

                          .
Затраты на топливо и ГСМ  могут быть укруп-

ненно рассчитаны следующим образом:

                                                        ,

где            – среднечасовой расход топлива, кг/ч;
ЦТ – цена топлива, руб./кг; tназ – назначенный 
ресурс (для БПЛА 50…100 ч.); Коб  – коэффи-
циент оборотного фонда (задается в диапазоне 
0,1…0,2).

АПРОБАЦИЯ РАЗРАБОТАННЫХ
МАТЕМАТИчЕСКИХ МОДЕЛЕЙ

Разработанный комплекс математических 
моделей позволяет проводить многофакторную 
многокритериальную оптимизацию, согласо-
вание СУ с БПЛА и выбор параметров корот-

коресурсных ГТД на этапе функционального 
проектирования. Совместная оптимизация двух 
критериев –  минимизация массы силовой уста-
новки и запаса топлива на полет по заданному 
типовому сценарию применения, а также мини-
мизация стоимости жизненного цикла изделия 
требует формирования интегрального критерия 
оптимизации, либо рассмотрения результатов 
моделирования в виде множеств Парето. Со-
вместная многокритериальная оптимизация 
параметров короткоресурсных ГТД является 
темой дальнейших исследований. В настоящей 
работе представлены результаты апробации раз-
работанного модуля системы имитационного 
моделирования при выборе и оптимизации пара-
метров цикла короткоресурсного ТРДД с точки 
зрения минимизации массы силовой установки 
и запаса топлива на полет по типовому сцена-
рию применения. 

Для определения критерия оптимизации ис-
пользуется следующая модель:

                                                              ,

где nДВ – количество двигателей, kсу – коэффи-
циент увеличения массы СУ за счет элемен-
тов крепления и конструкции мотогондолы,
        – коэффициент, учитывающий массу топ-
ливной системы ЛА.

Потребный запас топлива на борту ЛА   рас-
считывается исходя из дальности полета с усло-
вием полной выработки запаса топлива в полете 
без учета различных эволюций ЛА на начальном 
и конечном участках траектории. 

                              ,
                

где LП – дальность полета ЛА, Мкр – число Маха 
по скорости крейсерского полета ЛА, a – скорость 
звука на высоте крейсерского полета ЛА,  GT – 
массовый секундный расход топлива силовой 
установки на крейсерском режиме полета ЛА.

В качестве прототипа для проведения рас-
четов выбран двухконтурный турбореактивный 
короткоресурсный двигатель типа WR F-107 
[12] (рис. 8).

Выбор параметров производился при фикси-
рованной температуре газов за камерой сгорания 
(предельно достижимой с точки зрения системы 
охлаждения турбины и технологического уров-
ня). Вектор оптимизируемых параметров вклю-
чал в себя: степень повышения полного давле-
ния в вентиляторе, степень повышения полного 
давления в компрессоре и степень двухконтур-
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ности. Результаты оптимизации параметров 
двигателя представлены на рис. 9.

На рис. 9 звездой отмечены параметры про-
тотипа, выраженные величиной расчетного кри-
терия оптимизации, а также выделена область 
оптимальных параметров цикла, характери-
зующихся значением критерия оптимизации в 
диапазоне ±0,5% относительно экстремальной 
величины. Следует отметить, что величина кри-
терия оптимизации в экстремальной точке от-
личается от величины критерия оптимизации в 
исходной точке не более чем на 2%. Это позво-
ляет судить о рациональном выборе параметров 
прототипа, а также сделать заключение об адек-
ватности разработанной модели. 

ВЫВОДЫ

В работе представлены классификация и ана-
лиз сценариев применения БПЛА специального 
назначения, с выявлением характерных осо-
бенностей, определяющих облик ГТД на этапе 
функционального проектирования. Особое вни-
мание в работе уделено исследованию БПЛА 
одноразового применения, сценарий примене-
ния которых существенным образом влияет на 
методологию проектирования СУ и ее САУ.

Проведен анализ характерных особенностей 
ГТД для БПЛА одноразового применения как 
объектов проектирования, а также накопленно-
го опыта проектирования. 

Разработан новый структурный элемент 
СИМ DVIGwp, позволяющий оценить массу и 
стоимость жизненного цикла короткоресурсных 
ГТД как основных критериев, определяющих 
технико-экономическую эффективность проект-
ных решений. Разработаны новые математиче-

ские модели для оценки массы короткоресурс-
ных ТРД и ТРДД.

Проведена оценка адекватности разработан-
ных математических моделей при выборе пара-
метров короткоресурсного ТРДД на этапе функ-
ционального проектирования. 

Разработанные модели и проведенный анализ 
подходов к проектированию короткоресурсных 
ГТД для БПЛА способствуют развитию мето-
дических основ автоматизированного функцио-
нального проектирования ГТД для крылатых 
ракет. Разработанные модели могут быть ис-
пользованы при согласовании СУ с БПЛА, при 
выборе и оптимизации параметров цикла ГТД, 
способствующих достижению экстремальных 
значений критериев эфективности.
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