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Аннотация. Особенность представленного в статье подхода к математическому мо-
делированию силовой установки (СУ) на базе авиационного поршневого двигателя 
(АПД) с нагнетателем заключается в отсутствии термодинамического расчета АПД по 
рабочим тактам за счет прямого задания коэффициента полноты диаграммы. Такой 
подход упрощает моделирование рабочего процесса АПД при достаточной точности 
результатов в рамках поставленной перед автором задачи. Теоретические аспекты 
данного подхода приняты из методики расчета характеристик АПД М.М. Масленни-
кова, на основе которой и разработана представляемая математическая модель (ММ) 
СУ с АПД. Для понимания структуры разработанной ММ описан порядок организации 
расчета параметров и характеристик СУ с АПД, условно разделенный на три этапа: 
тепловой расчет, расчет высотно-скоростных характеристик (ВСХ) и расчет внешних 
характеристик. При описании ММ внимание уделено особенностям расчета парамет-
ров рабочего процесса с использованием обобщенных зависимостей, а также ди-
зельных двигателей. Проверка получаемых результатов с использованием разрабо-
танной ММ СУ с АПД на предмет достоверности и адекватности проведена путем 
сравнения рассчитанных данных с данными из технического описания самолета Як-
18Т с СУ на базе АПД М-14П.  

Ключевые слова: авиационный поршневой двигатель; математическое моделирова-
ние; высотно-скоростные характеристики; беспилотный летательный аппарат; коэф-
фициент полноты диаграммы. 
 

ВВЕДЕНИЕ 

Бурное развитие беспилотных летательных аппаратов (БпЛА) вызывает острую потреб-

ность в составных элементах, системах и агрегатах, обеспечивающих их функционирование, 

при условии, что локализация производства всех основных элементов должна быть реализо-

вана на отечественных предприятиях промышленности [1]. Авиационный двигатель отно-

сится к критически важному элементу любого летательного аппарата (ЛА), в том числе бес-

пилотного. Его техническое совершенство во многом определяет эффективность и функцио-

нальные возможности БпЛА, в составе которого двигатель будет применяться. Современная 

классификация БпЛА показывает, насколько широкие у них диапазоны взлетных масс, ско-

ростей и высот полета, что в совокупности с различным целевым назначением обуславливает 

сложность выбора того или иного типа двигателя в состав СУ. Это приводит к тому, что СУ 

современных БпЛА самолетной конструкции имеют в своем составе разные типы двигателей 

с разными источниками и преобразователями энергии [2]. Одними из основных типов при 

этом являются АПД разных схем. 
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В нашей стране вопросы совершенства АПД после перехода авиации на газотурбинные 

двигатели в середине прошлого века долгое время находились в слабо развивающимся со-

стоянии. Хотя в это время за рубежом создавались самолеты и вертолеты для частной малой 

авиации и поршневые двигатели для нее (широко известные фирмы-разработчики АПД: 

Lycoming, Continental Aerospace Technologies, Rotax и др.). В последнее время на фоне нарас-

тающей потребности в современных БпЛА различного целевого назначения и санкционного 

давления со стороны стран-партеров по кооперации в создании ряда совместных проектов 

поршневых беспилотников ситуация изменилась, так как возникла острая необходимость в 

разработке отечественных АПД разных мощностей [3].  

Процесс создания любого авиационного двигателя начинается с этапа внешнего проекти-

рования, на котором проводится большое количество расчетно-теоретических исследований, 

направленных на формирование его предварительного технического облика. Данные иссле-

дования проводятся с использованием программно-методических аппаратов, имеющихся 

в распоряжении инженеров-конструкторов. В связи с тем, что развитию АПД в нашей стране 

долгое время не уделяли большого внимания, программно-методические аппараты, обеспе-

чивающие расчет СУ с АПД в составе ЛА, не имели достаточной проработки. Этот факт, 

в свою очередь, и обосновывает актуальность представляемой работы, направленной на раз-

витие программно-методического аппарата расчета СУ с АПД в составе ЛА.  

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ИССЛЕДОВАНИЯ 

Детальность процессов, протекающих в реальных физических объектах, которые пред-

стоит моделировать с использованием математического аппарата, должна быть необходимой 

и достаточной для получения требуемого результата. Избыточное усложнение ММ, наряду с 

улучшением детализации процессов, неизбежно приводит к накоплению дополнительных 

ошибок: методических; алгоритмических; вычислительных; технических; в исходных дан-

ных; в обработке результатов и др. Чтобы это влияние снизить, перед началом разработки 

ММ необходимо правильно определить уровень математического моделирования физиче-

ских явлений, на основе чего ввести целесообразные рамки ограничений в детализацию про-

цессов моделирования [5].  

Перед автором работы стояла задача математического моделирования движения БпЛА с 

СУ на базе АПД по заданной программе полета. При этом в качестве инструмента моделиро-

вания предполагалось использовать программу «Расчет тягово-экономических и удельно-

массовых характеристик СУ и параметров движения ЛА» [6]. Для моделирования траектории 

движения БпЛА необходимо иметь массив ВСХ, который насчитывается во всем эксплуата-

ционном диапазоне высот и скоростей полета ЛА при помощи ММ СУ и передается в ММ 

динамики полета. В текущей версии программы [6] была реализована возможность термоди-

намического расчета только газотурбинных двигателей. Поэтому для обеспечения расчета 

ВСХ СУ с АПД потребовалась разработка его ММ.  

Таким образом, научная задача представляемой работы заключается в разработке ММ 

АПД, обеспечивающей расчет ВСХ СУ во всем эксплуатационном диапазоне высот и скоро-

стей полета БпЛА самолетного типа, и ее интеграции с ММ динамики полета в общем алго-

ритме программы.  

При этом целью работы является повышение эффективности и достоверности расчетно-

теоретических исследований по формированию предварительного технического облика СУ 

различных типов по критериям самолетного уровня за счет расширения функциональных 

возможностей программы «Расчет тягово-экономических и удельно-массовых характеристик 

СУ и параметров движения ЛА». 

Исходя из поставленной задачи, в результате математического моделирования рабочего 

процесса СУ с АПД должен быть сформирован массив ВСХ по тяге и расходу топлива. По-

этому детализация рабочего процесса по тактам АПД необязательна, в отличии от необходи-

мой адаптации расчета именно для авиационных двигателей в части получения ВСХ. Анализ
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существующих методик расчета поршневых двигателей, к примеру [7-9], показал, что для 

текущей задачи наиболее подходящей является методика М.М. Масленникова, изложенная 

в работе [9]. Данная методика универсально адаптирована автором для получения ВСХ вы-

сотных и невысотных бензиновых и дизельных АПД с нагнетателем. 

ОРГАНИЗАЦИЯ РАСЧЕТА ПАРАМЕТРОВ И ХАРАКТЕРИСТИК СУ С АПД 

Для работы программы в автоматическом режиме необходимо организовать однократный 

ввод исходных данных, их обработку и вывод результатов в удобной для анализа форме. При 

этом вмешательство пользователя на всех этапах расчета должно быть исключено. На рис. 1 

продемонстрирован порядок расчета параметров и характеристик СУ с АПД, реализованный 

в разработанной ММ. В нем можно выделить несколько этапов: ввод исходных данных; теп-

ловой расчет; расчет ВСХ; расчет внешних характеристик; вывод результатов.  

Тепловой расчет

Ввод исходных данных

Ne.р; zц; w п.ср; πп; αр; pнад.р; Нр; ηк; ηw; ηD; ηi; ηа.наг; 

ηm.наг; σкарб;  kохл; kр.пр; kтипПД; υ

Предварительный расчет Dц; Fп; Vпд; nдв 

Расчет высотно-скоростных характеристик 
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Определение Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд на Нп < Нп.р

Определение Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд  на Нп > Нп.р

Расчет внешних характеристик 

Определение nдв, Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд на РРД 90%

Определение nдв, Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд на РРД 80%

Определение nдв, Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд на РРД 70%

Определение nдв, Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд на РРД 60%

Определение nдв, Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд на РРД МГ

Определение nдв, Ne, Ce, Qη, Рдв, Суд на РРД 50%

В МАТЕМАТИЧЕСКУЮ МОДЕЛЬ  БпЛА

Формирование файлов с результатами расчетов СУ:

- облик СУ; - скоростные характеристики;

- внешние характеристики; - высотно-скоростные.

Рис. 1. Организация расчета параметров и характеристик СУ с АПД

Кратко опишем технические и методические особенности математического моделирова-

ния СУ с АПД на этих этапах. 

1. Ввод исходных данных, вывод результатов

Этап ввода исходных данных организован так, чтобы у пользователя была возможность

производить настройку проекта во внешнем файле (с расширением *.КММ), который одно-

кратно считывается программой при запуске на ЭВМ ее исполняемого файла. Далее, расчет 

организован полностью в автоматическом режиме, без вмешательства пользователя. После 

завершения расчета его результаты автоматически формируются в нескольких внешних фай-

лах (с расширением *.DAT), которые сохраняются в директории (папке на ЭВМ), где распо-

ложены файл исходных данных и исполняемый файл программы. Вывод результатов струк-

турно организован в виде таблиц, где, помимо значений рассчитанных параметров, пред-

ставлено их подробное описание, описание единиц измерения, а также показаны выражения 

для определения интегральных показателей. 
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2. Тепловой расчет

Основной целью теплового расчета АПД является определение расчетных значений эф-

фективной мощности Ne и частоты вращения nдв. При этом также происходит расчет и дру-

гих параметров, характеризующих предварительный технический облик АПД: среднее эф-

фективное давление pе; диаметр цилиндра Dц; площадь поршня Fп; ход поршня Sп; объем 

двигателя VПД, удельный расход топлива Cе и ряд других. 

В качестве исходных данных принимаются следующие условия и параметры: 

- расчетная высота Hp (высота, на которой двигатель имеет расчетное давление наддува

при полном использовании напорной способности нагнетателя); 

- тип поршневого двигателя (конструктивный признак);

- форма камеры сгорания (конструктивный признак, рис. 2);

- место расположения нагнетателя;

- угол перекрытия фаз газораспределения;

- число цилиндров;

- мощность на выводном валу Nе;

- средняя скорость поршня wп.c;

- степень сжатия ε;

- коэффициент избытка воздуха α;

- давление наддува расчетное pнаг.р;

- теплотворная способность топлива Нu;

- количество углерода в топливе Ст;

- количество водорода в топливе Нт;

- коэффициент полноты диаграммы ηw;

- первичное значение коэффициента диаметра ηD1;

- коэффициент потерь давления в карбюраторе σкарб;

- адиабатический КПД нагнетателя ηа.наг;

- механический КПД нагнетателя ηm.наг;

- степень охлаждения воздуха в результате теплоотдачи в стенки kохл;

- степень коррекции приведенного коэффициента наполнения kкор;

- коэффициент для определения приведенного среднего давления трения kр.пр.ср;

- постоянный коэффициент для данного двигателя kтипПД;

- отношение хода поршня к диаметру цилиндра υ.

Рис. 2. Типичные формы камер сгорания и соответствующие значения их коэффициентов ηk
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В соответствии с принятой методикой М. М. Масленикова тепловой расчет АПД прово-

дится с использованием аналитических выражений, подробно описанных в [9]. При этом для 

определения ряда параметров используются обобщенные графические зависимости, которые 

в алгоритме программы заданы в виде полиномов разной степени. Кратко опишем эти зави-

симости. 

Индикаторный КПД определяется по выражению (1): 

0,25

1
1 η η

ε
η η ηw D ki 

 
  
 

, (1) 

где ηα – коэффициент состава смеси; ηD – коэффициент диаметра; ηk – коэффициент камеры 

сгорания – определяется в зависимости от типа ее конструкции по рис. 2.  

В свою очередь, коэффициент ηα в зависимости от расчетного значения коэффициента 

избытка воздуха α определяется по обобщенной зависимости, представленной на рис. 3. 

Рис. 3. Зависимость коэффициента состава смеси ηα от коэффициента избытка воздуха α 

Следующая особенность заключается в определении расчетной величины коэффициента 

наполнения ηv по выражению (2): 

.пр p
наг Ф

288
v v

Т
 


 , (2) 

где ηv.пр – приведенный коэффициент наполнения; нагТ  – условная температура воздуха за 

нагнетателем; Фp – относительное изменение коэффициента наполнения. 

В выражении (2) определение величины ηv.пр для заданной средней скорости поршня wп.c 

выполняется с учетом заданной системы наполнения моделируемого АПД по данным рис. 4, 

где изображены зависимости ηv.пр некоторых двигателей от wп.cр. 

После получения расчетных значений Ne и nдв данные передаются в ММ воздушного вита 

самолета [10] для определения расчетного значения тяги СУ PСУ. 
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Рис. 4. Зависимость приведенного коэффициента наполнения ηv.пр некоторых двигателей 

от средней скорости поршня wп.c 

3. Расчет ВСХ

Целью расчета ВСХ является определение Ne, PСУ и часового расхода топлива Qη для

эксплуатационных диапазонов высот и скоростей полета самолета. При этом за исходные 

данные принимаются результаты теплового расчета (см. п. 2 выше), которые относятся 

к расчетной высоте полета. Известно, что высоту и скорость полета самолета характеризуют 

условия на входе в двигатель через давление и температуру поступающего воздуха. Поэтому 

для определения их значений в цикле алгоритма расчета ВСХ используется вспомогательный 

блок расчета параметров стандартной атмосферы. 

Порядок расчета ВСХ в ММ СУ с АПД организован следующим образом. Вначале про-

исходит расчет высотных характеристик для высоты Нп = 0, затем для высот меньше расчет-

ной, и в конце – для высот больше расчетной высоты полета самолета. На каждой высоте по-

лета происходит расчет Ne, PСУ и Qη для чисел Маха Мп в заданном диапазоне с дискретно-

стью 0,25. 

Для определения мощности АПД Ne на текущей высоте полета Нп используется выраже-

ние (3): 
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где Nf.р – мощность трения АПД на расчетной высоте; Nf.пр.р – приведенная мощность трения 

АПД на расчетной высоте; рнаг – давление воздуха за нагнетателем на текущей высоте; 
наг.рТ  – 

условная температура воздуха за нагнетателем на расчетной высоте; нагТ  – условная темпера-

тура воздуха за нагнетателем на текущей высоте; рН – давление на текущей высоте; р0 – 

стандартное давление; Т0 – стандартная температура.  

Для определения текущего удельного расхода топлива Се на высоте Нп используется вы-

ражение (4): 
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 , (4) 

где Ceр – удельный расход топлива АПД на расчетной высоте; ηмр – механический КПД АПД 

на расчетной высоте; ηм – текущий механический КПД АПД. 
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Зная Се, по выражению (5) можно определить часовой расход топлива Сη: 

e eС С N  . (5) 

В процессе расчета ВСХ полученные для требуемого режима полета (Нп и Мп) значения 

Ne передаются в ММ воздушного винта самолета для определения текущих значений PСУ. 

4. Расчет внешних характеристик

Внешние характеристики АПД рассчитываются для моделирования его совместной рабо-

ты с воздушным винтом изменяемого шага и последующей передачей в ММ динамики поле-

та. Поэтому целью расчета здесь является определение Ne, PСУ и часового расхода топлива 

Qη для эксплуатационных высот и скоростей полета самолета на разных частотах вращения 

АПД nдв. Следовательно, задающим параметром расчета внешних характеристик является n, 

значение которой изменяется дискретно с шагом 10 % от 90 до 40 %. 

В отличии от расчета высотных характеристик, где Ne и Се определяются относительно 

параметров на расчетной высоте полета, в данном случае используются параметры, рассчи-

танные для работы двигателя на земле (с индексом «0»).  

При этом значение текущей мощности АПД Ne при расчете внешней характеристики 

определяется по выражению (6): 
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где Nе.0 – мощность АПД при работе на земле; Nf 0 – мощность трения АПД при работе на 

земле; kip – доля индикаторной мощности, затрачиваемой на нагнетатель при расчетной ча-

стоте вращения АПД; Ni – текущая индикаторная мощность АПД; Ni0 – индикаторная мощ-

ность АПД при работе на земле; n – текущая частота вращения АПД; nр – расчетная частота 

вращения АПД. 

А эффективный удельный расход топлива АПД Ce определяется по выражению (7): 

м0
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 , (7) 

где Ce0 – удельный расход топлива АПД при работе на земле; ηм0 – механический КПД АПД 

при работе на земле. 

После определения Се также по выражению (5) определяется Сη. Затем, как и при расчете 

ВСХ, полученные для каждой пары значений Нп, Мп величины Ne и n передаются в ММ воз-

душного винта самолета для определения текущих значений PСУ. 

Так организован (см. пп. 1–4) расчет параметров и характеристик СУ с бензиновыми 

АПД. Следует отметить, что при расчете СУ с дизельными АПД существуют две особенно-

сти теплового расчета, описанные ниже в п. 5. При этом расчет характеристик дизельных 

двигателей осуществляется по тем же выражениям и зависимостям, что и бензиновых, без 

дополнений. 

5. Особенности теплового расчета дизельных двигателей

Первая особенность теплового расчета дизельных двигателей заключается в определении

индикаторного КПД ηi. Рассчитать ηi для дизельного АПД с использованием выражения (1) 

как для бензиновых АПД нельзя, так как процесс горения организован по другим принципам. 

Следовательно, коэффициенты, оказывающие влияние на эффективность использования теп-

ла в цикле дизельного АПД, другие. В рассматриваемой методике расчетное значение ηi ди-

зельного АПД предлагается получить с использованием полуэмпирической формулы (8): 
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ε α ρ τ однη η η η ηηi  , (8) 

где ηε – коэффициент влияния степени сжатия; ηα – коэффициент влияния состава смеси; ηρ – 

коэффициент влияния плотности поступающего воздуха; ητ – коэффициент влияния относи-

тельного периода задержки воспламенения; ηодн – коэффициент влияния неоднородности 

смеси. 

Коэффициенты влияния на индикаторный КПД дизельного АПД, входящие в выражение 

(8), определяются следующим образом: коэффициент ηодн задается в диапазоне 0,85…0,9, 

а остальные – по обобщенным зависимостям, изображенным на рис. 5.

а  б 

в   г 

Рис. 5. Обобщенные зависимости коэффициентов влияния на индикаторный КПД дизельного АПД: 

а - степени сжатия; б -  состава смеси; в - плотности поступающего воздуха; 

 г - относительного периода задержки воспламенения 

Коэффициент ηε определяется по рис. 5, а для расчетного значения ε. Коэффициент ηα 

определяется по рис. 5, б для расчетного значения α. Коэффициент ηρ, определяется по 

рис. 5, в для расчетного значения плотности воздуха, поступающего в цилиндр ρ. Коэффици-

ент ητ определяется по рис. 5, г для расчетного значения относительного периода задержки 

воспламенения i . 

Отметим, что расчет значения i для определения τη усложнен неопределенностью неко-

торых исходных данных, которые на начальных стадиях проектирования двигателя еще точ-

но не известны. Поэтому для снижения погрешности расчета и упрощения математического 

моделирования рабочего процесса дизельного АПД рекомендуется задавать его индикатор-

ный КПД в качестве исходных данных в следующем диапазоне значений: рнаг = 1,4…2,0 

кг/см2; αр = 1,5…2,0; ηi = 0,45…0,55. 
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Вторая особенность теплового расчета дизельных двигателей заключается в определении 

приведенного среднего давления трения pfпр по выражению (9): 

пр ппр .c(ε 8,5)рfр k w  . (9) 

Данное выражение справедливо только для бензиновых двигателей, а для дизельных его 

следует скорректировать по степени сжатия ε. Это обусловлено тем, что в дизельных двига-

телях максимальное давление сгорания при одинаковом значении ε меньше, чем в бензино-

вых. Исходя из этого, следует вместо действительного ε использовать εf, определяемую по 

выражению (10): 

ε 0,6εf  . (10) 

ВЕРИФИКАЦИЯ РАЗРАБОТАННОЙ ММ АПД 

Для проверки разработанной ММ СУ с АПД на предмет достоверности и адекватности 

получаемых результатов проведен ряд верификационных исследований по данным из техни-

ческих описаний самолетов и двигателей. Ниже представлены результаты верификации 

по данным из технического описания самолета Як-18Т с СУ на базе АПД М-14П [11].  

Так, на рис. 6. представлено сравнение внешних характеристик, рассчитанных с исполь-

зованием разработанной ММ СУ и взятых из технического описания.  

а  б 

Рис. 6. Внешние характеристики двигателя М-14П: 

а - зависимость эффективной мощности; б - зависимость удельного расхода топлива 

Анализ результатов сравнения показывает, что характер протекания характеристик по 

мощности (рис. 6, а) и удельному расходу топлива (рис. 6, б), рассчитанных с использовани-

ем разработанной ММ, совпадает с характером протекания характеристик из технического 

описания, при этом погрешности в определении значений параметров составляют: для мощ-

ности – менее 4 %, а для удельного расхода топлива – менее 1,5 %. 

На рис. 7 продемонстрирован результат расчета высотных характеристик для разных ре-

жимов работы двигателя (РРД). Анализ данных графиков также показывает как адекватное 

протекание рассчитанных с использованием разработанной ММ характеристик, так и хорошее 

количественное совпадение – погрешность в определении мощности составляет не более 4 %. 

На следующем этапе верификации проведена оценка качества интеграции разработанной 

ММ СУ с АПД и ММ динамики полета самолета для расчета траекторных параметров по за-

данной программе полета в общем алгоритме программы. Для этого произведен расчет ос-

новных характеристик самолета Як-18Т с СУ на базе АПД М-14П, в том числе и его про-

граммы полета, содержащей следующие участки: взлет на РРД «Взлетный»; набор высоты до 

3 км на РРД «Номинальный»; горизонтальный полет на дроссельных РРД поршневого двига-

теля; снижение и посадка на РРД «Полетный малый газ» (ПМГ). 
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Рис. 7. Зависимость мощности от высоты полета и частоты вращения двигателя МП-14П 

Анализ рис. 8, где продемонстрированы зависимости высоты полета Нп и массы самолета 

mЛА по дальности Lп в процессе полета Як-18Т, показывает, что профиль полета по высоте 

рассчитан правильно. При этом mЛА постоянно снижается, что объясняется выработкой топ-

лива в процессе полета самолета. 

Рис. 8. Зависимость высоты полета и массы самолета от дальности полета 

По графикам, представленным на рис. 9, можно выполнить анализ реакции ММ динами-

ки полета самолета на заданные в программе полета условия. Так, на рис 9, а видно, что угол 

установки ручки управления двигателем αРУД на всех участках полета соответствует задан-

ным РРД. При этом на рис. 9, б положению αРУД соответствуют текущие значения тяги РСУ и 

секундного расхода топлива Qη.  

В прямолинейном установившемся горизонтальном полете уровень дросселирования СУ 

выбирается автоматически из условия равенства потребной тяги ЛА текущей тяге СУ 

(Рпотр.ЛА = Ртек.СУ). На рис. 9, а хорошо видно, что в горизонтальном полете αРУД монотонно 

снижается, вызывая уменьшение РСУ (рис. 9, б). Такой характер протекания траекторных па-

раметров демонстрирует корректность работы ММ динамики движения ЛА, связанную с вы-

работкой топлива в процессе полета самолета, так как снижение его массы вызывает умень-

шение Рпотр.ЛА. 
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а  б 

Рис. 9. Зависимости тракторных параметров самолета Як-18Т с СУ на базе АПД М-14П: 

а - угла установки ручки управления двигателем; б - тяги и секундного расхода топлива СУ 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В результате проделанной работы создана ММ АПД с нагнетателем, основанная на мето-

дике М.М. Масленникова. Ее верификация по данным из технического описания самолета 

Як-18Т с АПД М-14П показала погрешность результатов в определении мощности по высот-

ным и внешним характеристикам менее 4 %, а удельного расхода топлива по внешним ха-

рактеристикам – менее 1,5 %. Следовательно, с ее помощью можно проводить инженерные 

исследования по формированию технического облика СУ с АПД по критериям самолетного 

уровня на этапах внешнего проектирования.  

Результаты моделирования траектории полета самолета Як-18Т с АПД М-14П свидетель-

ствуют о том, что интеграция ММ АПД с ММ динамики полета в общем алгоритме про-

граммы реализована успешно. 

Таким образом, за счет доработки ММ СУ и ее интеграции с ММ динамики полета в об-

щем алгоритме программы «Расчет тягово-экономических и удельно-массовых характери-

стик СУ и параметров движения ЛА» получилось расширить ее функциональные возможно-

сти. Это, в свою очередь, обеспечило повышение эффективности и достоверности расчетно-

теоретических исследований по формированию предварительного технического облика СУ 

различных типов по критериям самолетного уровня. Следовательно, цель работы достигнута. 

В дальнейшем для расширения типов авиационных двигателей, рассчитываемых с помо-

щью программы «Расчет тягово-экономических и удельно-массовых характеристик СУ и па-

раметров движения ЛА», планируется разработать математическую модель электрической 

СУ и включить ее в общий алгоритм программы. 
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