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Введение 

Имитационное моделирование – метод исследования, основанный на том, что изучае-

мый объект или процесс заменяют моделью. Его часто используют для моделирования работы 

авиационных двигателей и их систем автоматики. Важным требованием этого метода является 

максимальное приближение результатов моделирования к экспериментальным данным. 

Двигатель ТА-14 – авиационный вспомогательный газотурбинный двигатель (ВГТД) 

с эквивалентной мощностью 106 кВт, разработанный в 1997 году на ОАО НПП «Аэросила» 

для самолетов Ту-134, Ил-114, Як-130, Ан-140 и семейства вертолетов Ка (Ка-31, Ка-52, 

Ка-62). Обеспечивает воздушный запуск маршевого двигателя самолета, электропитание пе-

ременным током 200/115 В, мощностью до 20 кВА, а также подачу воздуха в систему конди-

ционирования кабины и салона [1]. 

С увеличением высоты полета и падением атмосферного давления существенно изме-

няются динамические характеристики двигателя, что приводит к необходимости корректи-

ровки его разгонной характеристики [2]. На маршевых авиационных двигателях эта пробле-

ма решается вводом в контур управления двигателем корректировок по 𝑝вх
∗  и 𝑡вх

∗  на входе

в двигатель. Но на двигателе ТА-14 нет возможности получения и измерения этих парамет-

ров ввиду их отсутствия в потоке передаваемых данных от бортовых систем или отсутствия 

датчиков давления и температуры воздуха. Поэтому для осуществления запуска 

в САУ реализуются упрощенные законы управления без коррекции по параметрам на входе 

в двигатель. Поддержание САУ некорректируемых заданных значений ускорения ротора 

турбокомпрессора с увеличением высоты полета и снижением динамических характеристик 

двигателя приводит к возникновению «горячего» зависания частоты вращения в переходном 

процессе запуска (Рис. 1) [2]. 

«Зависание» заключается в том, что при перемещении рычага управления двигателем 

(РУД) при запуске двигателя частота вращения турбины ВГТД, достигнув определенной ве-

личины, остается неизменной (или несколько падает). «Горячее» зависание характеризуется 

задержкой изменения частоты вращения с ростом температуры газа [3]. Причина этого – из-

лишняя подача топлива в камеру сгорания, что ведет к образованию богатой топливно-

воздушной смеси и к значительному уменьшению полноты сгорания топлива. 

Процесс высотного запуска ВГТД можно условно поделить на этапы (Рис. 1): рас-

крутка ротора от внешнего источника энергии, розжиг камеры сгорания (1) и раскрутка ро-

тора (2, 3). В данном эксперименте не применялись методы предотвращения «горячего» за-

висания, поэтому получена полка «горячего» зависания (3). Из-за падения коэффициента 

полноты сгорания топлива турбина не может выработать необходимую мощность, и возни-

кает автоматическая остановка двигателя (4). 
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Рисунок 1. Запуск ТА-14 на высоте 8000 м без парирования «горячего» зависания: 

 1 – розжиг; 2, 3 – раскрутка ротора; 3 – «горячее» зависание; 4 – автоматическая останов 

ВГТД по предельному времени запуска. 

Запуск с «горячим» зависанием – это сложный и опасный переходный процесс, 

приводящий к преждевременной остановке двигателя. Для того, чтобы предотвратить 

возникновение «горячего» зависания, необходимо знать, как изменяются параметры 

двигателя при данном явлении. Поэтому данная статья посвящена термогазодинамическому 

моделированию процесса высотного запуска ВГТД с «горячим» зависанием в системе 

имитационного моделирования (СИМ) DVIG_OTLADKA [4, 5], разработанная на базе 

DVIGwp [6]. 

Термогазодинамическое моделирование переходного процесса запуска ТА-14 на высоте 

Двигатель ТА-14 – одновальный с отборами воздуха за компрессором и мощности от 

вала турбины. Топологическая схема ВГТД в СИМ представлена на Рис. 2. 

Рисунок 2. Топологическая схема двигателя ТА-14, где 1 – Начальные условия, 2 – Входное 

устройство, 3 – Компрессор, 4 – Отбор газа, 5 – Выход газа, 6 – Камера сгорания,  

7 – Турбина газовая, 8 – Суммирование мощности, 9 – Источник-потребитель мощности,  

10 – Канал, 11 – Общие результаты. 

Моделируемый в данном исследовании переходный процесс – приемистость (с 10-й се-

кунды на Рис. 1). Этап запуска двигателя от частоты вращения ротора 0 об/мин и его раскрутка 

от внешних источников энергии не рассматривался. Модель идентифицирована по данным из 

открытых источников [1, 7, 8] по трем точкам: на земле – 𝑛 = 100%,  𝑁ген ==  16 кВт (макси-

мальный режим), после дросселирования I от максимальной частоты вращения ротора до 

74 % (соответствует параметрам 30-й секунды (3) на Рис. 1) и после дросселирования II до 

40 % (соответствует параметрам 10-й секунды на рис. 1). Параметры в этих точках представ-

лены в Табл. 1. 
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Таблица 1. Параметры в контрольных точках. 

Режим 𝒏, % �̅�т 𝑻т
∗̅̅ ̅ 

На земле (H=0, M=0) 100 0,750 1,000 

Дросселирование I 74 1,000 0,975 

Дросселирование II 40 0,125 0,621 

 

Этапы моделируемого процесса получаются следующими: 

1) Создание расчетной модели на земле на максимальном режиме без характеристик 

основных узлов («завязка» на режиме 0); 

2) Подключение к полученной модели характеристик узлов (завязка на режиме 1000); 

3) Расчет с изменением высоты полета от 0 до 8000 м (завязка на режиме 1001) 

(Табл. 2); 

 

Таблица 2. Закон расчета с изменением высоты. 

Варьируются Поддерживаются 

𝜋к
∗ АT 

𝐺в 𝑃𝑐
∗ = 𝑥 + 4,29, где 𝑥 = 𝑃н 


г
 

г
= 𝑓(𝑥) 

 

4) Дросселирование от максимальной частоты вращения турбокомпрессора до 74 % на 

8000 м (дросселирование 1) (Табл. 3); 

Для расчета дросселирования в модели были подобраны значения коэффициента пол-

ноты сгорания топлива от частоты вращения в контрольных точках (Рис. 3). 

 

Рисунок 3. Зависимость изменения коэффициента полноты сгорания топлива  

от частоты вращения ротора. 

 

На Рис. 3 значения в характерных точках установлены при помощи идентификации 

модели. На частотах вращения ротора, где возникает явление «горячего» зависания, появля-

ется характерная полка с низким значением коэффициента полноты сгорания топлива. 

 

Таблица 3. Закон расчета дросселирования I. 

Варьируются Поддерживаются Табулируются 

𝑇г
∗ 𝐴т 𝑛 

Начальное значение: 103 % 

Конечное значение: 74 % 

Шаг: 0,2 % 

𝜋к
∗ 𝑃𝑐

∗ = 39,939 кПа 

𝐺в 𝑛 


г
 

г
= 𝑓(𝑛), Рис. 3 
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5) Дросселирование от максимальной частоты вращения турбокомпрессора до 40 % на 

8000 м (дросселирование II) (Табл. 4); 

 

Таблица 4. Закон расчета дросселирования II 

Варьируются Поддерживаются Табулируются 

𝑇г
∗ 𝐴т 

𝑛 

Начальное значение: 74 % 

Конечное значение: 40 % 

Шаг: 0,2 % 

𝜋к
∗ 𝑃𝑐

∗ = 39,931 кПа 

𝐺в 𝑛 


г
 

г
= 𝑓(𝑛), Риc. 3 

𝐺отб 𝐺отб = 𝑓(𝑛), Риc. 4 

𝑁ген 𝑁ген = 𝑓(𝑛), Риc. 4 

 

6) Расчет переходного процесса с 10 по 60 секунду (Рис. 1). 

 

Одной из важных характеристик, влияющих на изменение параметров двигателя в пе-

реходном процессе, является момент инерции ротора [9], который был вычислен в результа-

те твердотельного моделирования ротора турбокомпрессора в CAD-системе NX [10]. 

Для учета «горячего» зависания в модели были подобраны значения коэффициента 

полноты сгорания топлива от параметра форсирования 𝐾𝑣 камеры сгорания в контрольных 

точках. 

Параметр форсирования определяется отношением времени химической реакции ко 

времени пребывания топлива в жаровой трубе и находится по формуле [5]: 

𝐾𝑣 =
𝐺в

𝑝к
∗1,25𝑇к

∗𝑉ж

. 

Также при моделировании учтено изменение величины отборов от частоты вращения 

ротора турбокомпрессора (на Рис. 4). 

  
(а) (б) 

Рисунок 4. Зависимости отборов от частоты вращения ротора:  

(а)  отбор мощности; (б)  относительный расход отбора воздуха. 

 

 На Рис. 4 видно, что величины отборов при частотах вращения меньше 40 % равны 

нулю, и при ее повышении величины растут прямолинейно, пока не доходят до максималь-

ных значений. Нулевые отборы на малых частотах вращения обоснованы тем, что при запус-

ке ВСУ не может генерировать достаточно энергии и ее сначала нужно вывести на режим 

малого газа. И только после этого начинается раскрутка маршевого двигателя, то есть растет 

отбор мощности. Аналогичная ситуация и с отбором воздуха, так как при малых частотах 

вращения давление воздуха за компрессором мало и его не хватает для преодоления гидрав-

лического сопротивления системы кондиционирования. 
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Для расчета переходного процесса (управляющее воздействие) использовался график 

n = f(t) (Рис. 5), соответствующий переходному процессу на Рис. 1. 

 

Рисунок 5. График изменения частоты вращения турбокомпрессора  

от времени переходного процесса. 

 

В Табл. 5 представлен закон расчета, необходимый для моделирования переходного 

процесса. 

 

Таблица 5. Закон расчета переходного процесса. 

Варьируются Поддерживаются Табулируются 

𝑇г
∗ 𝐴т 

𝑡 

Начальное значение: 10 с 

Конечное значение: 48 с 

Шаг: 0,05 с 

𝜋к
∗ 𝑃𝑐

∗ = 39,927 кПа 

𝐺в 𝑛 = 𝑓(𝑡), Рис. 5 

𝐺отб 𝐺отб = 𝑓(𝑛), Рис. 4 

𝑁ген 𝑁ген = 𝑓(𝑛), Рис. 4 

 

На рисунке 6 представлен результат расчета переходного процесса. Графики, полу-

ченные в ходе моделирования, выделены сплошными линиями. 

На полученном графике расхода топлива (Рис. 6) на 42,9 и 46,2 секундах моделируе-

мого процесса находятся пики, вызванные резким ростом параметра форсирования. 

Средние погрешности моделирования по сравнению с экспериментальными данными 

представлены в Табл. 6. 

 

Рисунок 6. Сравнение результатов моделирования (индекс «мод»)  

и экспериментальных (индекс «эксп») данных.
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Таблица 6. Погрешность основных параметров ВГТД при моделировании по сравнению  

с экспериментом. 

Режим 𝜹𝒏, % 𝜹𝑮т
, % 𝜹𝑻т

∗ , % 

Раскрутка ротора (2) 0,00 7,80 22,37 

«Горячее» зависание (3) 0,00 0,13 5,21 

Средняя погрешность модели по параметру 0,00 3,96 13,79 

 

Как видно из анализа полученных результатов (Рис. 6 и Табл. 6), наибольшее расхож-

дение результатов моделирования и экспериментальных данных – по температуре газов за 

турбиной. На Рис. 6 в зоне (2) моделируемые значения температуры газов за турбиной не 

совпадают с экспериментальными значениями из-за отсутствия в модели инерционности 

термопар и точных характеристик узлов двигателя. А в зоне (3) отклонения значений вызва-

ны тем, что в модели не учитывался прогрев элементов конструкции, изменение радиальных 

зазоров и КПД узлов. 

 

Заключение 

В работе была составлена модель ТА-14 в СИМ DVIG_OTLADKA, произведена ее 

идентификация на установившихся режимах в контрольных точках. Произведено моделиро-

вание переходного процесса запуска двигателя «с горячим зависанием». Результаты модели-

рования сравнены с экспериментальными данными. За счет подбора характеристики 

 𝜂 = 𝑓(𝐾𝑣) результаты моделирования качественно и количественно соответствуют процес-

су, происходящему в двигателе. Среднее расхождение результатов моделирования и экспе-

риментальных данных по основным параметрам составляет около 6 %. Наибольшее расхож-

дение результатов моделирования и экспериментальных данных в переходном процессе по-

лучено по температуре за турбиной, которое, возможно, связано с инерционностью термопа-

ры, погрешностью ее установки и прогревом элементов конструкции. 

Для более точного воспроизведения переходного процесса необходимо провести глу-

бокую модернизацию математической модели, уточнить характеристики основных узлов, 

ввести в модель дополнительные элементы – элементы системы автоматического управле-

ния, датчики и регуляторы, которые позволят более детально настроить инерционность си-

стемы. 
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