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Аннотация: В статье рассмотрены вопросы, связанные с использованием параметрической информации переходных 
режимов работы газотурбинных двигателей (ГТД) для диагностирования их технического состояния в процессе 
эксплуатации. Проведен обзор общих подходов к вычислительным алгоритмам распознавания и классификации 
состояний применительно к авиационным ГТД. Показано место аналитических моделей в современных алгоритмах 
оценки технического состояния авиационных ГТД. Рассмотрено построение линеаризованной математической модели 
переходного режима работы авиационного ГТД обобщенной схемы – системы уравнений, аналитически связывающих 
относительные отклонения параметров, измеряемых в процессе работы двигателя, с относительными отклонениями 
неизмеряемых термогазодинамических параметров и геометрических параметров газовоздушного тракта, позволяющих 
классифицировать техническое состояние элементов проточной части газотурбинного двигателя. Сформулирован метод 
построения математической и диагностической моделей двигателя с использованием характеристик переходного 
процесса, а также показана возможность применения метода малых отклонений, используемого для построения 
линейных (линеаризованных) математических и диагностических моделей ГТД для стационарных режимов его работы. 
Показано, что, несмотря на структурное сходство линейных моделей установившегося и переходного процессов, 
диагностирование с их помощью базируется на совершенно разных принципах – на установившемся режиме 
классификация технического состояния определяется по изменению величины группы контролируемых откликов, а на 
переходном режиме эта операция основывается на сопоставлении изменения характера протекания переходного 
процесса. Для обеспечения универсальности применения предложенных методов к различным схемам ГТД, 
устанавливаемых на современных самолетах гражданской авиации, рассмотрена модель обобщенной схемы 
авиационного газотурбинного двигателя – трехвального двухконтурного турбореактивного двигателя со смешением 
потоков в общем реактивном сопле. 
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Abstract: The article deals with issues related to the use of parametric information of the transient-state gas turbine engines (GTE) 
operation conditions for diagnosing their technical condition during the operation. A review of general approaches to computational 
algorithms for the recognition and classification of the condition applicable to aircraft GTE has been carried out. The significance of 
analytical models in modern algorithms for assessing the technical GTE condition is emphasized. The construction of a linearized 
mathematical model for the transient-state condition of the generalized-scheme aircraft GTE operation has been considered. It 
represents a system of equations analytically combining the relative parameter divergences measured during the engine operation 
with the relative divergences of unmeasured thermogasdynamic parameters and geometric gas-air flow duct parameters allowing for 
the technical condition of gas-air channel elements to be classified. A method for constructing mathematical and diagnostic engine 
models, using the transient response data, has been formulated. The capability of employing a method of insignificant divergences, 
used to build linear (linearized) mathematical and diagnostic GTE models for the steady-state conditions of its operation, has been 
demonstrated as well. It is shown that, despite the structural similarity of linear models of the steady and transient-state processes, 
diagnostics by means of the stated above processes is based on completely different principles – under the steady-state condition, the 
classification of a technical condition is determined by the variation in the value of the group of controlled responses, and under the 
transient-state condition, this operation is based on correlating the change in the transient-state behavior. To ensure the versatility of 
employing proposed methods regarding various GTE designs installed on modern civil aircraft, a generalized-design aircraft GTE 
model – a three-shaft bypass turbojet engine with mixing flows in a common jet nozzle, has been considered. 
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Введение 
 

C увеличением наработки изменяются ха-
рактеристики авиадвигателя не только на 
установившихся, но и на переходных режи-
мах его работы. Как показывает практика, 
динамические характеристики обладают вы-
сокой чувствительностью к изменению ос-
новных параметров состояния (факторов) ис-
следуемого объекта. Поскольку современные 
технические средства измерения параметров 
позволяют за малый промежуток времени 
многократно произвести регистрацию кон-
тролируемых параметров и оценить динами-
ку их изменения, данное обстоятельство де-
лает возможным их использование для диа-
гностирования и прогнозирования техниче-
ского состояния авиационных ГТД. 

Так, например, к термогазодинамическим 
параметрам ГТД относят давление, темпера-
туру, отношение давлений и температур, ско-
рость течения, расход топлива и масла, про-

ходные площади сечений проточной части, 
тягу, а также частоту вращения роторов. 

Временные ряды контролируемых пара-
метров используются в различных методах 
идентификации состояния (образа) объекта, 
основанных на математическом описании по-
ведения объекта: аналитических методах, 
статистических методах (в том числе байе-
совское иерархическое моделирование [1, 2]), 
методах моделирования на основе подобия 
(SBM) [3], методах машинного обучения 
(ML, Deep ML) [4–8] и пр. Диагностирование 
технического состояния ГТД методами мате-
матического моделирования заключается в 
решении задачи распознавания (классифика-
ции) образа (состояния) экземпляра ГТД, то 
есть выбора одного варианта состояния в 
иерархии (дереве) заранее определенных 
возможных состояний ГТД. Во многих слу-
чаях решение задачи классификации допол-
няется расчетом вероятности выбранного со-
стояния [9] и ограниченного набора парамет-
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ров, характеризующих «критичность» состо-
яния (например, остаточный ресурс RUL или 
синтетические параметры отклонения от со-
стояния объекта, классифицируемого как 
«нормальное»). 

С вычислительной точки зрения задача 
классификации может быть рационально ре-
шена использованием: 
 одностадийного вычисления – результат 

(наиболее вероятное состояние объекта) 
определяется за один цикл расчетов; 

 двухстадийного вычисления – на первой 
стадии выполняется бинарная классифи-
кация (нормальное/аномальное состояние), 
на второй стадии выполняется поиск наи-
более вероятного состояния в дереве ано-
мальных состояний при условии, что ре-
зультат первой стадии вычислений равен 
«аномальное состояние»; 

 итерационного вычисления – результатом 
i-й стадии вычисления является выбор под-
множества вариантов решения, получен-
ного по ветви классификационного дерева 
из результата (i – 1)-й стадии вычисления. 
Итерации завершаются при достижении 
«листа» дерева или null-решения (напри-
мер, статистически неразличимые значения 
вероятностей решающих подмножеств). 
В современных алгоритмах диагностиро-

вания ГТД обычно применяются двухстадий-
ные или итерационные вычисления, позволя-
ющие на разных стадиях вычисления исполь-
зовать различные математические модели 
объекта, в том числе аналитические модели. 

Аналитические модели ГТД строятся на 
функциональных зависимостях термогазоди-
намических параметров, полученных теоре-
тическими [10, 11] и практическими исследо-
ваниями процессов термодинамики и тепло-
передачи. В терминах диагностики измеряе-
мые параметры относят к признакам, а пара-
метры, классифицирующие состояние ГТД, – 
к факторам. Так, признаками состояния дви-
гателя могут быть тяга R, расход топлива GT, 
температура газов перед Т*Г или за турбиной 
Т*Т, параметры рабочего тела по тракту, а 
также некоторые параметры топливной, мас-
ляной систем. Примерами возможных состо-
яний могут служить прогары лопаток турби-

ны, жаровой части камер сгорания, деформа-
ция элементов проточной части и т. п. 

Решение (классификация состояния) вы-
полняется по критическим отклонениям тер-
могазодинамических параметров. Например, 
изменение температуры газа за турбиной 
сравнивают с эталонной моделью. Эталонная 
модель строится по формулярным данным 
двигателя. Температура контролируется на 
взлетном режиме, которому соответствует 
контрольная температура за турбиной. В не-
которых случаях температуру ТТ, а также па-
раметры TН и РН используют для подсчета 
тяги двигателя и сравнивают ее с той тягой, 
которая должна быть в этих условиях. 

Определенные возможности заложены в 
диагностический параметр «расход топлива». 
Опыт показывает, что повреждение проточной 
части ГТД увеличивает расход топлива на 
120…150 кг/ч при одновременном изменении 
других термодинамических параметров. Ха-
рактеристики расхода топлива хорошо отра-
жают техническое состояние камер сгорания и 
сопловых аппаратов турбин. Однако, как по-
казывает опыт, точное измерение расхода за-
труднено из-за погрешностей расходомеров, 
вызванных необходимостью учета плотности 
керосина при разных температурах. 

В определенных условиях диагностику со-
стояния ГТД можно осуществлять и по давле-
нию топлива перед форсунками рт, но и здесь 
погрешности измерений могут играть реша-
ющую роль. 

Для того чтобы добиться надежной класси-
фикации состояния ГТД аналитическими моде-
лями по результатам измеренных термогазоди-
намических параметров, необходимо провести 
первичную обработку временных рядов. Поми-
мо типовых обработок (удаление bad-значений, 
сглаживание, восстановление пропущенных 
значений и т. п.), значения параметров необхо-
димо привести к стандартным условиям и де-
терминированным режимам работы двигателя. 

Результаты исследований в области диа-
гностики ГТД по термогазодинамическим 
параметрам позволили установить, что са-
мым чувствительным и информативным по-
казателем состояния проточной части двига-
телей является адиабатический КПД турби-
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ны ηТ. Конечно, непосредственно замерить ηТ 
невозможно, однако его можно выразить че-
рез частоту вращения роторов, степень по-
вышения давления πK и температуру газов 
перед турбиной ТГ. Эта зависимость будет 
эмпирической и специфичной по отношению 
к конкретному двигателю. 

Для постановки диагноза также предпола-
гается известная динамическая аналитиче-
ская модель двигателя. В качестве откликов 
в данном случае используются среднеинте-
гральные значения контролируемых пара-
метров за определенный промежуток време-
ни набора или сброса нагрузки. 

Методы расчета характеристик газотурбин-
ных двигателей на переходных (неустановив-
шихся) режимах работы рассматриваются 
во многих теоретических и прикладных иссле-
дованиях [12–15] и ряде других. Так, исследо-
вания динамической диагностической модели 
газовой турбины ГТД приведены в [16]. 
 
Цель и задачи исследования 
 

Цель – теоретическое обоснование и ис-
следование возможностей использования тер-
могазодинамических параметров работы га-
зотурбинного двигателя, зафиксированных на 
каком-либо переходном режиме его работы, 
для оперативной технической диагностики 
состояния основных узлов газогенератора. 
Получаемые модели должны (помимо обяза-
тельных требований, предъявляемых к такого 
рода моделям) быть по возможности как 
можно более простыми, чтобы позволить 
оперативно обрабатывать большой объем на-
блюдаемых данных с получением практиче-
ски значимых результатов. 

Задачами исследования были поставлены: 
 оценка принципиальной возможности при-

менения для переходных режимов работы 
ГТД подходов и моделей, используемых 
для установившихся режимов работы; 

 построение линеаризованной математиче-
ской модели переходного режима работы 
ГТД для последующей оценки его техниче-
ского состояния соответствующими диа-
гностическими моделями; 

 оценка ограничений и допущений, опреде-
ляющих практическую область применения 
построенных моделей. 

 
Методы и материалы исследования 
 

При проведении исследования использова-
ны методы математического моделирования 
термогазодинамических процессов, методы 
линеаризации модельных уравнений второго и 
более порядка, методы статистической обра-
ботки массивов параметров и сравнительной 
оценки с результатами моделирования. 

В качестве отправной точки исследования 
рассматривается линейная (линеаризованная) 
математическая модель (ММ), устанавлива-
ющая взаимосвязи между малыми отклоне-
ниями термогазодинамических параметров 
двигателя. На основе такой модели строятся 
диагностические модели ГТД, при этом ре-
шается задача определения изменения ряда 
параметров в процессе эксплуатации, харак-
теризующих его техническое состояние, по 
изменению определенной группы его кон-
тролируемых параметров (факторов). Для 
расчета диагностической модели данного ти-
па используется метод параллельных матриц, 
приведенный в [17]. В результате ее решение 
распадается на группу решений избыточных 
подсистем уравнений, базирующихся на од-
ной и той же общей ММ. Полученные диа-
гностические матрицы построчно анализи-
руются на пределы погрешностей; уравнения 
(строки) с высокими значениями расчетных 
погрешностей исключаются из дальнейшего 
анализа. Итоговый результат расчета пред-
ставляет собой совокупность отклонений па-
раметров, по которым классифицируется 
техническое состояние двигателя. 

Малые отклонения параметров аргумен-
тов, участвующих в формировании диагно-
стических моделей, определяются путем 
сравнения результатов их измерения в разные 
моменты времени с использованием одних 
и тех же элементов измерительных цепей. 
Поэтому точность диагноза с помощью диа-
гностической модели определяется не только 
погрешностью измерений, но и их повторяе-
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мостью. Ошибка на один процент в величине 
относительного отклонения составляет лишь 
небольшую долю процента ошибки в абсо-
лютной величине параметра. 

Требования по глубине диагностирования 
определяют минимально необходимое коли-
чество диагностических подмоделей (уров-
ней), при котором будет достигнута заданная 
степень локализации дефектов. Следует от-
метить, что в случае необходимости перечень 
используемых в структуре подмоделей фак-
торов может быть расширен не только с по-
мощью расчета исходной линейной ММ с 
дополнительными уравнениями, но и путем 
логического перехода к линейным диагно-
стическим моделям [18], напрямую не свя-
занным с исходной линейной ММ. 

Следует также указать, что рассматривае-
мые диагностические модели мало пригодны 
к задачам бинарной классификации (нор-
мальное/аномальное состояние), но могут 
применяться в двухстадийных или многоста-
дийных диагностических алгоритмах на эта-
пах исследования отдельных ветвей дерева 
классификации состояний. 
 
Использование для переходных 
процессов моделей, полученных 
для установившихся режимов 
работы ГТД 
 

При расчете переходных режимов обычно 
принимают допущение о квазистационарно-
сти рабочего процесса, то есть предполагают, 
что для математического описания состояний 
применимо большинство соотношений, ис-
пользуемых для расчета установившихся 
(расчетных) режимов работы ГТД. Суще-
ственным изменениям подвергаются лишь 
уравнения баланса мощности для турбины и 
компрессора, расположенных на одном валу, 
в которых необходимо учитывать изменение 
во времени кинетической энергии вращаю-
щихся масс ротора. 

Одной из основных эксплуатационных 
характеристик двигателя является его прие-
мистость, которая определяется минималь-
ным временем, потребным для перехода с 
режима малого газа (МГ) на режим макси-
мальной тяги, то есть временем разгона tРАЗГ 
от пМГ до пВЗЛ, а также временем обратного 
перехода от пВЗЛ до пМГ – временем сброса 
частоты вращения tСБ. 

Итак, примем, что: 
 уравнения неразрывности, расхода и его 

следствия остаются справедливыми для ха-
рактеристик переходных режимов; 

 баланс мощностей ротора на переходном 
режиме работы ГТД определяется по фор-
муле 

 

 K
T

M

N dEN
dt

 


, (1) 

где 

 
2

2IE  , (2) 

 
Е – кинетическая энергия ротора; I – момент 
инерции ротора относительно оси вращения; 
ω – угловая скорость вращения ротора. 

Мощность можно определить по формуле 
 

 N = LG = M.  (3) 
 
Здесь L – работа; G – секундный расход 

рабочего тела; М – крутящий момент. Из 
уравнения (1) следует, что 
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Здесь 
K

B

G
Gm   – отношение расхода воз-

духа к расходу газа.  
Полагая, что на исходном режиме 
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0

1
KT LL

m
 , можно записать 
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Если принять, что в процессе кратковременного переходного режима величина m меняется 

незначительно, то TT LL
m

 





 1 . Последнее выражение примет вид 

 

  
dt
dILLLGLL

m
G KTKBKTB

 





  0

1 . (5) 

 

Так как 
 

         n
dt
d

dt
d

dt
d 

0000 , 
 

то (5) будет выглядеть следующим образом: 
 

        KTKT
KB LLSdndLL

I
LG




2
0 . (6) 

 
Здесь S – константа, определяемая в ис-

ходной точке переходного процесса. 
 

 2
0

.B K

Z

G LS
I

 
  

 
 (7) 

 
Величина S характеризует соотношение 

между мощностью компрессора и кинетиче-
ской энергией вращения ротора на исходном 
стационарном режиме. 

Ускорение ротора при заданной частоте 
вращения определяется величиной избытка 
подачи топлива GT. В реальных процессах 
избыток подачи топлива осуществляется 
с учетом ряда ограничений. 

На установившемся режиме максимальная 
температура газа перед турбиной ТГтах дости-
гается при максимальной частоте вращения 
птах. В процессе разгона при п < птах допуска-
ется кратковременный заброс температуры ТГ 
выше максимального значения на 50…120. 
При отсутствии других ограничений подача 
топлива на режимах разгона может быть уве-
личена в 1,5…2 раза. Увеличение в процессе 
разгона температуры ТГ вследствие эффекта 
теплового дросселирования ведет к увеличе-

нию параметра  B

R

q 
 , что идентично увели-

чению отношения 
B

K

G
 . Данное обстоятель-

ство приводит к тому, что при одинаковой ча-

стоте вращения точка совместной работы тур-
бины и компрессора смещается при разгоне в 
сторону границы его устойчивой работы. 
Обычно при малых и средних значениях п воз-
можные избытки подачи топлива ограничены 
устойчивостью компрессора, а на больших п – 
температурой ТГ. Частота вращения п и в осо-
бенности тяга Р мало меняются в начале разго-
на и резко увеличиваются в конце. 

Сброс частоты вращения ротора осуществ-
ляется путем снижения подачи топлива. При 
этом мощность турбины становится меньше 
мощности, потребляемой компрессором, и ротор 
получает отрицательное ускорение. Основным 
фактором, ограничивающим снижение подачи 
топлива при сбросе частоты вращения, является 
предел устойчивой работы камеры сгорания. 

Особенности протекания нестационарных 
процессов в двухвальном ГТД связаны с тем, 
что при нарушении баланса мощности на ва-
лу турбокомпрессоров частота вращения ро-
торов высокого и низкого давления меняется 
в общем случае с различной скоростью, и ве-
личина скольжения С = п2 / п1 в течение пе-
реходного процесса может заметно отличать-
ся от своего значения как на исходном, так 
и на конечном режиме. 

Так, в двухвальном ТРД по мере уменьше-
ния частоты вращения возрастает скольжение 
роторов, что вызывается изменением углов 
атаки в каскадах компрессоров, а также харак-
тером перераспределения перепадов давления 
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между ступенями турбин. Такие же закономер-
ности газодинамических связей действуют у 
этих двигателей и на переходных режимах. 

Однако при этом в процессе разгона сколь-
жение роторов возрастает, а в процессе сброса 
падает по сравнению с установившимися ре-
жимами. Указанное различие вносит измене-
ния в характер положения линии совместной 
работы турбины и компрессора на характери-
стике компрессора низкого давления (КНД). 

При разгоне частота вращения п2 растет 
быстрее, чем п1. Это уменьшает дросселиро-
вание КНД; линия совместных режимов ра-
боты смещается вправо в область повышен-
ных расходов воздуха. При сбросе частоты 
вращении рост скольжения замедляется и 
компрессор высокого давления (КВД) начи-
нает дросселировать КНД, что приводит к 
смещению линии совместных режимов рабо-
ты в сторону границы устойчивой работы. 

Вид кривых, характеризующих совмест-
ную работу турбины и компрессора, на ха-
рактеристике КВД аналогичен виду этих кри-
вых у одновального ТРД.  

У двухвальных ТРДД сохраняются те же 
особенности протекания переходных процес-
сов, что и у двухвальных ТРД. Единственное 
отличие заключается в том, что отклонение 
линии рабочих режимов на характеристике 
вентилятора от линии установившихся режи-
мов оказывается меньшим, чем у ТРД; причем 
отклонение тем меньше, чем больше степень 
двухконтурности. Этот факт объясняется тем, 
что расход воздуха через вентилятор опреде-
ляется не только расходом воздуха через КВД, 
но также и расходом через внешний контур, 
слабо зависящий от скольжения роторов. 

Для переходных процессов, вызванных 
небольшим изменением параметров по срав-
нению с их значениями на исходном стацио-
нарном режиме, допустимо решение рас-
сматриваемой задачи в линейной постановке.  

Допустим, что баланс мощности на валу 
ротора нарушился в результате некоторого 
конечного приращения расхода топлива GT. 
Это вызовет увеличение п, TГ, K и других па-
раметров, что приведет к изменению LT и LK в 
соответствии с уравнениями для работы тур-
бины и компрессора на исходном режиме [19] 

(далее для простоты выкладок используются 
формулы для одновального двигателя): 

 
 LT = TГ + K3T + T, (8) 

 
 LК = Knn + KLK – K, (9) 

 
где K – соответствующие базовые коэффици-
енты. С учетом (8) и (9) уравнение (6) примет 
следующий видa: 

 
 (δn)′ = S(TГ – K3T – Knn – KLK). (10) 

 
В рассматриваемом нестационарном про-

цессе пренебрегаем также изменением массы 
газа в объеме проточной части двигателя 
(GB = GГ = const). Характеристики ком-
прессора принимаются неизменными. 

Уравнения неразрывности после неслож-
ных преобразований можно представить так:  

 
 (1 – K10)K – Kmn = 0,5ТГ, (11) 

 
 (1 – 0,5 K3K4 + K6)T = K6K. (12) 

 
Поскольку нарушение баланса мощности 

вызвано изменением расхода топлива, исполь-
зуем уравнение, связывающее GT с изменением 
других параметров. При этом, как уже указыва-
лось выше, пренебрегаем изменением полноты 
сгоранияГ, запаздыванием выделения тепла 
при резком увеличении расхода топлива, а так-
же аккумулированием тепла деталями проточ-
ной части. Согласно уравнению сохранения 
энергии в камере сгорания запишем 

 
 GT = GB + K5ТГ – (K5 – 1)TK. (13) 

 
В качестве уравнений, замыкающих си-

стему, используем выражения для расхода 
воздуха и температуры на выходе из ком-
прессора  

 
 GB = Kmn + K10K, (14) 

 
 TK= K2Knn + K2KLK. (15) 

                                                           
a  Для переходного процесса принято, что δηT = δηK = 0. 
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Система уравнений (11)–(15) позволяет 
определить все основные параметры двигате-
ля через n и GT. 

Так, например, можно показать, что 
 

 K = KX GT + KY n, (16) 
 

 TГ = Ka GT – Kb n, (17) 
 

 T = K6 KZ (KX GT + KY n), (18) 
 

где 
 

 
    1025510 112

1
KKKKKK

K
L

X 
 , 

 

    
        121

112
121

525
1025510

525 



 KKKKKK
KKKKKK

KKKKKK mnX
L

mn
Y , 

 

  
     10

1025510

1025

5

12
112

11 KK
KKKKKK

KKKK
K

K X
L

L
a 




 , 

 

         10251025
5

12111 KKKKKKKKKKKK
K

K XmmnYnb  , 
 

 
6435.01

1
KKK

KZ 
 . 

 
Введем выражение, устанавливающее связь 

между указанными параметрами (например, 
с помощью регулятора подачи топлива) в виде 
линейной функции 

 
 (δn)′ + aδn = bδGT,  (19) 

 
где a и b – постоянные коэффициенты: 

 
 a = M[Kb – KY(K3K6KZ – KL) + Kn]; 

 
 b = M[Ka + KX(K3K6KZ – KL)]. 

 
Общее решение линейного дифференци-

ального уравнения (19) имеет вид 
 

  constdteGben at
T

at    . (20) 
 
Если приращение подачи топлива GT 

(по сравнению с расходом топлива на исход-
ном режиме) производится мгновенно и оста-
ется постоянным во время всего переходного 
процесса, то из (20) следует, что 

 

 at
T econstG

a
bn   .  (21) 

 
Константа интегрирования определяется 

из начальных условий. При t = 0 имеем 
п = 0. Соответственно, 

 TG
a
bconst   

и 

   T
at Ge

a
bn   1 . (22) 

 
Формула (19) определяет закон изменения 

частоты вращения по времени переходного 
процесса, вызванного изменением расхода 
топлива на величину GT. Задаваясь различ-
ными значениями времени t, можно опреде-
лить соответствующее значение n, а за-
тем, подставив его в полученные выраже-
ния (11)–(15), найти величину искомых пара-
метров в любой момент переходного процес-
са. Из (22) следует, что при t    

 

 TG
a
bn   . (23) 

 

Это значение частоты вращения n харак-
теризует новое конечное состояние двигате-
ля, которое установится в результате измене-
ния расхода топлива. 

В том случае когда начальное возмущение 
не является мгновенным, а меняется в тече-
ние переходного режима в зависимости от 
изменения какого-либо термогазодинамиче-
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ского параметра или времени, коэффициент b 
в уравнении (19) будет переменной величи-
ной и решение примет более сложный вид. 

Аналогично могут быть получены решения, 
если нарушение баланса мощности на валу вы-
звано другими факторами, например быстрым 
изменением площади реактивного сопла FС 
или режима горения в форсажной камере. 

Для определения характера изменения па-
раметров в двухвальном ГТД в течение пере-
ходного процесса, вызванного нарушением 
баланса мощности на валу каждого из ком-
прессоров, следует воспользоваться системой 
уравнений, записанной для двухвального 
ГТД, и общими принципами расчета неста-
ционарных режимов, изложенных выше. 

После ряда преобразований, аналогичных 
проведенным при составлении математиче-
ской модели одновального двигателя, вме-
сто (10) получим систему двух обыкновен-
ных линейных неоднородных дифференци-
альных уравнений первого порядка вида 

 

 
 

 
1 1 1 1 2 1

2 2 1 2 2 2

;

,
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 (24) 

 
где P, Q, N – численные коэффициенты. 

Подробно пример построения и расчета ли-
нейной математической модели переходного 
процесса для двухвального газотурбинного 
двигателя типа ПС-90А рассмотрен в [19]. 

В результате интегрирования системы (24) 
определяются зависимости частоты вращения 
турбокомпрессоров от времени и изменения 
подачи топлива: 

 
  TGtfn  ,11  ;  TGtfn  ,22  . 

 
Используя линеаризованные уравнения 

процессов двухвального ГТД, полученные 
для переходного режима его работы, по ве-
личинам n1 и n2 можно, как и ранее для од-
новального, определить законы изменения 
всех остальных необходимых характеристик. 

Следует отметить, что по смыслу изло-
женного решения в конечных результатах 
сохраняются основные свойства линейных 
уравнений, а именно – пропорциональное 
изменение приращений всех параметров 
в любой момент переходного процесса в за-
висимости от величины возмущения (напри-
мер, от GТ). Совместное влияние нескольких 
возмущений определяется суммированием 
частных приращений параметров. 
 
Моделирование переходных 
процессов двигателя обобщенной 
схемы 
 

Будем рассматривать такой переходный 
процесс, который вызван небольшим измене-
нием параметров по сравнению с их значени-
ем на некотором исходном режиме. Для обес-

 
Рис. 1. Принципиальная схема трехвального ГТД 

Fig. 1. Schematic diagram of a three-shaft gas turbine engine 
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печения универсальности подхода к построе-
нию математической модели рассмотрим 
обобщенную схему авиационного газотурбин-
ного двигателя. Математическая модель (ММ) 
составлена для трехвального ТРДД со смеше-
нием потоков в общем реактивном сопле 
(рис. 1), поскольку большинство двигателей, 
находящихся в эксплуатации в гражданской 
авиации, являются ее частными вариантами 
и могут быть получены путем исключения 
из нее некоторых элементов. 

Построение такой ММ возможно на осно-
ве универсальной линейной ММ ГТД, приве-
денной в [20]. Для этого в нее следует внести 
коррективы, связанные с динамическим ха-
рактером рассматриваемых процессов. 

Прежде всего, как было показано ранее, 
необходимо учесть нарушение баланса мощ-
ности на валах турбокомпрессоров низкого, 
среднего и высокого давления введением в 
правую часть соответствующих уравнений 
баланса мощностей слагаемых вида S1(dn1), 
S(dn), и S2(dn2). 

Здесь 
 

    
dt
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  , (25) 
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есть ускорения вращательного движения ро-
тора низкого, среднего и высокого давления 
соответственно, а константы 
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характеризуют соотношение между мощно-
стью и кинетической энергией вращения со-
ответствующего ротора.  

В выражения для S1, S и S2 входят момен-
ты инерции I1, I и I2 турбокомпрессоров низ-
кого, среднего и высокого давления. 

Пренебрежем также изменением массы 
рабочего тела, полноты сгорания, запаздыва-
нием выделения тепла и его аккумулирова-
нием деталями двигателя (полагаем, что дви-
гатель прогрет). В остальном система урав-
нений, разработанная для установившегося 
режима, остается неизменной. 

Некоторые сведения об исходной системе 
уравнений приведены в [15, 20, 21]. 

Данная система уравнений устанавливает 
связь между параметрами, характеризующи-
ми состояние двигателя (факторами), призна-
ками состояния (откликами) и режимными 
параметрами. 

ММ содержит 53 линейных уравнения 
и 91 переменную. В качестве независимых 
переменных ММ принимаем все площади 
проходных сечений (FTB, FTC, FTH, FC1, FC2, 
FC), коэффициенты герметичности (q1, q2, qox, 
qф), КПД основных узлов (B, П, K1, K, Г, 
TB, TC, TH, M1, M, M2), а также коэффи-
циенты сохранения полного давления (BX, 
KC, TB, TC, TH, C1, C2, 2, CM, C). Ниж-
ние индексы, как правило, соответствуют се-
чениям, приведенным на рис. 1. 

Кроме того, независимыми являются ре-
жимные параметры – частоты вращения ро-
торов n1, n, n2, расход топлива GT (или вре-
мя t), число М полета, а также параметры 
окружающей среды – РН и ТН. Поскольку 
число независимых переменных составляет 
m = 38, то число неизвестных равно числу 
уравнений (n = 53), и, соответственно, приве-
денная выше система определена. 

Следует отметить, что указанная универ-
сальная линейная ММ содержит наиболее 
распространенный перечень термогазодина-
мических параметров и стандартные форму-
лы приведения параметров к САУ. При 
необходимости введения дополнительных 
параметров, законов регулирования, формул 
приведения параметров и подобного для 
конкретного типа ГТД в линейную ММ мо-
гут быть включены дополнительные урав-
нения. 
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Основные операции по расчету и анализу 
диагностических параллельных матриц для 
установившихся режимов работы ГТД изло-
жены в [20, 22, 23]. 
 
Результаты исследования 
 

Расчетные исследования показывают, что 
методы расчета и анализа диагностических па-
раллельных матриц для установившихся ре-
жимов также пригодны для расчета диагности-
ческих моделей переходных режимов работы 
ГТД. Вместе с тем, несмотря на внешнее сход-
ство, ММ установившегося и переходного 
процессов, диагностирование с их помощью 
базируется на совершенно разных принципах. 
На установившемся режиме изменение техни-
ческого состояния определяется по изменению 
величины группы контролируемых откликов, в 
то время как на переходном режиме эта опера-
ция основывается на сопоставлении изменения 
характера протекания переходного процесса. 

Следует отметить, что данное обстоятель-
ство позволяет совместно использовать обе 
модели, которые в этом случае дополняют 
друг друга, существенно расширяя возмож-
ности диагностирования.  

Так, например, после определения В, 
К, ТВ, ТН, Г и q на установившемся 
режиме, можно принять их значения как пер-
вое приближение, подставив затем в ММ пе-
реходного процесса. Это дает возможность с 
ее помощью рассчитать изменение группы 
других факторов, например КС, FТВ и FТН. 
Первый фактор наряду с Г характеризует 
состояние камеры сгорания, эффективность 
ее работы, фиксирует появление прогара, в то 
время как увеличение FТВ или FТН может 
свидетельствовать о прогаре одного из 
сопловых аппаратов турбины. Подставляя 
полученные значения КС, FТВ и FТН в ди-
агностическую модель установившегося про-
цесса, можно определить В, К, ТВ, ТН, 
Г и q во втором приближении. Итерации 
следует повторять до тех пор, пока разница в 
результатах i-го и (i + 1)-го приближений не 
будет удовлетворять заданным требованиям 
точности расчетов [13]. 

Если не расширять номенклатуру диагно-
стируемых параметров, можно увеличить 
точность их определения за счет увеличения 
количества независимых расчетных формул. 

Для выполнения сравнительного анализа 
изменяющихся контролируемых параметров 
переходного процесса можно использовать их 
среднеинтегральные значения за выбранный 
контрольный промежуток времени. Из полу-
ченной математической модели нетрудно по-
лучить соответствующие расчетные формулы. 

Более качественную обработку результатов 
расчета диагностических матриц для переход-
ных режимов работы можно сделать с учетом 
предположения о равных вероятностях возник-
новения повреждений газовоздушного тракта 
ГТД. Соответственно, при построении адекват-
ных многосистемных диагностических моделей 
появляется необходимость учета вероятностей 
возникновения различных неисправностей газо-
воздушного тракта и их возможных сочетаний 
применительно к конкретному типу ГТД. 

Для учета эксплуатационных особенностей 
ГТД при оценке его технического состояния 
применяется метод построения многосистем-
ных диагностических моделей ГТД, использу-
ющий элементы централистских иерархических 
структур [20]. Суть метода заключается в лока-
лизации дефектов ГТД за счет последователь-
ной оптимизации набора факторов, используе-
мых в линейных диагностических моделях. 
Процесс отбора факторов (оптимизация) сво-
дится к построению нескольких уровней линей-
ных диагностических моделей, на каждом из 
которых выполняются следующие процедуры: 

1) расчет линейной диагностической мо-
дели i-го уровня; 

2) анализ достоверности результатов рас-
чета отклонений факторов по модели i-го 
уровня, анализ значимости полученных от-
клонений для каждого фактора; 

3) проверка достижения граничных усло-
вий (в случае положительного результата – 
окончание процесса оптимизации); 

4) модификация текущего набора факто-
ров путем: 

• исключения из модели факторов 
с нулевыми (незначимыми) отклоне-
ниями; 
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• определения ведущих факторов (фак-
торов, имеющих максимальные от-
клонения) и введения в модель до-
полнительных факторов, характери-
зующих тот же узел, что и ведущие 
факторы; 

• построения нового набора факторов, 
альтернативного расчетному в i-й 
модели; 

5) построение линейной диагностической 
модели (i + 1)-го уровня. 

Значимость j-го фактора текущей модели 
определяется как его абсолютным значением 
(абсолютная значимость), так и относительно 
полученных отклонений других факторов 
(относительная значимость). При анализе по-
лученных отклонений в большинстве случаев 
приоритетной следует считать относитель-
ную значимость фактора. 
 
Обсуждение результатов 
 

Выполненные исследования дают теорети-
ческую основу для разработки и обоснования 
практических методов и алгоритмов диагно-
стирования технического состояния элементов 
газогенератора ГТД по значениям термодина-
мических параметров (откликов), регистрируе-
мым непосредственно в процессе эксплуатации 
ГТД. Применение таких методов позволит уве-
личить валидность оценки технического состо-
яния (если методы применять совместно с дру-
гими методами диагностики состояния про-
точной части), а также повысить оперативность 
получения оценки состояния авиационных 
ГТД в эксплуатационных условиях. 
 
Заключение 
 

Современные алгоритмы оценки техниче-
ского состояния авиационных ГТД и раннего 
выявления неисправностей используют раз-
личные методы и модели зависимостей меж-
ду измеряемыми параметрами ГТД и состоя-
ниями, классифицируемыми алгоритмами. 
Для того чтобы добиться надежной класси-
фикации состояния ГТД аналитическими мо-
делями по результатам измеренных термога-

зодинамических параметров, необходимо 
провести первичную обработку временных 
рядов. После типовых обработок значения 
рядов приводятся к условиям стандартной 
атмосферы (САУ) и детерминированным ре-
жимам работы двигателя. 

Детерминированные модели диагностиро-
вания авиационных ГТД могут выражаться че-
рез систему уравнений состояния двигателя, 
решение которой позволяет отнести исследуе-
мое техническое состояние ГТД к одному или 
нескольким классификационным элементам в 
дереве состояний. Линейные (линеаризован-
ные) диагностические уравнения представляют 
собой конечное множество выражений, по-
строенных для приращения расхода воздуха, 
температуры газа перед турбиной, удельного 
расхода и других термогазодинамических па-
раметров. В правой части этих уравнений со-
держатся отклонения параметров, которые 
определяют путем сравнения текущих значе-
ний с эталонными значениями.  

Число диагностических уравнений опре-
деляется классами возможных состояний 
ГТД, а также номенклатурой, частотой и по-
грешностью измеряемых параметров. В по-
следнее время для диагностики ГТД предла-
гается использовать комплексные параметры, 
которые в аналитической форме связывают 
между собой несколько параметров и тем са-
мым наиболее полно характеризуют рабочие 
процессы, происходящие в двигателе. 

Следует отметить, что указанная в статье 
универсальная линейная ММ содержит наибо-
лее распространенный перечень термогазоди-
намических параметров и стандартные форму-
лы приведения параметров к САУ. При необхо-
димости введения дополнительных параметров, 
законов регулирования, формул приведения па-
раметров и подобного для конкретного типа 
авиационного ГТД, в линейную ММ могут быть 
включены дополнительные уравнения. 

В результате проведенных исследований 
предложен метод построения математиче-
ской и диагностической моделей авиацион-
ного двигателя с использованием характери-
стик переходного процесса, а также показана 
возможность применения методов, использу-
емых для построения линейных математиче-
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ской и диагностической моделей для устано-
вившегося режима работы. В результате мо-
дель делает возможным извлечение и интер-
претацию диагностической информации из 
рядов данных, полученных в процессе набора 
и сброса нагрузки, а также расширение объе-
ма полученной информации о техническом 
состоянии авиационного ГТД. 
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