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Цель работы. Обоснование выбора типа математических моделей датчиков температуры газа за
турбиной турбокомпрессора вертолетного газотурбинного двигателя по критерию минимума ошибки
вычисления выходного параметра.
Методы исследования. Регрессионный анализ, корреляционный анализ, методы математической

статистики.
Полученные результаты. В статье представлены результаты сравнительного анализа математи-

ческих моделей датчика температуры газа за турбиной турбокомпрессора газотурбинного двигателя
вертолета на основе регрессионного анализа и на основе многослойной нейронной сети, при полноте
всей поступающей информации и при ее частичном отсутствии. Получены численные значения ошибок
вычисления температуры газа, с использованием исследуемых математических моделей. Показано, что
для построения адекватной математической модели датчика температуры целесообразно разделить
временной интервал полета вертолета на этап взлета (посадка) и горизонтальный полет. Доказано
нецелесообразность использования многослойной нейронной сети в качестве математической модели
датчика температуры газа. Выбран оптимальный тип математической модели датчика температу-
ры газа по критерию минимума ошибки вычисления выходного параметра.
Научная новизна. На основании сравнительного анализа математических моделей датчика темпе-

ратуры газа за турбиной турбокомпрессора газотурбинного двигателя вертолета на основе регрессион-
ного анализа и многослойной нейронной сети установлены типы моделей датчика, которые целесооб-
разно использовать в зависимости от этапа полета вертолета.
Практическая ценность. Разработанные рекомендации по выбору типа математической модели дат-

чика температуры газа, в зависимости от этапа полета вертолета, позволяют уменьшить ошибки вычис-
ления выходного параметра при отказе датчика и повысить надежность и качество управления ГТД.
Ключевые слова: газотурбинный двигатель; несущий винт; математическая модель датчика тем-

пературы газа; вертолет; нейронная сеть.

ВВЕДЕНИЕ

Одним из средств повышения качества и на-
дежности управления газотурбинными двигате-
лями (далее – ГТД) является применение в прог-
раммно-алгоритмическом обеспечении современ-
ных цифровых систем автоматического управле-
ния (далее – САУ) ГТД современного матема-
тического аппарата (например – математических
моделей датчиков (далее – ММД)). При ограни-
ченном объеме затрачиваемой вычислительной
мощности с помощью таких моделей удается повы-
сить надежность и качество управления ГТД [1].
Наиболее сложным, при использовании ММД,

является обеспечение точности расчета выходно-
го параметра во всей области эксплуатации дат-
чика в реальном масштабе времени при его от-
казе. Это может позволить не только локализо-
вать отказы, но и по возможности устранять их
путем восстановления информации [2].

В настоящее время работы в этом направле-
нии ведутся в России и за рубежом [1]. Напри-
мер, в работе [1] предложено заменять сигнал от
отказавшего датчика самолета сигналом от ММД,
с учетом пяти последних значений перед его от-
казом. Использование такой ММД не всегда оп-
равданно:

- не учитывается динамика изменения пара-
метров полета ВС;

- не учитываются аппаратные возможности
бортовых устройств регистрации (БУР), а имен-
но частота считывания информации;

- не учитывается информация, поступающая
от других датчиков;

- нет возможности локализовать отказы пу-
тем восстановления информации.
Основными направлениями повышения ка-

чества обработки информации, поступающей от
датчиков (даже при ее частичном отсутствии),
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являются методы интеллектуального анализа дан-
ных, дополняющие и развивающие классические
статистические методы, а именно нейронные сети
(далее – НС) [3].
В работе [2] представлена комплексная ММД

ГТД самолета на основе НС. Входными парамет-
рами такой модели являются: расход топлива, тем-
пература и давление воздуха на входе ГТД, что
составляет примерно 20 % измеряемых парамет-
ров, характеризующих состояние ГТД. Данный
факт может привести к неправильной иденти-
фикации параметров ГТД, особенно при недо-
статке информации.
Анализ литературы [1, 2, 4] показал, что иссле-

дования по выбору типов ММД применительно
к особенностям эксплуатации вертолетного ГТД,
не проводились.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ИССЛЕДОВАНИЯ

Выполняя комплексирование информации
поступающей от БУР, необходимо обосновать
выбор типа ММД температуры газа за турбиной
турбокомпрессора вертолетного ГТД по крите-
рию минимума ошибки вычисления выходного
параметра.
В качестве источника информации о техни-

ческом состоянии вертолетного ГТД, был выбран
датчик температуры газа за турбокомпрессором –
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Рисунок 2. Изменение оборотов 
турбокомпрессора правого и левого ГТД и НВ 
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T4 . Параметр T4  является одним из информатив-
ных при контроле за тепловым состоянием ГТД
и техническим состоянием его элементов. На рис.
1–2  представлены параметры ГТД, несущего вин-
та (далее –НВ) при выпадении штифта лопатки
направляющего аппарата правого ГТД, что при-
вело к развороту лопатки на нерасчетные углы и
резкому росту температуры ГТД до критических
значений (рис. 1).
На рис. 1–2: nнв – обороты НВ; ϕ ош – общий

шаг НВ; к
левn , к

правn  – обороты турбокомпрессора

правого и левого ГТД; T4лев, T4прав  температура
газа за турбокомпрессором правого и левого ГТД.

РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ

1) Анализ эффективности вычисления пара-
метра Т4 – ММД вида (1–2), при полноте всей
информации поступающей от БУР. Исходные
данные для построения ММД представлены в
табл. 1.

Таблица 1. Параметры полета вертолета, НВ и
ГТД, поступающие от БУР

Параметры V, 
км/ч Н, м 

ϕ р, 
град 

ϕ ош,  
град 

nk, 
% 

nнв, 
% 

min 26 50 0 0 0 0 
max 233 1333 11,1 10 95 98 

 В таблице 1: ϕ р – положение ручки общего шага
НВ; V, H – скорость и высота полета вертолета.
Исходя из результатов исследований ММД

ГТД [4], для построения ММД температуры были
использованы регрессионные зависимости вида:

T4 = a0 + a1V + a2Н + a3 ϕ р + a4 ϕ ош + a5 n
k +

+ a6nнв; (1)

T4 = a0 + a1V + a2Н + a3 ϕ р + a4 ϕ ош + a5 n
k +

+ a6nнв+ a7V
2 + a8 Н

 2 + a9 ϕ р 2 + a10 ϕ ош 2 +
+a11 n

k 2 + a12nнв
2 . (2)

Ошибка вычисления T4 для ММД (1–2):
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где ВT4 , KT4  – вычисленная и контрольная тем-

пературы газа за турбокомпрессором ГТД, KT4 =

(175; 577; 660; 742; 836) °C.
Величина средней ошибки вычисления для

ММД (1–2):

∑ =
=

N

iср e
N

e
1

)(1
, (4)

N – количество контрольных значений KT4 .
На рис. 3 представлены зависимости e = f(Т4),

для ММД (1–2), в течение всего времени полета
вертолета.



Конструкция и прочность

– 56 –

Рисунок 3. Зависимости е = Т4, в течении всего време-
ни полета

Результаты моделирования, при делении всего
времени полета вертолета на два этапа: горизон-
тальный полет – этап № 1 и этап взлета (посад-
ки) – № 2, представлены на рис. 4 и в таблице 2.
Для определения типа этапа полета вертолета ис-
пользовался коэффициент корреляции между
ϕ ош и Н (для горизонтального полета вертолета,
коэффициент корреляции – ОШ

Нr
ϕ ≈ 0,041 [4]).
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%  
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4 
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Рисунок 4. Зависимости e = f(Т4), этап взлета
(посадки)

При рассмотрении этапа № 1, значения T4
рассматривались в диапазоне от 700 до 815 °C,
при Н ≈ const и V ≈ const.

1 2 1 2 
KT4 ,°С ВT4 ,°С еср, % 
715 717 716 12,5 0,13 
800 804 802 2 0,25 
815 816 815,5 12 0,13 

Полученные результаты моделирования (см.
рис. 4 и табл. 2) позволяют сделать вывод о том,
что для качественного вычисления Т4 по пара-
метрам: nk, ϕ ош, V, Н, ϕ р, nнв:

МДД R², этап  № 0 R², этап  № 1 R², этап № 2 
(1) 0,82 0,99 0,81 
(2) 0,8 0,99 0,82 
2) Анализ ошибки вычисления параметра Т4

ММД (1–2), при отсутствии одного из определя-
ющего параметра. Выбор определяющего пара-
метра – nнв, обусловлен его большой статисти-
ческой значимостью, табл. 4–7.

Таблица 4. Результаты статистического ана-
лиза коэффициентов ММД (1), этап горизонталь-
ного полета

Коэффициент t 
-стат. Коэффициент t 

-стат. 
a1 8,80 a4 1,51 
a2 2,62 а5 2,58 
a3 -1,22 а6 -2,37 

Таблица 5. Результаты статистического ана-
лиза коэффициентов ММД (2), этап горизон-
тального полета

Коэффициент t 
-стат. Коэффициент t 

-стат. 
a1 3,17 a7 -2,58 
a2 2,2 a8 -2,23 
a3 -0,52 a9 0,15 
a4 -0,73 a10 1,19 
a5 1,85 a11 -1,81 
a6 1,49 a12 -1,50 

Таблица 6. Результаты статистического анали-
за коэффициентов ММД (1), этап взлет (посадка)

Коэффициент t 
-стат. Коэффициент t 

-стат. 
a1 0,24 a4 0,81 
a2 -5,25 а5 15,5 
a3 0,57 а6 6,38 

Таблица 7. Результаты статистического анали-
за коэффициентов ММД (2), этап взлет (посадка)

Как видно из полученных результатов:
- для ММД вида (1) – еср  = 16 %;
- для ММД вида (2) – еср = 13 %;

 - минимальные ошибки вычисления нахо-
дятся в диапазоне рабочих температур ГТД –
T4 = 700–800 °C. При температуре T4 ≥ 1000 °C –
e ≥ 25 %.

Таблица 2. Значения е = f(Т4) для ММД (1–2),
этап  горизонтального полета

Таблица 3. Значения коэффициента детерми-
нации для ММД (1–2)

- целесообразно провести разделение времен-
ного интервала полета вертолета на два этапа:
этап взлета (посадки) и горизонтальный полет;

- для этапа взлета (посадки) целесообразно
использовать ММД вида (1) – еср = 0,15 %;

- для горизонтального полета целесообразно
использовать ММД вида (2) – еср = 0,17 %.
Для количественной проверки гипотезы об адек-

ватности ММД (1–2), был использован коэффици-
ент детерминации – R2 [5]. Рассматриваемые ММД
(1–2) адекватны исследуемому процессу (табл. 3).

   Т
4 
, °C  

 e, 
%  1- 

2- 

Коэффициент t 
-стат. Коэффициент t 

-стат. 
a1  -0,24 a7 0,22 
a2  -0,53 a8 0,34 
a3  -0,21 a9 0,19 
a4  0,64 a10 -0,29 
a5  -1,9 a11 2,46 
a6  1,16 a12 0,31 
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Зависимости е = f(Т4), с использованием ММД
(1–2), при nнв = 0, представлены на рис. 5 и в
табл. 8.

Рисунок 5. Зависимости  е  = f(Т4), этап взлет 
(посадка), при nнв = 0 

  e, 
%  

  e, 
%  

   Т
4 
, °C  

e, 
%  

1 2 1 2 

KT4 , °C ВT4 ,°C еср, % 

715 1098 1700 53 137 
800 1183 1800 47 125 
815 1185 7900 45 870 

Таблица 8. Значения е  = f(Т4), для ММД
(1–2), этап горизонтального полета, при nнв = 0

Анализ результатов (см. рис. 5 и табл. 8) пока-
зал, что при nнв= 0, для этапа взлета (посадки), а
так же для этапа горизонтального полета целе-
сообразно использовать ММД вида (1) – еср =
= 14,45 % и еср = 49 % соответственно.
Таким образом, ММД (1–2) не позволяют

локализовать отказ датчика оборотов НВ, при
расчете T4 .

3) Анализ ошибки вычисления параметра Т4
нейросетевой моделью датчика температуры (да-
лее – НСМД).
Определение модельной структуры и архи-

тектуры НСМД является достаточно сложной
задачей в силу наличия большой свободы выбо-
ра [3]. Нахождение абсолютно оптимальной струк-
туры НСМД практически невозможно, поэтому
для решения поставленной задачи определим
структуру НСМД, достаточно близкую к опти-
мальной.
Основные этапы инженерной методики по-

строения НСМД включают: выбор архитектуры
НС; выбор структуры НС; выбор алгоритма ее
обучения; анализ точности нейросетевого реше-
ния; принятие решения на основе полученных
результатов.
С учетом того, что функциональная зависи-

мость T4 = f(nk, ϕ ош, V, Н, ϕ р, nнв) является не-
линейной, то в качестве базовой НС была выбра-
на НС прямого распространения сигнала и об-
ратного распространения ошибки, использующая
нелинейные функции активации.

Количество скрытых слоев НС – c, обычно
выбирается равным единице, так как при с > 1,
качество обучения НС падает [3].
Проведенные исследования показали, что

(рис. 6–7):
- вид функции активации НСМД (1 – логи-

стическая сигмоидальная функция; 2  – гипер-
болическая тангенциальная функция), к суще-
ственному выигрышу в расчете значений Т4, не
приводит – (еср1 = 51,2 % и еср2 = 52,4 %).

- алгоритм обучения НСМД (1 – алгоритм
Ньютона; 2 – алгоритм LM Левенберга-Марк-
вардта) не оказывает существенное влияние на
результаты расчета значения Т4 (еср1= 17 % и
еср2 = 18,3  %).
Величина средней ошибки вычисления для

НСМД рассчитывается следующим образом:

∑ =
=

N

i НСср e
N

e
1

)(1
;

%1001
1

4

44 ⋅






 −






= ∑ =

z

j K
NZ

K
NZ

В
NZ

НС Т
ТТ

Z
e , (5)

где Z – количество опытов по обучению НСМД.
Зависимости от количества нейронов в ее

скрытом слое  – N, в течение всего времени по-
лета вертолета, представлены на рис. 8.
Как видно из полученных результатов (см. рис. 8):
- еср = 52 %, при N = 12;
- еср = 40 %, при N = 24.

Рисунок 6. Зависимости еНС = f(Т4) от вида 
функции активации, этап взлет (посадка) 
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  еНС, 
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Рисунок 7. Зависимости  еНС = f(Т4) от алгоритма 
обучения, этап взлет (посадка) 
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1 
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  еНС, 
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Рисунок 8. Зависимости еНС = f(Т4, N), в течении 
всего времени полета вертолета  

   Т4 , °C  

N = 12 N = 48 
N = 24 

      еНС, 
%  

 

 

Рисунок 9. Зависимости еНС = f(Т4, N), этап взлет 
(посадка) 
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Рисунок 10. Зависимости еНС = f(Т4, N), этап 
горизонтального полета  
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Рисунок 11. Зависимости  еНС = f(Т4, N), этап 
горизонтального полета, при nнв = 0  

C   Т4 , °C  

      
еНС, 
%  
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Рисунок 12. Зависимости  еНС = f(Т4, N), этап 
взлет (посадка), при nнв= 0 
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На рис. 13 представлены гистограммы мини-
мальных значений ошибок вычисления Т4 –
ММД и НСМД для различных этапов полета
вертолета.
Анализ полученных результатов (см. рис. 13)

показал, что:
- ММД, построенные на основе регрессион-

ного анализа работают лучше, чем НСМД на всех
этапах полета вертолета. Отличия в ошибке вы-
числения температуры газа за турбокомпрессо-
ром вертолетного ГТД, для этапа:

- горизонтальный полет – в 50 раз;
- взлет (посадка) – в 10 раз.
- при неполноте поступающей информации,

выигрыш так же имеют ММД на основе регрес-
сионного анализа, разница в ошибке вычисления
относительно НСМД составляет примерно 14 %.

При увеличении числа N = 48, значение пада-
ет c 52 до 36 %.
Зависимости еНС = f (Т4, N), для этапов взле-

та (посадка) и горизонтального полета представ-
лены на рис. 9–10.
Как видно из полученных результатов (см. рис. 9):
- еср = 10,38 %, при N = 12;
- еср = 13 %, при N = 24.
При увеличении числа N = 48, значение рас-

тет с 10,38 до 21 %, наблюдается явление «пере-
обучения» НСМД.
Анализ результатов (см. рис. 10) показал, что

для этапа горизонтального полета:
- еср = 16 %, при N = 12;
- еср = 22 %, при N = 24;

- при увеличении числа N = 48, рост не более
чем на 1 %;

- минимальная ошибка вычисления темпера-
туры НСМД в 50 раз выше, чем при использова-
нии ММД (2) – еср = 0,17 %.

3) Анализ ошибки вычисления Т4 – НСМД,
при отсутствии информации об оборотах НВ.
Сравнительный анализ результатов

(см. рис. 11–12) показал, что минимальные зна-
чения еср составляют 59 % и 18,75 % в зависи-
мости от N. Это на 10 % и на 4 % соответственно
выше, чем при использовании ММД (1).
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Рисунок 13. Гистограммы минимальных значений 
погрешности вычисления Т4: 
1 − ММД (1) и НСМД (N = 48), для этапа взлет 
(посадка), при nнв = 0; 2 − ММД (1) и НСМД  
(N = 24), гориз. полет, при nнв = 0; 3 – ММД (1) и 
НСМД (N = 12) этап взлет (посадка); 4 – ММД (2) 
и НСМД (N = 48) гориз. полет; 5 – ММД (1) и 
НСМД (N = 12) весь полет 
 

- ММД 
- НСМД 
-  

     e, еср, %  

вать ММД типа (2);
- значение средней ошибки вычисления тем-

пературы Т4 НСМД мало зависит от ее структу-
ры и алгоритма обучения;

- использование НСМД для построения матема-
тической модели датчика температуры Т4, при пол-
ноте всей поступающей информации и ее частич-
ном отсутствии не целесообразно, так как она про-
игрывает ММД на основе регрессионного анализа.
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ПОРІВНЯЛЬНИЙ АНАЛІЗ МАТЕМАТИЧНОЇ МОДЕЛІ
ДАТЧИКА ТЕМПЕРАТУРИ ГАЗУ ЗА ТУРБІНОЮ

ТУРБОКОМПРЕСОРА ГЕЛІКОПТЕРНОГО ГТД НА
ОСНОВІ РЕГРЕСІЙНОГО АНАЛІЗУ І НЕЙРОННИХ МЕРЕЖ

Мета роботи. Обгрунтування вибору типу математичних моделей датчиків температури газу за
турбіною турбокомпресора гелікоптерного газотурбінного двигуна по критерію мінімуму помилки об-
числення вихідного параметра.
Методи дослідження. Регресійний аналіз, кореляційний аналіз, методи математичної статистики.
Отримані результати. У статті представлено результати порівняльного аналізу математичних

моделей датчика температури газу за турбіною турбокомпресора газотурбінного двигуна гелікоптера
на основі регресійного аналізу і на основі багатошарової нейронної мережі, при повноті всієї інформації,
що надходить і при її частковій відсутності. Отримано чисельні значення помилок обчислення темпе-
ратури газу, із використанням досліджуваних математичних моделей. Показано, що для побудови
адекватної математичної моделі датчика температури доцільно розділити інтервал польоту гелікоп-
тера на етап зльоту (посадка) і горизонтальний політ. Доказано недоцільність використання багато-
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Таким образом, полученные результаты рас-
чета показывают, что:

- для построения ММД температуры газа за
турбиной ГТД, целесообразно использовать па-
раметры: ГТД, НВ и полета вертолета, такие как:
nk,ϕ ош, V, Н, ϕ р, nнв;

- для построения адекватной ММД темпера-
туры Т4 целесообразно разделить временной ин-
тервал полета вертолета на два этапа: этап взлет
(посадка) и горизонтальный полет, используя при
этом коэффициент корреляции между ϕош и Н;

- для вычисления температуры Т4 на этапе
взлет (посадка) целесообразно использовать
ММД типа (1);

- для вычисления температуры Т4 на этапе
горизонтальный полет целесообразно использо-
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 COMPARATIVE ANALYSIS OF THE MATHEMATICAL
MODEL OF THE GAS TEMPERATURE SENSOR FOR
TURBINE TURBO COMPRESSOR HELICOPTER GTD

BASED ON REGRESSION ANALYSIS AND NEURAL
NETWORKS

Objective. Justification of the choice of the type of mathematical models of gas temperature sensors behind
the turbine turbine turbine compressor turbine engine according to the criterion of the minimum error
calculation of the output parameter.

Research methods. Regression analysis, correlation analysis, methods of mathematical statistics.
Results. The article presents the results of a comparative analysis of mathematical models of a gas

temperature sensor behind a turbine turbine compressor turbine engine of a helicopter based on regression
analysis and based on a multilayer neural network, with all the incoming information complete and with its
partial absence. The numerical values of the errors in calculating the gas temperature were obtained using the
mathematical models under study. It is shown that to build an adequate mathematical model of a temperature
sensor, it is advisable to divide the time interval of a helicopter flight into the take-off (landing) stage and
horizontal flight. The inexpediency of using a multilayer neural network as a mathematical model of a gas
temperature sensor has been proved. The optimal type of mathematical model of the gas temperature sensor is
selected by the criterion of the minimum error of the output parameter calculation.

Scientific novelty. Based on a comparative analysis of mathematical models of the gas temperature sensor
behind the turbine turbine compressor turbine engine of a helicopter based on regression analysis and a
multilayer neural network, the types of sensor models that are appropriate to use depending on the phase of the
helicopter flight are established.

Practical value. Developed recommendations on the choice of the type of mathematical model of the gas
temperature sensor, depending on the stage of the helicopter flight, allow reducing errors in calculating the
output parameter in the event of a sensor failure and improving the reliability and quality of GTE control.

Key word: gas turbine engine; bearing screw; mathematical model of the gas temperature sensor; helicopter;
neural network.

шарової нейронної мережі як математичної моделі датчика температури газу. Вибраний оптималь-
ний тип математичної моделі датчика температури газу за критерієм мінімуму помилки обчислення
вихідного параметра.
Наукова новизна. На підставі порівняльного аналізу математичних моделей датчика температури

газу за турбіною турбокомпресора газотурбінного двигуна гелікоптера на основі регресійного аналізу і
багатошарової нейронної мережі встановлені типи моделей датчика, які доцільно використовувати в
залежності від етапу польоту гелікоптера.
Практична цінність. Розроблено рекомендації щодо вибору типу математичної моделі датчика

температури газу, в залежності від етапу польоту гелікоптера, дозволяють зменшити помилки обчис-
лення вихідного параметра при відмові датчика і підвищити надійність і якість управління ВМД.
Ключові слова: газотурбінний двигун; несучий гвинт; математична модель датчика температури

газу; гелікоптер; нейронна мережа.
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