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Аннотация. Описаны разработанные методы и средства для автоматизированного 
проектирования конструкции элементов проточной части авиационных воздушно-
реактивных двигателей. По результатам термогазодинамического расчета разрабо-
танная система выполняет проектирование конструкции моделируемого узла, оцени-
вает действующие газовые и инерционные силы, определяет тепловое состояние де-
талей. Затем определяет физико-механические свойства различных материалов из 
базы данных при действующих условиях, а дальше путем перебора материалов опре-
деляет оптимальные для применения в моделируемом узле. Приведены результаты 
моделирования различных узлов авиационных двигателей и результаты сравнения 
предложенной конструкции и конструкции моделируемых двигателей. 

Ключевые слова: ВРД; конструкция основных элементов; проектирование узлов; вы-
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ВВЕДЕНИЕ 

Проектирование современных авиационных воздушно-реактивных двигателей (ВРД) – 

это сложная комплексная задача, решением которой занимаются достаточно большие кол-

лективы разно профильных специалистов высокого уровня. Сам процесс проектирования 

представляет собой итерационный процесс, в результате которого формируется конструкция, 

отвечающая требованиям прочности и надежности, способная обеспечить необходимые па-

раметры и выполнять в штатных условиях предусмотренные функции. При этом порядка  

95 % от всех эксплуатационных показателей закладываются на ранних стадиях проектирова-

ния: стадии концептуального проектирования и эскизной компоновки его узлов. Применение 

на данных стадиях междисциплинарной системы поддержки принятия решения (СППР) поз-

воляет автоматизировать процесс проектирования, повысить качество конструируемого из-

делия и избежать возможных ошибок [1, 2]. На основе термогазодинамического расчета ВРД 

СППР выполняет проектирование конструктивного облика основных узлов (входное устрой-

ство, компрессор, камера сгорания, турбина, форсажная камера, реактивное сопло или вы-

ходное устройство), оценивает тепловое и напряженно-деформированное состояние основ-

ных деталей и сборочных единиц проточной части (ПЧ) [3–5] в зависимости от физико-

механических свойств анализируемых материалов (из базы данных), оценивает запасы ста-

тической прочности и подбирает оптимальные материалы [2]. Поиск оптимума для применя-

емых в конструкции материалов осуществляется при помощи перебора различных вариантов 

материалов, для различных вариантов конструкции основных узлов, назначении каждому из 

вариантов определенных баллов (за прочность, износо- и термостойкость, вес, технологич-

ность и т.п.) и формирования списка из вариантов, набравших максимальные баллы.  
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СППР «АМ» [6] разработана на базе системы имитационного моделирования (СИМ) 

Dvigw при помощи FrameWork САМСТО. Система состоит из отдельных структурных эле-

ментов (СЭ) – моделей основных узлов двигателя, СЭ для прочностного анализа и СЭ для 

выбора материалов. База данных (БД) материалов содержит информацию о физико-

механических свойствах более чем двухсот сорока различных авиационных металлических 

материалов. Система также может проектировать основные детали ПЧ ВРД из композицион-

ных материалов [7], для этого разработана БД наиболее часто употребляемых в авиационной 

конструкции волокон (семь вариантов) и БД материалов матриц (семь вариантов). Более по-

дробно о составе и функционале системы описано в [1, 2, 8]. Далее в данной статье приведе-

ны результаты моделирования основных узлов современных авиационных ВРД и сравнение 

результатов моделирования с конструкцией двигателей. 

МОДЕЛИРОВАНИЕ КОМПРЕССОРОВ 

Моделирование РЛ вентилятора ПС-90А производилось на взлетном режиме (Н = 0 км,  
М = 0) и режиме крейсерского полета (Н = 11 км, М = 0,8) [9]. Так как у данного двигателя 

большая степень двухконтурности, то при моделировании лопатка была поделена на ниж-

нюю (не совершающая работу) и верхнюю части (рис. 1). Погрешность в определении массы 

РЛ (по сравнению с 3D-моделью) составляет 1,5 %. Средняя относительная погрешность мо-

делирования геометрических размеров составляет 1,9 %. 

При моделировании КНД РД-33 (рис. 2), АЛ-31Ф (рис. 3) и Д-30КУ (рис. 4) конструкция 

воспроизводится достаточно точно, средняя относительная погрешность 2,5–7,5 % [10]. Ма-

териалы, предлагаемые СППР, соответствуют материалам конструкции. 

Из-за сложного закона профилирования проточной части КВД ПС-90А (рис. 5) при моде-

лировании он поделен на I-IV ступени (с законом Dср = const) и V-XII ступени (с законом 

Dнар = const). 

Рис. 1. Схема лопатки вентилятора ПС-90А со схемой, предложенной СППР
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Рис. 2. Схема КНД:  

а – РД-33; б – модель, предложенная СППР 

При моделировании КВД АЛ-31Ф (рис. 6) СППР выдала рекомендации о сокращении 

общего количества ступеней до восьми (вместо девяти у прототипа) и не рекомендовала 

применение в конструкции сверхзвуковых ступеней, что соответствует конструкции модели-

руемого двигателя. 
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Рис. 3. Схема КНД: 

а – АЛ-31Ф; б – модель, предложенная СППР 
 

 
 

а б 

Рис. 4. Схема КНД: 

а – Д-30КУ; б – модель, предложенная СППР 
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Рис. 5. Схема проточной части КВД: 

а – ПС-90А; б – I–IV ступени (Dср = const); в – V–XIII ступени (Dнар = const) 

Так как проточная часть КВД Д-30КУ выполнена по сложному закону, при моделирова-

нии принято решение поделить КВД на три части (рис. 7): передние ступени (I и II, по закону 

Dср = const = 516,77 мм), средние ступени (III–VI, по закону Dнар = const = = 613,62 мм), и по-

следние ступени (VII–XI, по закону Dср = const = 573,41 мм). 

Средняя относительная погрешность моделирования КВД ПС-90А составляет 0,85 %, 

КВД Д-30КУ – 3,3 % [10]. При выборе материала IX–XI ступеней ПС-90А СППР предложила 

различные варианты титановых сплавов, а конструкция выполнена из ЭИ787ВД. При моде-

лировании остальных ступеней материалы, предлагаемые СППР, соответствуют материалам 

конструкции [11]. 
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Рис. 6. Схема проточной части узла КВД: 

а – АЛ-31Ф; б – СППР 
 



 
23 А .  Е .  Кишалов  ● АВТОМАТИЗИРОВАННОЕ ПРОЕКТИРОВАНИЕ… 

центробежного вентилятора… 

 
а 

 
б 

 
в 

 
г 

Рис. 7. Схема проточной части узла КВД: 

а – Д-30КУ; б – передние ступени; в – средние ступени; г – последние ступени 
 

МОДЕЛИРОВАНИЕ КС 

Камеры сгорания (КС) двигателей АЛ-31Ф (рис. 8) и РД-33 (рис. 9) прямоточные, коль-

цевые. В конструкции применен диффузор с фиксированным срывом потока и фронтовое 

устройство с вихревыми горелками [12]. Фиксированный срыв стабилизирует потоки в коль-

цевых каналах камеры и радиальные эпюры температуры газа перед сопловым аппаратом 

турбины. При этом укороченный диффузор позволяет сократить общую длину КС. При их 

моделировании получено, что СППР достаточно точно воспроизводит конструкцию КС [13]. 

Погрешность при моделировании осевых размеров составляет 1,4–5 %. Толщина стенок кор-

пуса и ЖТ на разных участках разная, но толщина, предложенная СППР (определенная из 

расчета на статическую прочность по уравнению Лапласа [5]) находится внутри данного 

диапазона. Массы основных элементов КС, определенные СППР, достаточно хорошо совпа-

дают с их массами, определенными по 3D-модели. Исключение составляет масса корпуса КС 

АЛ-31Ф, вычисленная СППР, которая оказалась значительно меньше определенной по 3D-

модели. Причиной этого является то, что наружный корпус в себя включает корпус КВД  

(над сдвоенным  СА) и частично корпус ТВД. Также погрешность вносят бандажи на внут-

реннем корпусе, которые не моделируются системой. Материалы, предложенные СППР, со-

ответствуют материалам конструкции. На первом месте в списке СППР и для ЖТ, и для кор-

пуса занимают материалы, примененные в конструкции [14]. 
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Рис. 8. Схема КС: 

а – АЛ-31Ф; б – модель, предложенная СППР 

КС ПС-90А и Д-30КУ (рис. 10 и 11) трубчато-кольцевого типа, а в алгоритмах СППР за-

ложено моделирование КС кольцевого типа. Поэтому при моделировании возникает по-

грешность. В связи с этим, не смотря на качественную схожесть конструкций, количественно 

погрешность моделирования по ряду позиций несколько больше, чем у предыдущих модели-

руемых двигателей (14,2 %). 
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Рис. 9. Схема КС: 

а – РД-33; б – модель, предложенная СППР 

Моделирование КС Д-30КУ выполнялось для взлетного режима (Н = 0, М = 0, макси-

мально нагруженный режим) и для крейсерского полета (Н = 11 км, М = 0,8). 
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Рис. 10. Схема КС Д-30КУ 

 
Рис. 11. Схема КС Д-30КУ, предложенная СППР 

МОДЕЛИРОВАНИЕ ТУРБИН 

Турбины АЛ-31Ф (ТВД и ТНД) осевые, одноступенчатые. Обе турбины имеют охлажда-

емые воздухом сопловые и рабочие лопатки. ТНД имеет бандажную полку. 

Была составлена топологическая модель двигателя со структурными элементами, выпол-

няющими проектирование турбин (рис. 12).  

 

Рис. 12. Топологическая модель АЛ-31Ф: 

1 – СЭ «Прочность лопатки ТВД»; 2 – СЭ «Прочность лопатки ТНД»; 3 – СЭ «Материал лопатки ТВД»;  

4 – СЭ «Материал лопатки ТНД» 

Согласно [12], принято, что на охлаждение: СА ТВД идет 1,4 %, РК ТВД – 2,2 %,  

СА ТНД – 0,8 %, РК ТНД – 0,1 % воздуха. Остальной воздух идет на охлаждение корпуса и 

дисков, поэтому в топологической модели он выбрасывается в проточную часть за турбиной 

(см. рис. 12). 

Далее произведена идентификация двигателя на режиме взлетного полного форсажа [12]. 

По конструкции прототипа были определены площади поперечных сечений и значения при-

веденных скоростей на входе и выходе из узлов турбин. Принято, что обе турбины выполне-

ны с постоянным средним диаметром, относительная толщина профиля рабочих лопаток 

ТВД на среднем диаметре 22,6 %, лопаток ТНД 16 % (что соответствует реальной конструк-

ции [12]). Тип системы охлаждения для рабочих лопаток ТВД – циклонно-вихревое, ТНД – 

конвективное (радиальные каналы и прямоточная система охлаждения). У ТНД в перифе-

рийном сечении бандажная полка толщиной 2,5 мм. 
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СППР произвела газодинамический расчет ТВД и ТНД, спрофилировала проточную 

часть турбин [15]. Конструкция элементов проточной части, предложенная СППР, достаточ-

но близка к конструкции турбин АЛ-31Ф (средняя относительная погрешность геометриче-

ских размеров порядка 3 %). Материалы, предложенные СППР, соответствуют материалам 

конструкции. Масса элементов турбин хорошо соответствует массам элементов, определен-

ным при помощи по 3D-моделей. Средняя относительная погрешность определения массы 

составляет порядка 4 % (табл. 1). По отдельным позициям (корпусные элементы) погреш-

ность достигает 14 % [15]. 

Таблица 1  

Сравнение некоторых результатов моделирования и конструкции турбин АЛ-31Ф 

Узел 
Конструкция ТРДДФсм Результат моделирования 

ТВД ТНД ТВД ТНД 

Диаметр: внут. сред. нар. внут. сред. нар. внут. сред. нар. внут. сред. нар. 

  – на входе в СА, мм 622,5 675,6 728,7 602,0 670,0 738,0 620,9 674,1 727,4 608,2 675,7 743,1 

  – на входе в РК, мм 617,5 675,4 733,3 568,4 678,4 788,4 616,2 674,1 732,1 560,1 675,7 791,3 

  – на выходе из РК, мм 607,3 670,9 734,4 553,6 675,8 798,0 610,9 674,1 737,3 553,5 675,7 797,9 

Хорда РЛ, мм 35,5 32,6 30,6 36,5 31,1 28,7 36,9 29,9 27,6 34,2 30,6 30,4 

Хорда СА, мм 52,3 53,7 57,8 71,9 78,7 86,9 64,9 70,6 

Число СА 42 33 43 32 

Число РЛ 90 90 90 89 

Материал РЛ ЖС-32 ЖС6-У 

ЖС6-У; ЖС-32;  

ЖС-6Ф; ВКЛС20; 

ЖС36 

ЖС6-У; ЖС-6Ф; 

ВКЛС20; ЖС36;  

ЖС-32 

 

Узел турбины Д-30КУ состоит из двухступенчатой ТВД и четырехступенчатой ТНД.  

Для того чтобы получить возможность разделить работы по ступеням и для моделирования 

сложного закона профилирования проточной части ТВД в топологической модели двигателя 

СЭ «ТВД» разделен на первую и вторую ступени при помощи СЭ «Отбор мощности» в кото-

ром указана «Доля отбора мощности» 0,6 (рис. 13). Двигатель моделировался на максималь-

ном взлетном режиме. 

 

Рис. 13. Топологическая модель двигателя Д-30КУ с разделением ТВД по ступеням 

Схема проточной части узла турбины Д-30КУ представлена на рис. 14. 

Некоторые из результатов моделирования ТВД Д-30КУ приведены в табл. 2. Схемы про-

точной части ТНД и ТВД, предложенные СППР, представлены на рис. 15. Благодаря искус-

ственному разделению узла ТВД на отдельные ступени, погрешность моделирования состав-

ляет от 0,2 до 2,0 % (по высоте лопатки). Средняя относительная погрешность составляет  

0,8 %.  

Узел ТНД моделируется несколько хуже, если на первой и четвертой ступени погреш-

ность порядка 1,5 %, то на второй и третьей ступени погрешность моделирования достигает 

5,6 %. Средняя относительная погрешность составляет 2,8 %. Несмотря на различия в разде-

лении работ по ступеням ТНД и отличия в законе профилирования проточной части (при мо-

делировании принято Dвн. = const), схема проточной части ТНД (рис. 13) подобна конструк-

ции двигателя (рис. 14). 
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Рис. 14. Схема проточной части узла турбины Д-30КУ 
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Рис. 15. Схема проточной части турбины Д30КУ, предложенная СППР: 

а – ТВД; б – ТНД 
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Таблица 2  

Сравнение некоторых результатов моделирования и конструкции ТВД Д-30КУ 

Параметры 
I ступень II ступень 

Конструкция Результат моделирования Конструкция Результат моделирования 

hвх.РК, мм 55,7 58,7 85,0 83,2 

hвых.РК, мм 59,5 60,3 91,8 91,1 

Dвн. вх. СА, мм 527,4 527,4 527,3 527,3 

Dнар.вх. СА, мм 624,9 623,4 653,5 653,4 

Dвн.вх. РК, мм 529,46 527,4 525,6 527,3 

Dнар.вх. РК, мм 640,8 644,8 695,5 693,8 

Dвн.вых. РК, мм 529,46 527,4 523,9 527,3 

Dнар.вых. РК, мм 648,4 648,0 707,5 709,6 

Число лопаток РК 80 80 80 80 

Материал лопатки 
Жаропрочный 

сплав 

ВЖЛ12У; ЖС6КП; ЭП-648; 

ВЖ171; ВЖЛ8 
Жаропрочный сплав 

ЭП-648; 

ЖС6-КП; ЖС6К; ЖС6Ф; 

ЖС32ВНК 

 

При моделировании двухступенчатой ТВД и четырехступенчатой ТНД ТРДД (Д-30КУ) 

конструкция, предложенная СППР, незначительно отличается от реальной конструкции. 

Средняя относительная погрешность при моделировании ТВД – 0,7 %, ТНД – 2,5 % (за счет 

несколько большей погрешности моделирования II и III ступени). Материалы лопаток ТВД 

находятся на I и II местах в списке СППР. 

МОДЕЛИРОВАНИЕ ФК 

При моделировании ФК АЛ-31Ф и РД-33 геометрия воспроизводится достаточно точно 

(рис. 16 и 17), средняя относительная погрешность при определении основных размеров ФК 

составляет 6,5 % [16]. Хотя по некоторым позициям, погрешность достигает существенно 

больших значений. 

 
 

 
 

а б 

Рис. 16. Схема ФК: 

а – РД-33; б – модель, предложенная СППР
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а б 

Рис. 17. Схема ФК: 

а – АЛ-31Ф; б – модель, предложенная СППР 

МОДЕЛИРОВАНИЕ РЕАКТИВНЫХ СОПЕЛ 

Моделирование реактивных сопел АЛ-31Ф (рис. 18, табл. 3) и РД-33 (рис. 19) осуществ-

лялось на взлетном режиме максимал и полный форсаж. Средняя относительная погреш-

ность моделирования составляет 11,8 и 9,2 % соответственно. Материал створок (АЛ-31Ф) 

находится на втором месте в списке, предложенном СППР (см. табл. 3). 
 

 
 

 

а б 

 

в 

Рис. 18. Схема РС: 

а – АЛ-31Ф; б – модель на режиме ПФ; в – модель на максимальном режиме 

Таблица 3  

Подбор материала для створок сопла АЛ-31Ф на различных режимах 

Конструкция 
Результат моделирования 

ПФ М 

ВЖЛ-12У 
ВКНА-4; ВЖЛ12У; ЖС36;  

ВКЛС20; ВЖ171 

ЭК152ИД; ЭК151-ИД; ВТИ-4Х;  

ВТ25; ВТ22 
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а б 

 

в 

Рис. 19. Схема РС: 

а – РД-33; б – модель на режиме ПФ; в – модель на максимальном режиме 

 

По результатам моделирования сопел ТРДДсм с большой степенью двухконтурности ПС-

90А и Д-30КУ получено, что относительная погрешность моделирования составляет 4,63 и 

18,6 % соответственно. В конструкции Д-30КУ есть реверсивное устройство, отсутствующее 

при моделировании в СППР. И для обеспечения необходимой прочности и жесткости кон-

струкции оно имеет достаточно большую толщину стенки (1,8 мм). 

АНАЛИЗ РАБОТОСПОСОБНОСТИ СИСТЕМЫ 

Сводные данные о средней относительной погрешности моделирования приведены  

в табл. 4. В основном, при моделировании компрессоров и их отдельных ступеней конструк-

ция, предлагаемая СППР, достаточно близка к конструкции моделируемого двигателя. Сред-

няя относительная погрешность по ступени составляет 3,5 %. При этом для отдельных сту-

пеней погрешность достигает и 10 %. Материалы, использованные в конструкции моделиру-

емых двигателей, находятся в списке предлагаемых СППР материалов на I и II, а в некото-

рых случаях и на V месте. 

Конструкция КС, предлагаемая СППР, достаточно близка к конструкции моделируемых 

двигателей. Средняя относительная погрешность при моделировании несколько выше, чем 

при моделировании узла компрессора и достигает 10,9 %. При этом при моделировании кон-

струкции трубчато-кольцевых камер сгорания погрешность достигает порядка 15 %  

(из-за того, что в алгоритмах системы заложено моделирование одиночных и не одиночных 

кольцевых КС). Материалы ЖТ и корпуса КС, примененные в конструкции, находятся на I 

месте в списке материалов, рекомендованных СППР. 

Конструкция турбин, предлагаемая СППР, достаточно близка к конструкции моделируе-

мых двигателей. Средняя относительная погрешность при моделировании узла турбин со-

ставляет порядка 2 %. При этом погрешность моделирования отдельных ступеней достигает 

4 %. А на отдельные элементы (например, хорда СА ТВД АЛ-31Ф) достигает 25 %. Матери-

алы рабочих лопаток турбин, примененные в конструкции, находятся в начале списка мате-

риалов, рекомендованных СППР (на I и II месте). 
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Конструкция ФК, предлагаемая СППР, достаточно близка к конструкции моделируемых 

двигателей. Средняя относительная погрешность при моделировании узла ФК составляет 

порядка 7 %. При этом, результаты моделирования ФК АЛ-31Ф ближе к реальной конструк-

ции, чем при моделировании ФК РД-33. Основную сложность при моделировании вызвала 

конструкция фронтового устройства РД-33, имеющего достаточно сложную конфигурацию 

V-образных стабилизаторов с переменной величиной полки. При этом основные геометриче-

ские размеры ФК (диаметры и длина) и основные характеристики узла (гидравлический ко-

эффициент полного давления) моделируются достаточно точно (относительная погрешность 

моделирования не превышает 3 %). Соответственно масса элементов ФК моделируется так-

же достаточно точно. Материалы ЖТ и корпуса ФК, примененные в конструкции, находятся  

в списке материалов, рекомендованных СППР. Исключением является материал корпуса ФК 

АЛ-31Ф – ВТ-20, вместо которого СППР рекомендовала другие титановые сплавы со схо-

жими характеристиками. 

Таблица 4  

Средняя относительная погрешность моделирования 

Узел 
АЛ-31Ф РД-33 Д-30КУ ПС-90А Погреш-

ность по 
узлу 

Конст-
рукция 

Матери-
алы 

Конст-
рукция 

Матери-
алы 

Конст-
рукция 

Матери-
алы 

Конст-
рукция 

Матери-
алы 

КНД (под-
порные) 

8,27 
5,46 
9,93 
2,18 

I 
I 

III 
II 

2,82 
1,87 
2,94 
3,10 

I 
I 
V 
V 

2,82 
5,53 
3,43 

I 
– 
II 

1,86 
(4,13) 

II  
(III / III) 

4,18 

КВД 

1,58 
1,71 
3,48 
5,75 
3,21 
2,55 
4,90 
4,41 
5,05 

II 
II 
II 
II 
II 
IV 
IV 
V 
III 

  

0,80 
1,01 
2,87 
1,87 
0,62 
1,27 
1,60 
1,68 
3,34 
1,55 
1,23 

II 
I 
I 

III 
IV 
I 
I 
I 
V 
V 
I 

1,12 
3,56 
4,05 
3,00 
1,82 
3,21 
4,50 
5,77 
5,52 
4,66 
2,77 
2,09 
0,99 

II 
III 
II 
I 
I 
I 
I 
I 
– 
– 
– 
V 
V 

2,83 

КС 4,47 I / I 14,2 I / I 14,2   I / I 10,9 

ТВД 3,41 II   
0,94 
0,49 

I 
II 

  1,61 

ТНД 1,64 I   

0,79 
3,78 
4,04 
1,33 

   2,32 

ФК 5,68 I / – 7,32 I / IV     6,50 

РС 11,8 II 9,17  18,6  4,63  9,90 

Погрешность  
по двигателю 

4,75 II 5,91 II 3,35 II 3,36 III 
        5,46 
 

 4,34 

 

При моделировании суживающе-расширяющихся РС (сопел Лаваля) СППР достаточно 

точно воспроизводит конструкцию моделируемых двигателей. Средняя относительная по-

грешность при моделировании РС АЛ-31Ф и РД-33 порядка 10 %. Наибольшая ошибка мо-

делирования – длина теплозащитного экрана, которая в СППР рассчитывается как 1/3  

от длины дозвуковой створки, а в конструкции РС РД-33 теплозащитный экран перекрывает 

всю дозвуковую часть сопла. Материал, из которого изготовлены створки РС АЛ-31Ф, нахо-

дится на II месте в списке материалов, предложенных СППР. При моделировании суживаю-

щегося нерегулируемого и неохлаждаемого сопла ПС-90А СППР предложила схожую с ре-
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альной конфигурацию, но в конструкции ПС-90А сопло двухстенное, а в алгоритмах СППР 

такие конструкции не заложены. Соответственно, погрешность при определении массы вы-

ходного устройства достаточно велика. При моделировании выходного устройства Д-30КУ 

основные габаритные размеры, предложенные СППР, соответствуют реальной конструкции. 

Но в конструкции сопла Д-30КУ есть реверсивное устройство, которое в СППР не моделиру-

ется, поэтому средняя относительная погрешность при моделировании сопла Д-30КУ со-

ставляет порядка 19 %. 

Средняя относительная погрешность при моделировании узлов двигателя (осреднение  

по двигателю): АЛ-31Ф составляет 4,75 %; РД-33 – 5,91 %; Д-30КУ – 3,35 %; ПС-90А –  

3,36 %. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Достаточно низкая погрешность, полученная при сравнении результатов моделирования 

различных узлов авиационных ВРД, позволяет сделать заключение о работоспособности 

разработанной СППР. Применение данной СППР позволит автоматизировать ранние стадии 

проектирования современных ВРД, позволит избежать ошибок при конструировании, фор-

мализовать процедуру оптимизации их основных параметров и характеристик. 
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