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Аннотация. Описана разработанная база данных авиационных материалов и экспертная система под-
держки принятия решения при разработке конструкции основных узлов авиационных двигателей и 
наземных энергетических установок на их базе и выборе материалов для их основных деталей и сбороч-
ных единиц. В статье описан разработанный структурный элемент системы, позволяющий моделировать 
конструкцию входных устройств авиационных ВРД и прогнозировать их характеристики. Также в статье 
приведены результаты моделирования влияния характеристик входного устройства на различных режи-
мах на работу и параметры авиационного ТРДДФсм IV поколения.  
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ВВЕДЕНИЕ 

Развитие как авиационной техники, так и 
наземных газотурбинных установок, спроекти-
рованных на их базе, неразрывно связано с мето-
дами и подходами, лежащими в основе проекти-
рования этих изделий. Современные авиацион-
ные двигатели (АД) отличаются от предыдущих 
поколений чрезвычайно высоким уровнем пара-
метров газового потока проточной части, низким 
удельным расходом топлива, низким удельным 
весом и высокой удельной тягой. Создание но-
вой техники неразрывно связано с применением 
различных экспертных систем (ЭС) принятия ре-
шения, позволяющих на ранних стадиях проек-
тирования добиться высокого уровня согласова-
ния отдельных элементов изделия и оптимиза-
ции их характеристик на основных эксплуатаци-
онных режимах.  

Разработанная на базе системы имитацион-
ного моделирования Dvigw [1] ЭС «АМ» позво-
ляет моделировать конструкцию основных узлов 
авиационных двигателей, определять газовые и 
инерционные силы, действующие на их основ-
ные элементы, оценивать теплонапряженное со-
стояние основных деталей, выбирать оптималь-
ные материалы и предлагать варианты покрытий 
для них [2]. Для выбора материалов основных де-
талей разработана база данных (БД) материалов 

и композиционных материалов, применяемых в 
конструкции двигателей и энергоустановок. В 
БД содержатся основные физико-механические 
свойства материалов. 

В данной статье описывается разработанный 
метод моделирования авиационных ТРДДФ и 
проектирования конструкции их сверхзвуковых 
входных устройств (ВУ), оптимизации системы 
скачков и оценки изменения характеристик дви-
гателей в различных рабочих режимах. 

МОДЕЛИРОВАНИЕ ТРДДФ И ПРОЕК-
ТИРОВАНИЕ КОНСТРУКЦИИ ВХОД-

НЫХ УСТРОЙСТВ 

Для термогазодинамического моделирова-
ния авиационного двигателя, необходимо соста-
вить его топологическую схему в ЭС (рис. 1), ва-
рьированием параметров которой обеспечива-
ются значения необходимых параметров и харак-
теристик двигателя на эксплуатационных 
режимах. Для проектирования конструкции воз-
духозаборника и выбора материала для его ос-
новных деталей необходимо присоединить СЭ 
«Материал входного устройства» к СЭ «Входное 
устройство». 
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Рис. 1. Топологическая схема ТРДДФсм IV 

поколения: 
1 – СЭ «Начальные условия», 2 – СЭ 

«Входное устройство», 3 – СЭ «Выбор 
материала ВУ», 4 – СЭ «КНД», 5, 7, 10 – СЭ 

«Разделитель», 6 – СЭ «КВД», 8 – СЭ 
«Канал», 9 – СЭ «Камера сгорания», 11 – СЭ 

«ТВД», 12 – СЭ «ТНД», 13 – СЭ 
«Смаситель», 14 – СЭ «Форсажная 

камера», 15 – СЭ «Реактивное сопло», 16 – 
СЭ «Общие результаты» 

ВУ различаются принципом организации 
процесса торможения сверхзвукового потока.               
В зависимости от того, в какой зоне относи-
тельно входной плоскости обечайки осуществля-
ется процесс торможения на расчетном режиме, 
различают входные устройства внешнего, внут-
реннего и смешанного сжатия [3]. Торможение 
набегающего потока в сверхзвуковых воздухоза-
борниках (ВЗ) осуществляется в специально ор-
ганизованной системе скачков уплотнения. С 
этой целью используются профилированные по-
верхности (поверхности торможения), при обте-
кании которых образуется несколько последова-
тельно расположенных косых скачков уплотне-
ния, заканчивающихся обычно замыкающим 
прямым скачком. 

В настоящее время наибольшее применение 
в авиации нашли многоскачковые сверхзвуковые 
ВЗ с внешним сжатием, поэтому ЭС выполняет 
проектирование и оптимизацию системы скач-
ков именно для них. Выбор числа скачков произ-
водится из условия получения высоких значений 
коэффициента полного давления   входного 
устройства в сочетании с минимальным внеш-
ним сопротивлением. 

При наличии плоского воздухозаборника за 
прямым скачком уплотнения обычно располага-
ется переходной канал, в котором течение пере-
страивается в осесиметричное с кольцевым про-
ходным сечением на выходе из воздухозабор-
ника. При моделировании ЭС разрабатывает 
конструкцию ВУ, состоящего из ВЗ и следую-
щего за ним диффузора. 

Необходимые для работы ЭС данные (пло-
щадь поперечного сечения на выходе, параметры 
потока: полное давление и температура, приве-
денная скорость и состав на выходе из узла) 
определяются при помощи термогазодинамиче-

ского расчета в ЭС на наиболее тяжелом для кон-
струкции режиме. Исходя из этих параметров в 
СЭ «Материал выходного устройства» проекти-
руется конструкция ВУ, определяются темпера-
туры и усилия, действующие на элементы кон-
струкции. 

Для моделирования во входных параметрах 
СЭ необходимо указать количество скачков 
сверхзвукового воздухозаборника (при модели-
ровании сверхзвукового ВУ) и угол раскрытия 
эквивалентного диффузора (исходя из которого 
проектируется диффузор, определяются его гео-
метрические размеры и гидравлическое сопро-
тивление). 

По результатам моделирования на экран вы-
водится схема ВЗ и диффузора, оптимальная си-
стема скачков и некоторые характеристики ВУ 
(рис. 2). 

 

 
Рис. 2. Схема спроектированного входного 

устройства 

Выбор материала для конструкции ВУ про-
изводится при помощи перебора и анализа при-
менимости данного материала в конструкции с 
ее теплонапряженным состоянием (анализиру-
ются физико-механические свойства материалов 
из БД). По геометрическим размерам и плотно-
сти анализируемого материала оценивается 
масса конструкции. 

В зависимости от скорости полета летатель-
ного аппарата и количества скачков оптимальная 
система скачков будет изменяться, что требует 
наличия регулируемых поверхностей ВЗ. При 
этом чем больше количество скачков в системе, 
тем больших значений коэффициента полного 
давления можно достичь. При бесконечном ко-
личестве скачков n можно обеспечить процесс 
изоэнтропного сжатия в ВЗ (так называемая игла 
Маха). Но при увеличении количества скачков 
значительно возрастает сложность конструкции 
и требования к качеству изготовления. А в слу-
чае регулируемого ВЗ сложность возрастает 
многократно. 

При моделировании на режиме «Завязка» (0 
или 1000) ЭС проектирует конструкцию ВЗ и 
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диффузора, оптимизирует систему скачков. На 
режиме 1 (или 1001) по определенной геометрии 
ВУ оцениваются параметры потока воздуха (ко-
эффициент полного давления ВУ). 

МОДЕЛИРОВАНИЕ ТРДДФ И 
ПРОЕКТИРОВАНИЕ КОНСТРУКЦИИ 

ВХОДНЫХ УСТРОЙСТВ 
Воздухозаборник моделируемого ТРДДФсм 

IV поколения сверхзвуковой, регулируемый, 
прямоугольного сечения [4]. В работе в воздухо-
заборнике образуется четыре скачка. 

На рис. 3 представлены результаты модели-
рования входного устройства ТРДДФсм на 
взлетном режиме (высота H = 0, число М = 0). 
Первое место в списке занял материал ВМЛ17-
Т61. Это высокопрочный литейный магниевый 
сплав с цирконием (рабочая температура 350 °С, 
плотность ρ = 1800 кг/м3) [5]. 

Для моделирования работы двигателя и вы-
бора материала для воздухозаборника на другом 
режиме (полётный режим) необходимо выпол-
нить расчет ВСХ двигателя. Наиболее опасный 
режим для работы воздухозаборника (макси-
мальные температуры и максимальные усилия) – 
полёт с максимальной скоростью при минималь-
ной высоте полёта. Максимальная разрешённая 
скорость полёта на уровне моря 1500 км/ч 
(М = 1,2). 

 

 
 Рис. 3. Результаты работы ЭС для входного 

устройства при Н = 0, М = 0 

В табл.1 приведен закон расчета, необходи-
мый для моделирования. Режим расчёта 1001 
(расчёт с характеристиками КНД и КВД, по пло-
щади проточных частей вычисляются параметры 
течения). Перебор значений высоты и числа 
Маха полёта осуществлялся вручную. 
 
 

 
 

 
 
 
 

Таблица 1 .  Закон расчета 
 

Варьируется Поддерживается Табулируется 
T*

КС (СЭ 
«КС») 1ТВД =А  (СЭ «ТВД») 

numM (СЭ 
«Материал 

ВУ») 
от 1 до 250 

шагом 1 

π*
КВД (СЭ 

«КВД») 1ТНД =А  (СЭ «ТНД») 

δотб (СЭ 
«Отбор 

воздуха») 
III / pp  (СЭ 

«Смеситель») 
π*

КНД (СЭ 
«КНД») РСF  (СЭ «РС») 

Gв.пр. («ВУ») КВДn  (СЭ 
«КВД») = = 100% 

σВУ (СЭ 
«ВУ») 

ВУσ (СЭ 

«ВУ») = = ВУΣσ (СЭ 
«Материал ВУ») 

 
На рис. 4 и 5 представлены результаты моде-

лирования на полетном режиме на высоте 
Н = 2,5 км, скорости полета М = 1,5 и 2,35.                         
В обоих вариантах моделирования рекоменду-
ется использовать магниевые сплавы. 

 

 
Рис. 4. Результаты работы ЭС для входного 

устройства при H = 2,5 км, M = 2,35 

 
Рис. 5. Результаты работы ЭС для входного 

устройства при H = 2,5 км, M = 1,5 

На рис. 6 приведены свойства материала, 
набравшего максимальное количество баллов 
при Н = 2,5 км, М = 1,50. Данных по изменению 
модуля упругости в зависимости от рабочей тем-
пературы для данного материала в БД нет, по-
этому в соответствующих строчках таблицы по-
ставлены прочерки, а на левом графике отсут-
ствует кривая. По кривой предела текучести 
видно, что материал при действующих темпера-
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турах (~127°С) материал сохраняет свою работо-
способность. Материал занял первое место из-за 
достаточно низкой плотности (ρ = 1800 кг/м3) что 
обеспечивает минимальный вес конструкции. 
Конструкция воздухозаборников ТРДДФсм 4-го 
поколения (например, РД-33) выполнена из алю-
миниевого сплава Д19. На рис. 7 приведены 
свойства материала Д19. 

При моделировании в полёте на высоте 
Н = 11 км и числе Маха полета 1,411 (1500 км/ч) 
оптимальная система из трех скачков дает коэф-
фициент полного давления 0,997 (приведенная 
скорость на выходе из ВЗ 0,39, угол раскрытия 
эквивалентного диффузора 12°, угол на входе в 
первый скачок 51,3°), суммарный коэффициент 
полного давления ВУ 0,983 (рис. 8). 

 

 
Рис. 6. Свойства материала ВМЛ17-Т61 (Н = 2,5 км, М = 1,50) 

 
Рис. 7. Свойства материала Д19 (Н = 2,5 км, М = 1,50) 
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При моделировании в полете на высоте 
Н = 11 км и числе Маха полёта 2,35 оптимальная 
система из трех скачков дает коэффициент пол-
ного давления 0,898, суммарный коэффициент 
полного давления ВУ 0,839 (рис. 9). При модели-
ровании в аналогичных условиях, но с четырьмя 
скачками, коэффициент полного давления 0,942, 
суммарный коэффициент полного давления ВУ 
0,841 (рис. 10). 

При моделировании на взлетном режиме 
(Н = 0 км, М = 0) система спроектировала вход-
ное устройство, показанное на рис. 11. Так как 
скорость полёта дозвуковая, скачков не образу-
ется, коэффициент полного давления входного 
устройства близок к единице (0,99969). 
 

 
Рис. 8. Схема ВУ ТРДДФсм IV поколения 

при n = 3, H = 11 км, M = 1,411 

 
Рис. 9. Схема ВУ ТРДДФсм IV поколения 

при n = 3, H = 11 км, M = 2,35 

 
Рис. 10. Схема ВУ ТРДДФсм IV поколения 

при n = 4, H = 11 км, M = 2,35 

 
Рис. 11. Схема ВУ ТРДДФсм IV поколения 

при H = 0 км, M = 0 

В таб. 2 приведено сравнение основных тер-
могазодинамических параметров двигателя на 
различных режимах полёта и с различным коли-
чеством скачков в ВЗ. В таблице 2 приняты сле-
дующие обозначения: n – количество скачков, 
σсист.скач. – коэффициент полного давления си-
стемы скачков, σВЗ – коэффициент полного дав-
ления входного устройства, R – тяга, cуд – удель-
ный расход топлива. 
 
Таблица 2.Сравнение термогазодинамических па-
раметров двигателя на различных режимах полёта 
 
Параметр 

Н = 15 км, 
М = 1,70 

Н = 11 км, 
М = 2,35 

Н = 11 км, 
М = 1,41 

Н = 20 км, 
М = 1,60 

n 2 
σсист.скач 0,963 0,798 0,993 0,977 

σВЗ 0,934 0,778 0,969 0,948 
R, кН 49,6 106,2 64,5 20,1 

cуд, кг/Н ч 0,1945 0,1879 0,1994 0,1959 
n 3 

σсист.скач 0,985 0,898 0,997 0,991 
σВЗ 0,938 0,838 0,968 0,950 

R, кН 49,8 124,7 64,4 20,0 
cуд, кг/Н ч 0,1943 0,1856 0,1995 0,1960 

n 4 
σсист.скач 0,992 0,942 0,999 0,995 

σВЗ 0,936 0,841 0,967 0,949 
R, кН 49,9 125,4 64,4 20,0 

cуд, кг/Н ч 0,1942 0,1857 0,1997 0,1959 
 

Система оптимизировала все системы скач-
ков (коэффициент полного давления максима-
лен) и спроектировала выходные диффузоры (с 
заданным углом 12°). Чем больше скорость по-
лёта, тем большее количество скачков должно 
быть у воздухозаборника для обеспечения при-
емлемых коэффициентов полного давления. 
Например, при числе скачков n = 2, максималь-
ный коэффициент полного давления системы 
скачков σсист.скач. = 0,993 (при Н = 11 км, М = 1,41), 
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а минимальный σсист.скач. = 0,798 (при Н = 11 км, 
М = 2,35). При числе скачков n = 4 максимальный 
коэффициент полного давления системы скачков 
σсист.скач. = 0,999 (при Н = 11 км, М = 1,41), а ми-
нимальный σсист.скач. = 0,942 (при Н = 11 км, 
М = 2,35). При одинаковой скорости на выходе 
из диффузора (заданной во входных параметрах 
СЭ «ВУ»), потери полного давления в диффузор-
ной части воздухозаборника тем больше, чем 
выше скорость на выходе из прямого скачка 
уплотнения и выше плотность воздуха. 

Например, при числе скачков воздухозабор-
ника n = 2, максимальный коэффициент полного 
давления диффузора σдиф. = 0,976 (при Н = 11 км, 
М = 1,41), а минимальный σдиф. = 0,970 (при 
Н = 15 км, М = 1,7). При числе скачков n = 4, мак-
симальный коэффициент полного давления диф-
фузора σдиф. = 0,954 (при Н = 20 км, М = 1,6), а 
минимальный σдиф. = 0,893 (при Н = 11 км, 
М = 2,35). Соответственно, максимальный сум-
марный коэффициент полного давления вход-
ного устройства σВЗ = 0,969 (при Н = 11 км, 
М = 1,41, n = 2), а минимальный σВЗ = 0,778 (при 
Н = 11 км, М = 2,35, n = 2). В зависимости от сум-
марного коэффициента полного давления (при 
прочих равных условиях: законе расчёта и харак-
теристиках узлов) на различных режимах полёта 
получается различная тяга и удельный расход 
топлива. Так при полёте на режиме Н = 15 км, 
М = 1,70 при увеличении количества скачков 
воздухозаборника с 2 до 4 тяга двигателя увели-
чивается с 49,6 до 49,9 кН (0,6%), при этом 
удельный расход топлива уменьшается с 0,1945 
до 0,1942 кг/Н ч. При полёте на режиме 
Н = 11 км, М = 2,35 при увеличении количества 
скачков воздухозаборника с 2 до 4 тяга двигателя 
увеличивается с 106,2 до 125,4 кН (18,1%), при 
этом удельный расход топлива уменьшается с 
0,1879 до 0,1857 кг/Нч (1,2%). 

Проводя подобные исследования для всего 
диапазона расчётных точек установившихся ре-
жимов работы двигателя при различных высотах 
и скоростях полёта, можно оптимизировать кон-
струкцию ВЗ, диффузора и разработать рекомен-
дации для оптимизации системы регулирования 
сверхзвуковым воздухозаборником. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В статье описана разработанная БЭ и ЭС под-
держки принятия решения при проектировании 
конструкции основных элементов проточной ча-
сти авиационных ГТД и наземных энергоустано-
вок на их базе. Описан метод моделирования 
авиационного ТРДДФсм на различных режимах 
работы, проектирования конструкции его вход-

ного устройства и оптимизации системы скач-
ков. При моделировании система позволяет оце-
нивать габаритно-массовые характеристики про-
ектируемой конструкции, выбирать материалы 
для её элементов. Разработанная методика моде-
лирования позволяет за короткий срок прораба-
тывать множество вариантов конструкции, опти-
мизировать параметры и характеристики узлов 
на ранних этапах проектирования изделия. Что 
позволяет значительно уменьшить срок разра-
ботки и улучшить параметры совершенства всей 
конструкции. 
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