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Представлены результаты исследований по выбору рациональных параметров распределенной силовой

установки с поворотными рабочими лопатками венти лятора для перспективного дальнемагистрального

самолета. Выполнена оценка эффективности изменения угла установки лопаток вентилятора для обеспе -

чения взлетного режима. Уточнены массогабаритные параметры рассмотренной распределенной силовой

установки, определены ее тягово-экономические характеристики на крейсерском и взлетном режимах.
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Results of study at the choice of rational parameters of the distributed powerplant with variable pitch fan blades

for advance long-range aircraft are presented. The estimation of effectiveness of variable pitch fan blades for

take-off is carried out. Weight and dimensional characteristics of this distributed powerplant are updated.

Its cruise/takeoff thrust and fuel consumption characteristics are determined.
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Введение

Ужесточение экономических и экологических требо -

ваний к силовым установкам пассажирских самолетов

2030-х годов потребовало проработки вариантов

нетради ционных схем, в том числе распределенных

силовых установок (РСУ).

Наиболее известными концепциями летательных

аппаратов (ЛА) с РСУ являются совместные проекты

компании Boeing и исследовательского центра

им. Гленна NASA [1], а также Массачусетс кого инсти -

тута и Кембриджского университета SAX-40 [2, 3].

В РСУ от одного газогенератора при помощи меха -

нической, газодинамической или электрической связи

приводятся во вращение несколько вынесенных венти -

ляторов (вентиляторных модулей). В этом случае,

в отличие от ТРДД традиционной схемы, можно обес -

печить высокое значение степени двухконтур ности

при относительно небольших диаметральных размерах

вентиляторных модулей, которые легче ском поновать

с планером (рис. 1).

Рис. 1. Схема компоновки РСУ и планера ДМС
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На основании оценки параметров РСУ при различ -

ном способе передачи мощности к вынесенным венти-

ляторным модулям [1, 4 – 6] для рассматриваемого

периода 2030-х гг. выбор сделан в пользу механи чес -

кого варианта привода [1, 4], как наиболее прорабо-

танного и имеющего меньшие технические риски.

Для дальнемагистральных самолетов (ДМС) одной

из наиболее перспективных является схема ЛА типа

«летающее крыло» (рис. 1) с размещением двух РСУ

на верхней поверхности центроплана [1 – 3]. При

таком размещении часть образовавшегося на поверх -

ности ЛА пограничного слоя попадает в вентилятор-

ные модули, что приводит к снижению общего уровня

полного давления на входе в них [12]. В данной работе

при оценке параметров вентилятора с поворотными

лопатками рассматривался однородный поток с эквива-

лентным снижением общего уровня полного давления.

Исследования, проведенные ранее в ЦИАМ, позволили

оценить возможные значения коэффициента сохра -

нения полного давления на входе в вентиляторные

модули при различных числах Маха на крейсерском

режиме полета [7].

В РСУ с большой степенью двухконтурности

(m > 15) для обеспечения приемлемого положения

рабочей точки на характеристике вентилятора в усло -

виях взлета сопла вентиляторных модулей рассматри-

вают регулируемыми [1, 2], например, двухпози цион-

ными (с увеличенной площадью на взлетном режиме)

[6 – 8]. Регулирование сопел используется для смеще -

ния рабочей точки на характеристике вентилятора

в область оптимальных значений КПД и повышения

его газодинамической устойчивости. В настоящей работе

для этих целей предложено использовать поворотные

рабочие лопатки вентилятора при нерегулируемых

соплах. Кроме улучшения согласования режимов работы,

такое решение позволяет избавиться от громоздких

дополнительных устройств на соплах вентиляторных

модулей, требуемых на режимах реверса при посадке.

Однако необходимы дополнительные исследования

по определению оптимальной программы управления

поворотными лопатками вентилятора на указанных

режимах.

Выбор параметров РСУ для разработки
вентиляторных модулей с поворотными
лопатками

В работах [4, 9] на основе прогноза развития авиа -

ционных двигателей для перспективных магист ральных

самолетов гражданской авиации 2030-х гг. определен

уровень параметров термодинамического цикла ТРДД

и рассмотрена предварительная концепция РСУ

с механическим приводом вынесенных вентиляторных

модулей. В качестве основной выбрана схема РСУ

«ВВ + ТРДД» (рис. 2), состоящая из ТРДД и двух

вынесенных вентиляторных модулей с механическим

приводом от турбины вентилятора центрального

двигателя. Значения адиабатического КПД вентиля -

тора на взлетном режиме скорректированы в соответ-

ствии с предположением, что за счет изменения угла

установки лопаток вентилятора его КПД повысится

до значения, аналогичного крейсерскому режиму.

Оценка массовых показателей РСУ проведена

с помощью модульной методики [11], предназначенной

для использования на начальной стадии проекти ро -

вания.

Диапазон варьирования параметров на расчетном

(крейсерском) режиме выбран в соответствии с прог ноз-

ными данными:

– степень двухконтурности РСУ «ВВ + ТРДД»

m = 16…26;

– степень повышения давления в выносных венти -

ляторах p*
ВВ = p

*
в = 1,3…1,45;

– суммарная степень повышения давления в комп -

рессоре ТРДД p*
кS
= 50…70;

– температура газа перед турбиной (в критическом

сечении СА ТВД) Т *
г = 1600…1700 К.

Условия режимов работы для рассматриваемого

перспек тивного ДМС с двумя РСУ «ВВ + ТРДД»,

размещенными на верхней поверхности центроплана

с «заглаты ва нием» части пограничного слоя:

– крейсерский режим: Н= 11 км, М= 0,82, коэф фи-

циент сохранения полного давления на входе в венти -

ляторные модули и ТРДД sвх ВВ = sвх ТРДД = 0,958

(выбран на основе проведенных раннее расчетных

исследований [7]);

– взлетный режим: Н = 0, М = 0, tн = +30°С,

pн = 760 мм рт. ст., sвх ВВ = sвх ТРДД = 1,0;

– режим с наибольшей величиной температуры

газа перед турбиной (Т*
г max £ 1900 К) и за комп рес -

сором (Т *
к max £ 1000 К) – взлетный режим отрыва:

Н = 0, М = 0,25, tн = +30°С, pн = 760 мм рт. ст.,

sвх ВВ = sвх ТРДД = 0,995.

Рис. 2. Схема РСУ «ВВ + ТРДД» с механическим 

приводом вынесенных вентиляторных модулей
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Требования по тяге и отбираемой на самолетные

нужды мощности:

– крейсерский режим: отбор мощности на само -

летные нужды Nотб = 300 кВт, тяга Rкр max = 5510 кгс

при стандартных атмосферных условиях (МСА);

– взлетный режим: Nотб = 0, Rвзл = 27 000 кгс.

Значения КПД основных узлов РСУ «ВВ + ТРДД»

(вентилятора, трансмиссии, компрессоров низкого и

высокого давления и турбин) на расчетном крейсер ском

режиме соответствовали выбранным ранее [4] (табл. 1).

Суммарная величина отборов воздуха на охлаж -

дение турбин принята зависящей от температуры

газа перед турбиной Т
*
г, с близким к линейному

от DGохл = 7,5% (в % расхода воздуха через газогенера -

тор) при Т*
г = 1500 K до DGохл = 12% при Т*

г = 1900 K.

На этапе параметрических расчетов условно принято,

что весь охлаждающий воздух отбирается за КВД,

а его распределение по тракту турбины задано постоян-

ным соотношением в долях от суммарного расхода

воздуха на охлаждение за крити ческим сечением СА

ТВД (табл. 2).

Значения выбранных коэффициентов полного

давления в узлах РСУ «ВВ + ТРДД» (в переходном

канале между КНД и КВД, камере сгорания, турбин -

ном диффузоре и наружном контуре ТРДД) на всех

режимах приняты постоянными (табл. 3).

Значение коэффициента полноты сгорания топ -

лива в камере сгорания выбрано на уровне hКС = 0,995.

Сопла контуров – сужающиеся, значение коэффи -

циента скорости jс = 0,995.

На рис. 3 приведена полученная по результатам

параметрических исследований зависимость удель ного

расхода топлива на крейсерском режиме от степени

двухконтурности при параметрах: p
*
в = 1,3…1,4,

Т
*
г = 1650…1700 К и p*

кS
= 55…70 (диапазон пара мет -

ров определен по данным предвари тельного расчета).

На основании этих зависимостей (с учетом дополни -

тельный оценки параметров на взлетном режиме)

выбраны значения m, p*
в, p*

кS
и Т*

г (табл. 4), соот вет -

ствующие наименьшим значениям удельного расхода

топлива на крейсерском режиме. Варианты пара мет ров

РСУ, соответствующие табл. 4, показаны на рис. 3

точками с указанием номера.

Для дальнейшей проработки выбран компромисс -

ный вариант РСУ-5 с более умеренными значениями

p
*
кS

и Т*
г, меньшей степенью двухконтурности m = 16 и

меньшими размерами вентиляторов Dв (что соответ -

Таблица 1. КПД основных узлов РСУ «ВВ + ТРДД»

h*
пол.в hтрансм h*

пол.КНД+КВД h*
ад ТВД

0,93 0,98 0,91 0,915

hмех ТВД h*
ад ТНД hмех ТНД h*

ад ТВ

0,99 0,925 0,995 0,93

Таблица 2. Расходы охлаждающего воздуха в турбине

в долях от суммарного расхода DGохл

ТВД ТСД, ТВ

СА (задняя
кромка)

РК СА РК СА РК

0,2 0,5 0,2 0,1 0 0

Таблица 3. Значения коэффициентов полного давления

в узлах РСУ

sКНД–КВД sКС sТД sНК

0,99 0,95 0,99 0,99

Рис. 3. Зависимость удельного расхода топлива CR

РСУ «ВВ + ТРДД» от степени двухконтурности m:

а – p*
в = 1,3; б – p*

в = 1,35; в – p*
в = 1,4;

– p*
к = 55, Т

*
г = 1650 К;  – p*

к = 60, Т
*
г = 1650 К;

– p*
к = 65, Т

*
г = 1650 К;   – p*

к = 70, Т
*
г = 1650 К;

– p*
к = 70, Т

*
г = 1700 К;   – p*

к = 55, Т
*
г = 1700 К; 

– p*
к = 65, Т

*
г = 1700 К



52

ствует снижению технических рисков и лобового

сопротивления вентиляторных модулей) по сравнению

с РСУ-1. РСУ-5 имеет несколько худшую экономич -

ность по CR (на ~ 1%) относительно РСУ-1, но при

этом меньшую массу (на 1,5%).

Параметры для дальнейшей проработки конст рук -

ции вентилятора с поворотными лопатками сведены

в табл. 5.

Уточнение параметров РСУ с учетом
рассчитанных характеристик
вентилятора с поворотными лопатками

На основе представленных в табл. 5 параметров

в отделении аэродинамики компрессоров воздушно-

реактивных двигателей ЦИАМ под руководством

С.В. Панкова была проведена предварительная

проработка вентилятора с поворотными рабочими

лопатками и выполнен расчет его характеристик.

Результаты расчетов представлены на рис. 4, значение

приведенного расхода воздуха на входе в вентилятор

Gв.пр.отн отнесено к расходу на крейсерском режиме,

заданному в табл. 5. Расчеты выполнены для условий

однородного потока на входе в вентилятор со снижен -

ным уровнем полного давления, величина которого

определена с учетом данных [12].

Рассчитанные характеристики вентилятора при

углах поворота лопаток a = {-15°, -10°, -5°, 0, 5°, 10°}

относительно угла установки лопаток на крейсерском

режиме использованы для уточнения математической

модели РСУ. Для промежуточных значений угла уста -

новки лопаток вентилятора применена интерполяция

многочленом Лагранжа.

Результаты предварительной проработки вентиля -

тора (при значениях Gпр и p*
в, соответствующих табл. 5)

показали меньшую величину адиабатического КПД

на крейсерском режиме h*
в = 0,909 в силу ряда конст -

руктивных ограничений, накладываемых поворотным

узлом. Заложенный изначально уровень КПД

h
*
в = 0,927 был выбран на основе прогнозных данных

для политропического КПД h*
пол.в = 0,93 перспек тив -

ных вентиляторов ДМС 2030-х годов.

Это привело к недобору по тяге на крейсерском

режиме, что можно компенси ровать небольшим повы -

шением температуры газа перед турбиной (при незна-

чительном снижении запаса газодинамической устой -

чивости проекти руемого вентилятора), и, соответст-

венно, с увеличением удельного расхода топлива

до величины CR = 0,532 кг/(кгс×ч).

Таблица 4. Параметры РСУ «ВВ + ТРДД» на крейсерском режиме

РСУ
Параметры

m p*
кS

p*
в T *

г , K Dв, м CR, кг/(кгс×ч) dCR, % Mдв
*)

, кг dMдв, %

РСУ-1 17,5 70 1,4 1700 2,02 0,52 0 5990 0

РСУ-2 20 70 1,35 1700 2,15 0,5226 0,50 6375 6,4

РСУ-3 18,5 65 1,4 1700 2,05 0,5230 0,57 6090 1,7

РСУ-4 18,5 70 1,35 1650 2,15 0,5253 1,02 6510 8,7

РСУ-5 16 65 1,4 1650 1,98 0,5256 1,08 5900 -1,5

РСУ-6 19 65 1,35 1650 2,15 0,5270 1,35 6430 5,3

РСУ-7 23 70 1,3 1700 2,40 0,5287 1,67 6810 13,7

*)
Оценка массы двигателя приведена без учета массы трансмиссии для привода вынесенных вентиляторных модулей и

механизма поворота лопаток вентилятора

Таблица 5. Выбранные параметры для проработки 

конструкции вентилятора РСУ

Параметры
Режим

Крейсерский
1)

Взлетный
2)

Взлетный
3)

sвх 0,958 1 1

GпрS
, кг/с 1759,04 1323,67 1323

Gв.пр, кг/с 586,35 441,22 441,00

T *
н, K 246,03 288,15 303,15

p*
н, кг/см2 0,36 1,033 1,033

p*
в 1,4 1,261 1,261

h*
в 0,927 0,927 0,927

Dв, м /dвт.отн 1,985 / 0,38 – –
1)

Н = 11 км, М = 0,82 (МСА); 
2)

Н = 0, М = 0 (МСА)
3)

Н = 0, М = 0 (tн = +30°С, pн = 760 мм рт. ст.)

Таблица 6. Параметры вентилятора и T*
г на режиме 

Н = 0, М = 0

a, ° 0 -2,5 -5 -7,5 -10

GпрS
, кг/с 1324,75 1326,19 1329,11 1330,52 1330,61

Gв.пр, кг/с 441,58 442,06 443,04 443,506 443,54

p*
в 1,262 1,263 1,264 1,2646 1,2647

h*
в 0,8645 0,8823 0,92 0,9384 0,9381

nпр.отн 0,811 0,82 0,853 0,883 0,901

T *
г, K 1774,4 1761,6 1735,1 1721,8 1720,6

DKy, % 1,1 4,6 14,9 22,3 25,9



Таблица 7. Скоростная характеристика РСУ при Н = 0

M 0 0,05 0,10 0,15 0,20 0,25

sвх 0,965 0,971 0,977 0,983 0,989 0,995

Rвзл, кгс 27000 27000 27000 26781 25499 24332

CR , кг/(кгс×ч) 0,2340 0,2512 0,2690 0,2871 0,3037 0,3207

T *
г, K 1805 1838 1872 1900 1900 1900

GпрS
, кг/с 1369 1418,14 1464,52 1502,46 1512,45 1522,33
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В табл. 6 представлены полученные для РСУ

в условиях взлетного режима (Н = 0, М = 0) параметры

вентилятора при различном угле установки его лопаток.

Для обеспечения необходимого запаса газодина -

ми ческой устойчивости вентилятора угол установки

лопаток на взлетном режиме выбран равным a = -7,5°.

При этом был достигнут практически максимальный

уровень КПД h*
в » 0,938 (см. рис. 4), поэтому дальней -

шее изменение угла установки при увеличении числа

Маха на взлете в заданном диапазоне не требуется.

В табл. 7 представлены данные скоростной характе-

ристики РСУ (Н = 0, Nотб = 300 кВт, pн = 760 мм рт. ст.,

tн = +30°С) при выбранном угле поворота лопаток

вентилятора a = -7,5° и заданном ограничении

на максимальную величину температуры газа перед

турбиной Т*
г max £ 1900 К.

Рис. 4. Характеристика вентилятора РСУ с поворотными лопатками:

– nпр = 0,7;  – nпр = 0,8;  – nпр = 0,9;  – nпр = 1,0;  – nпр = 1,05

– nпр = 0,883, a = -7,5°;  – nпр = 0,811, a = 0°; – nпр = 1,0, a = 0°

Рис. 5. Дроссельная характеристика РСУ при Н = 11 км:

– М = 0,78; – М = 0,8; – М = 0,82

Таблица 8. Дроссельная характеристика РСУ на крейсерском режиме (Н = 11 км, a = 0, Nотб = 300 кВт, МСА)

М = 0,82, sвх = 0,958, Rкр max = 5510 кгс

R, кгс 5510 5234,5 4959 4683,5 4408 4132,5 3857 3581,5 3306

CR, кг/(кгс×ч) 0,5323 0,5330 0,5349 0,5378 0,5418 0,5471 0,5539 0,5624 0,5731

М = 0,8, sвх = 0,960, Rкр max = 5090 кгс

R, кгс 5090 4835,5 4581 4326,5 4072 3817,5 3563 3308,5 3054

CR, кг/(кгс×ч) 0,5229 0,5248 0,5277 0,5315 0,5365 0,5427 0,5503 0,5597 0,5713

М = 0,78, sвх = 0,963, Rкр max = 4710 кгс

R, кгс 4710 4474,5 4239 4003,5 3768 3532,5 3297 3061,5 2826

CR, кг/(кгс×ч) 0,5135 0,5163 0,5200 0,5246 0,5302 0,5370 0,5454 0,5555 0,5678
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Данные дроссельной характеристики РСУ при

различных вариантах тяги максимального крейсерс -

кого (Н = 11 км, a = 0°, Nотб = 300 кВт, МСА) представ-

лены в табл. 8 и на рис. 5.

Для рассмотренных вариантов условий полета и

потребных значений максимальной крейсерской тяги

РСУ (в соответствии с самолетными требованиями)

относительное снижение Rкр max составило ~ 15%

(при соответствующем снижении полетного числа М

и увеличении коэффициента сохранения полного давле-

ния на входе sвх). Такое снижение Rкр max соответствует

уменьшению удельного расхода топлива на ~ 3,5%,

при этом характер протекания дроссельных характе -

ристик сохраняется практически неизменным.

Заключение

Проведенные расчетные исследования по опреде ле -

нию рационального облика РСУ схемы «ВВ + ТРДД»

для перспективного ДМС с двумя РСУ, размещенными

на верхней поверхности центроплана, позволили

выбрать вариант основных параметров РСУ на расчет -

ном крейсерском режиме: m = 16, p*
в = 1,4, p*

ВВ = 1,4,

p
*
кS
= 65, Т*

г = 1650 K. При этом диаметр вентилятора

Dв = 1,98 м, а масса РСУ (без учета трансмиссии для

привода вентиляторных модулей) по предварительной

оценке составляет ~5900 кг для прогнозируемого уровня

технологий и материалов 2030-х годов.

Результаты параметрических исследований позво -

лили сформировать исходные данные для предвари-

тельной проработки конструкции вентилятора, в котором

для смещения рабочей точки на характеристике

в область оптимума КПД и повышения газодина ми -

ческой устойчивости на взлетном режиме использу-

ется изменение угла установки рабочих лопаток. Тогда

как ранее для этих целей в РСУ рассматривалось при -

менение регулируемых сопел вентиляторных модулей.

Результаты предварительной проработки вентиля -

тора при заданных значениях Gпр и p*
в позволили

ожидать величину его КПД на крейсерском режиме

на уровне h*
в ~ 0,91 (снижение на ~ 2% к прогно зи -

руемому уровню для вентилятора с нерегулируемыми

лопатками), что соответствует недобору по тяге

~ 1,5%. Обеспечение заданной тяги Rкр max = 5510 кгс

на крейсерском режиме (Н = 11 км, М = 0,82, МСА,

sвх = 0,958) потребовало увеличения температуры газа

перед турбиной на ~ 10 К. При этом удельный расход

топлива на крейсерском режиме возрос на ~ 1,3% и

составил CR ~ 0,53 кг/(кгс×ч). Запас газодинамической

устойчивости вентилятора на крейсерском режиме

соответствует уровню DKу = 19%.

Таким образом, применение поворотных лопаток

вентилятора для согласования взлетного и крейсерс -

кого режимов позволяет при сохранении приемлемого

уровня экономич ности избавиться от более громозд -

кого механизма регулирования сопел вентиляторных

модулей.

Кроме того, появляется возможность для реа ли -

зации с помощью поворотных лопаток вентилятора

режима реверса, что требует проведения дополнитель -

ных исследований.

Обеспечение необходимого запаса газодинами ческой

устойчивости проектируемого вентилятора DKу > 20%

и повышение h*
в на взлетном режиме (Н = 0, М = 0,

tн = +30°С, pн = 760 мм рт. ст., sвх = 1, Rвзл = 27 000 кгс)

потребовало поворота лопаток вентилятора на угол

a = -7,5°. При этом расчетное значение КПД вентиля -

тора возросло с h*
в ~ 0,865 для a = 0° (nпр.отн = 0,811)

до h*
в ~ 0,938 для a = -7,5° (nпр.отн = 0,883), что превы -

сило на 1,2% величину, ожидаемую на этапе пара-

метри ческих исследований.

Проведенные расчеты скоростной характеристики

РСУ (Н = 0, М = 0…0,25, Nотб = 300 кВт, tн = +30°С,

pн = 760 мм рт. ст.) при выбранном угле поворота

лопаток вентилятора a = -7,5° и заданном ограни че -

нии на максимальную величину температуры газа

перед турбиной Т*
г max< 1900 К показали снижение тяги

на 10% (с RМ = 0 = 27 000 кгс до RМ = 0,25 = 24 332 кгс).
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