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ОЦІНКА ХАРАКТЕРИСТИК ЗАКАПОТОВАНОГО ПОВОРОТНОГО 

ГВИНТОВЕНТИЛЯТОРА В ПОЛЬОТНИХ УМОВАХ 
 

Предметом дослідження є  робочий режим закапотованого поворотного гвинтовентилятора. 

Об’єктом дослідження є закапотований гвинтовентилятор з поворотними лопатями робочого колеса 

двоконтурного турбореактивного двигуна з надвисоким ступенем двоконтурності (m=20) . Метою ро-

боти є оцінка впливу кута установки лопаті на характеристики закапотованого гвинтовентилятора 

двоконтурного турбореактивного двигуна з надвисоким ступенем двоконтурності (m=20) в польотних 

умовах. Для досягнення мети вирішені наступні задачі: моделювання течії у закапотованому гвинтове-

нтиляторі на висоті Н=11км при зміні кута установки лопаті від +10º до -5º від базового кута уста-

новки в діапазоні чисел Маха на вході від 0,5 до 0,7; розрахунок ККД, ступені  підвищення тиску та сили 

тяги закапотованого гвинтовентилятора при досліджуваних умовах роботи. При проведенні матема-

тичного моделювання  течії в закапотованому гвинтовентиляторі не враховувався опір капоту. Дослі-
дження здійснено з використанням методу чисельного експерименту за допомогою програмного сере-

довища ANSYS CFX. Геометрична модель закапотованого поворотного гвинтовентилятора побудована 

в середовищі NX. Сіткова модель виконана в програмному  середовищі ICEM, має блочну структуру. 
Результати: Кут встановлення лопаті – один із важливих факторів, що впливає на ККД, ступінь під-

вищення тиску, силу тяги та інші параметри та характеристики закапотованого гвинтовентилятора 

ТРДД з надвисоким ступенем двоконтурності. Застосування поворотного робочого колеса гвинтовен-

тилятора дозволить покращити його характеристики в усьому діапазоні експлуатаційних режимів ро-

боти. В польотних умовах на висоті 11  км в діапазоні чисел Маха на вході М=0,5…0,7 при повороті 

лопаті робочого колеса закапотованого гвинтовентилятора на від’ємний кут β=-5º сила тяги зменшу-

ється на 6,2...10,8 %, при зміні кута установки до β=+10º сила тяги зменшується на 3,4…42,6  %. Зміна  

кута установки лопаті робочого колеса закапотованого гвинтовентилятора призводить до зниження 

ступеня підвищення тиску. Характер залежностей схожий із характером зміни сили тяги. ККД зака-

потованого гвинтовентилятора із поворотною лопаттю зростає від 8,7..9,1  % до 1,8…3,4 % для числа 

Маха М=0,5 та М=0,6 при зміні кута установки лопаті робочого колеса на β=+5º та β=+10º. При по-

вороті лопаті на кут β=-5º ККД знижується на 13,6…14,5  % для всього розглянутого діапазону чисел 
Маха. Наукова новизна та практична значимість результатів  дослідження полягає в тому, що отри-

мані нові дані щодо дослідження характеристик (ККД, ступеня підвищення тиску, сили тяги) закапо-

тованого гвинтовентилятора двоконтурного турбореактивного двигуна з надвисоким ступенем двоко-

нтурності (m=20) та поворотною лопаттю гвинтовентилятору. Отримані рекомендації щодо харак-

теристик закапотованого поворотного гвинтовентилятора газотурбінного двигуна з надвисоким сту-

пенем двоконтурності доцільно використовувати під час створення перспективних авіаційних двигунів. 
 

Ключові слова: двоконтурний турбореактивний двигун; гвинтовентилятор; ступінь двоконтурності; 

поворотна лопать; закапотований гвинтовентилятор; моделювання течії; тяга; ККД; ступінь підви-

щення тиску. 

 

Вступ 

 

Основні напрями розвитку сучасного авіадвигу-

нобудування зосереджені на зменшенні витрати па-

лива, зниженні рівня акустичного випромінювання, 

зменшенні викидів шкідливих речовин та зниженні 

експлуатаційних витрат [1, 2]. Аналіз тенденцій роз-

витку сучасних авіаційних двигунів [3] показує, що 

збільшення ступеня двоконтурності m двоконтур-

ного турбореактивного двигуна може покращити 

його економічність.  

Використання силової установки з закапотова-

ним гвинтовентилятором є одним із способів підви-

щення показників ефективності та тяги. Роботи з ро-

зробки закапотованих гвинтів ведуться з першої по-

ловини двадцятого сторіччя та знайшли своє застосу-

вання в різних галузях, таких як авіація, морський 

транспорт та безпілотні літальні апарати. Викорис-

тання закапотованого гвинтовентилятору дозволяє  

зменшити акустичне випромінювання та збільшити 

тягу та ефективність. Крім того, використання зака-

потованого поворотного гвинтовентилятору дозво-
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ляє зменшити рівень шуму гвинтовентилятора та збі-

льшити тягу силової установки, а також, підвищити 

її ефективність при незмінній геометрії сопла [4]. 

При цьому розворот лопаті дозволяє досягнути висо-

ких показників ефективності на різних режимах ро-

боти двигуна при незмінній площі сопла, а значний 

поворот лопаті дає змогу змінити напрямок вектору 

тяги на зворотній, тим самим даючи змогу відмови-

тись від використання  класичного реверсивного при-

строю та зменшити осьову довжину капоту та його 

аеродинамічний опір [5].  

З точки зору безпеки польотів при вимкненні 

одного двигуна використання поворотної лопаті гви-

нтовентилятору дозволяє перевести лопать у флюге-

рне положення, що суттєво зменшує розворотний мо-

мент літака з силовими установками на базі вентиля-

тору з надвисоким ступенем двоконтурності. 
 

Аналіз попередніх досліджень 

 та публікацій 
 

У роботі [6] наведено опис  турбореактивного  

двигуна з високим та надвисоким ступенем двокон-

турності для пасажирських та транспортних літаків. 

Такі двигуни використовують одноступінчастий вен-

тилятор для забезпечення високої витрати повітря на 

всіх швидкостях польоту. Також згадується про ви-

користання закапотованих гвинтовентиляторів для 

зменшення шуму й підвищення тяги. Показані мож-

ливі шляхи усунення недоліків, таких як застосу-

вання вентилятора зі змінним кроком та активні ме-

тоди управління примежовим шаром в мотогондолі. 

У роботі [7] проведено оцінку характеристик за-

капотованого і відкритого гвинтовентиляторів з од-

наковим лопатковим вінцем. Дослідження проводи-

лись методом чисельного експерименту. Об'єктом 

дослідження виступає гвинтовентилятор з діаметром 

на вході 2,924 м і кількістю лопатей 14 одиниць для 

двоконтурного турбореактивного двигуна з надвисо-

ким ступенем двоконтурності (m = 30). Для дослі-

дження характеристик гвинтовентилятора обраний 

крейсерський режим роботи в діапазоні частот обер-

тання n = 1500...1650 об/хв. при числах Маха на вході 

від М = 0,54 до М = 0,8. В даній роботі при розраху-

нку не враховувалася сила опору капота.  

Аналіз результатів дослідження показав, що для 

всіх режимів роботи закапотований гвинтовентиля-

тор має силу тяги вище, ніж відкритий гвинтовенти-

лятор. Приріст сили тяги досягає 71...76 %. Візуаліза-

ція ліній струму при обтіканні відкритого та закапо-

тованого гвинтовентилятора показала, що наявність 

капота сприяє поліпшенню внутрішньої аеродина-

міки гвинтовентилятора. 

У роботі [8] проведено аналіз основних характе-

ристик чотирьохлопатевого гвинта в капоті.  

Проведено порівняння результатів чисельного і фізи-

чного експериментів. Показано, що моделювання те-

чії в закапотованому гвинті з використанням рівнянь 

RANS та моделі турбулентної в'язкості SST k - ω є 

ефективним для таких типів задач. 

У роботі [9] розглядаються способи вдоскона-

лення проектування редуктора для гвинтовентилято-

рів, що працюють у парі (наприклад, у двигунах Open 

Rotor). Одним з можливих шляхів поліпшення акус-

тичних властивостей такого гвинтового вентилятора 

є використання капоту. 

У роботі [10] показані результати експеримента-

льних досліджень закапотованого гвинтовентиля-

тора діаметром 1,22 м, де лопаті можна розташову-

вати під різним кутом установки лопатей. Кут уста-

новки лопатей змінювався від 11° до 43°. Найкращий 

коефіцієнт корисної дії  досягнуто при куті установки 

лопатей 23°. 

У роботі [11] проведено оцінку впливу розташу-

вання лопатей закапотованих гвинтовентиляторів на 

їх тягу. Встановлено, що зменшення кроку лопатей 

призводить до зменшення тяги гвинтовентилятора. 

У роботі [12] створена модель відкритого і зака-

потованого гвинтовентилятора для проведення чисе-

льного експерименту і оцінки їх тягу за однакових 

умов польоту. Результати показали, що наявність ка-

поту призводить до збільшення тяги на 82 %.  

Візуалізації поля тиску показали, що капот збі-

льшує повний тиск за вентилятором. Збільшення тяги 

закапотованого вентилятора дозволяє знизити оберти 

для поліпшення акустичних характеристик. Також 

можна зменшити акустичне випромінювання шля-

хом використання звукопоглинаючих матеріалів у 

капоті. 

Аналіз відомих досліджень відкритих і закапо-

тованих гвинтовентиляторів показує, що капот пози-

тивно впливає на характеристики лопаткової машини 

(вентилятора, гвинта чи гвинтовентилятора). Однак, 

характеристики закапотованих гвинтовентиляторів з 

поворотною лопаттю є вивченими не достатньо. 

 

Мета дослідження 
 

Метою роботи є оцінка впливу кута установки 

лопаті на характеристики закапотованого гвинтовен-

тилятора двоконтурного турбореактивного двигуна з 

надвисоким ступенем двоконтурності (m=20) в 

польотних умовах. 

Для досягнення мети вирішені наступні задачі:  

- провести моделювання течії у закапотова-

ному гвинтовентиляторі на висоті Н=11 км при зміні 

кута установки лопаті від +10º до -5ºвід базового кута 

установки в діапазоні чисел Маха на вході  

від 0,5 до 0,7. 
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- розрахувати ККД, ступінь підвищення тиску  

та силу тяги закапотованого гвинтовентилятора при 

досліджуваних умовах роботи. 

 

Постановка задачі дослідження 
 

Об’єктом дослідження є закапотований гвинто-

вентилятор з поворотними лопатями робочого колеса 

двоконтурного турбореактивного двигуна з надвисо-

ким ступенем двоконтурності (m=20), основними 

елементами якого є: капот – 1, робоче колесо з пово-

ротними лопатями – 2, обтічник – 3 і спрямний апа-

рат – 4 (рис. 1).  

 
 

Рис. 1. Тривимірна модель закапотованого  

гвинтовентилятора 
 

Гвинтовентилятор має робоче колесо з 13 лопа-

тями та спрямний апарат з 18 лопатями із жорстким 

закріпленням на втулці та периферії. Капот, довжи-

ною 3,74 м, в перерізі має аеродинамічний профіль та 

максимальну товщину 207 мм. Периферійний радіус 

на вході у гвинтовентилятор – 1,3 м, втулковий –

0,528 м. Довжина та товщина капоту обирались за по-

передніми розрахунками з урахуванням масових, 

акустичних характеристик та інтеграції силової уста-

новки і літака. 

Дослідження характеристик закапотованого  

гвинтовентилятора проводились методом чисель-

ного експерименту. Газодинамічний розрахунок па-

раметрів гвинтовентилятора здійснювався шляхом  

вирішення системи осереднених рівняння Нав’є –

Стокса із замиканням моделлю турбулентності k-ε у 

програмному середовищі Ansys CFX. Сіткова модель 

виконана в програмному середовищі ICEM, має бло-

чну структуру. Топологія сітки враховує особливості 

розрахунку течії у примежовому шарі. 

Для оцінки впливу кута установки лопаті на такі 

параметри як ККД, ступінь підвищення тиску та тягу  

було обрано діапазон зміни кута установки лопаті від 

+10º до -5º, з кроком 5º. Висота польоту сягала 11 км, 

розрахунок здійснювався за стандартних  

атмосферних умов. На вході у гвинтовентилятор за-

давалось число Маха від 0,5 до 0,7. 

 

Результати та обговорення 

 
В роботі розраховувалась сила тяги гвинтовен-

тилятора за наступною формулою [5]: 
 

     2 2 1 1 2 2 1R=G V G V F p p( ),               (1) 

 

де G1, G2 – масова витрата на вході та виході із гвин-

товентилятора; V1, V2– осьова швидкість на вході та 

виході із гвинтовентилятора; 
2 1p ,p  – тиск на виході 

та вході із гвинтовентилятора; F2 – площа попереч-

ного перерізу на виході із гвинтовентилятора. 

При розрахунку сили тяги опір капоту не врахо-

вувався. За отриманими даними із дослідження побу-

довано залежності сили тяги закапотованого гвинто-

вентилятора від числа Маха на вході (рис. 2). 
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Рис. 2. Тягова характеристика закапотованого  

гвинтовентилятора при зміні кута установки  

лопаті робочого колеса β 

 

Аналіз отриманої залежності показує, що кут ус-

тановки лопаті суттєво впливає на силу тяги, яку 

створює закапотований гвинтовентилятор. Очеви-

дно, що для розглянутих польотних умов для висоти 

Н=11 км і числі Маха від 0,5 до 0,7 найбільші зна-

чення сили тяги гвинтовентилятор генерує при базо-

вому куті установки лопаті (β=0º). 

При числі Маха М=0,7 сила тяги при збільшенні 

кута установки до β=+10º зменшується на 42,6 % від 

значення сили тяги при β=0º. При повороті кута до 

β=-5º сила тяги зменшується несуттєво – на 6,2 %. 

При числі Маха М=0,6 сила тяги при збільшенні 

кута установки до β=+10º зменшується від значення 

сили тяги при β=0º на 32,2 %. При повороті кута до 

β=-5º сила тяги зменшується – на 6,8 %. 
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При числі Маха М=0,5 сила тяги при збільшенні 

кута установки до β=+10º зменшується на 20 % від 

значення сили тяги при β=0º. При повороті кута до 

β=-5º сила тяги зменшується несуттєво – на 10,8 %. 

Отже, при повороті лопаті РК закапотованого  

гвинтовентилятора на від’ємний кут β=-5º сила тяги 

зменшується на 10,8…6,2 % при числах Маха 

М=0,5…0,7. При зміні кута установки на β=+5º сила 

тяги зменшується на 3,4…20,8 % при числах Маха 

М=0,5…0,7 відповідно. При збільшенні кута устано-

вки на β=+10º сила тяги зменшується на 20…42,6 % 

при числах Маха М=0,5…0,7 відповідно. 

Розглянемо, як змінюються ступінь підвищення 

тиску π та ККД при зміні кута установки лопаті РК 

закапотованого гвинтовентилятора (рис. 3, 4). 

 
Рис.3. Залежність ступеня підвищення  

тиску закапотованого гвинтовентилятора  

від числа Маха на вході 

 

Зміна кута установки лопаті призводить до зни-

ження ступеня підвищення тиску. Характер залежно-

стей схожий із характером зміни сили тяги (рис. 2).  

При числі Маха від 0,5…0,7 ступінь підвищення 

тиску зменшується на 2…1,5 % при повороті лопаті 

РК гвинтовентилятора на кут β=-5º, при зміні кута ус-

тановки лопаті на кут β=+5º та β=+10º ступінь підви-

щення тиску зменшується відповідно на 0,5…3,8 % 

та 3,3…7,7 % відповідно. 

Можна відмітити, що для числа Маха М=0,5 та  

М=0,6 при зміні кута установки лопаті РК закапото-

ваного гвинтовентилятора β=+5º та β=+10º ККД зро-

стає від 8,7..9,1 % до 1,8…3,4 %. Однак, при М=0,7 

ККД гвинтовентилятора із зазначеними кутами уста-

новки лопаті зменшується до 0,7…4,7 %. 

Закапотований гвинтовентилятор із кутом уста-

новки лопаті РК β=-5º має знижені значення ККД на 

13,6…14,5 % для всього розглянутого діапазону чи-

сел Маха. 

 

 
 

Рис.4. Залежність ККД закапотованого  

гвинтовентилятора від числа Маха на вході 

 

На рис. 5 показано отримані візуалізації вектор-

ної швидкості в меридіональному перерізі, які демон-

струють відмінність обтікання в закапотованому  гви-

нтовентиляторі при різних кутах встановлення лопаті 

РК.  

Можна відзначити, що при поле швидкостей за 

РК гвинтовентилятора зазнає змін при зміні кута ус-

тановки. Так, наприклад, при куті установки лопаті 

β=-5º за РК в по всій висоті лопаті швидкість потоку 

збільшується. При збільшенні кута установки лопаті 

β=+5º та β=+10º за РК по всій висоті лопаті швидкість 

зменшується. Це, в першу чергу, пов’язано із транс-

формацією трикутників швидкості на вході та виході 

із РК. 

В подальшому планується дослідження щодо 

режиму реверсу для закапотованого гвинтовентиля-

тора з поворотною лопаттю. 
 

Висновки 
 

Кут встановлення лопаті – один із важливих фа-

кторів, який впливає на ККД, ступінь підвищення ти-

ску, силу тяги та інші параметри та характеристики 

закапотованого гвинтовентилятора ТРДД з надвисо-

ким ступенем двоконтурності. Застосування поворо-

тного РК в гвинтовентиляторі дозволить покращити 

його характеристики в усьому діапазоні експлуата-

ційних режимів роботи. 

В польотних умовах на висоті 11км в діапазоні 

чисел Маха на вході М = 0,5…0,7 при повороті ло-

паті РК закапотованого гвинтовентилятора на від’єм-

ний кут β=-5º сила тяги зменшується на 6,2...10,8 %, 

при зміні кута установки доβ=+10º сила тяги зменшу-

ється на 3,4…42,6 %. 

Зміна кута установки лопаті РК закапотованого  

гвинтовентилятора призводить до зниження ступеня 

підвищення тиску. Характер залежностей схожий із 

характером зміни сили тяги. 
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Рис. 5. Векторне поле швидкості при обтіканні  

закапотованого гвинтовентилятора при М=0,7:  

а – кут установки лопаті β=0º; б - кут установки  

лопаті β=+5º; в – кут установки лопаті β=+10º;  

г – кут установки лопаті β=-5º 
 

ККД закапотованого гвинтовентилятора із пово-

ротною лопаттю зростає від 8,7..9,1 % до 1,8…3,4 % 

для числа Маха М=0,5 та М=0,6 при зміні кута уста-

новки лопаті РК на β=+5º та β=+10º. При повороті ло-

паті на кут β=-5º ККД знижується на 13,6…14,5 % 

для всього розглянутого діапазону чисел Маха. 

Отримані візуалізації обтікання у закапотова-

ному гвинтовентиляторі демонструють зміну харак-

теру обтікання при повороті лопаті закапотованого  

гвинтовентилятора. 
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EVALUATION OF THE CHARACTERIS TICS OF A DUCTED ROTARY  

PROPFAN IN FLIGHT CONDITIONS 

Dmytro Plakushchyi, Ihor Kravchenko 

The subject of this study was the operating mode of the ducted rotary propfan. The object of this research was a 

ducted propfan with rotating blades of the impeller of an ultra-high bypass ratio turbopropfan engine (m=20). The 

purpose of this work was to evaluate the influence of the blade installation angle on the characteristics of the ducted 

propfan of an ultra-high bypass ratio turbopropfan engine (m=20) under flight conditions. To achieve this purpose, 
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the following tasks were solved: modeling the flow in a ducted propfan at a height of H=11 km when changing the 

blade installation angle from +10 to -5º from the basic installation angle in the range of Mach numbers at the inlet  

from 0.5 to 0.7; calculate the efficiency, pressure ratio, and thrust force of the ducted propfan under the studied oper-

ating conditions. During the mathematical modeling of the flow in the ducted propfan, the resistance of the duct was 

not considered. The research was carried out using a numerical experiment method with ANSYS CFX. The geometric 

model of the ducted rotary propfan was built in the NX. The mesh model was made in the ICEM and  has a block 

structure. Results: The blade installation angle is one of the important factors affecting the efficiency, the pressure 

ratio, the thrust force, and other parameters and characteristics of the ducted propfan of an ultra -high bypass ratio 

turbopropfan engine. The use of a rotary impeller in a propfan improves the propfan characteristics over the entire 

range of operating modes. In flight conditions at an altitude of 11 km in the range of Mach numbers at the entrance 

M=0.5...0.7, when turning the blade of the impeller ducted propfan to a negative angle β=-5º, the thrust force decreased 

by 6.2...10.8 %, and by changing the installation angle to β=+10º, the trust force decreased by 3.4...42.6 %. Changing 

the blade installation angle of the impeller-ducted propfan led to a decrease in the pressure ratio. The nature of the 

dependence is similar to the nature of the changes in trust force. The efficiency of the ducted propfan with a rotary 

blade increased from 8.7...9.1 % to 1.8...3.4 % for Mach numbers M = 0.5 and M = 0.6 when changing the installation 

angle of the impeller blade to β=+5º and β=+10º. When the blade was rotated by an angle of β=-5º, the efficiency  

decreased by 13.6%–14.5% for the entire considered range of Mach numbers. The scientific novelty and practical 

significance of the results of the research consists in the fact that new data have been obtained on the study of the 

characteristics (efficiency, pressure ratio increase, thrust force) of the ducted propfan of an ultra -high bypass ratio 

turbopropfan engine (m=20) and a rotary impeller blade. The received recommendations regarding the characteristics 

of the ducted rotary propfan of an ultra-high bypass ratio turbopropfan engine are expedient for use in the creation of 

promising aviation engines. 

Keywords: turbopropfan engine; propfan; bypass ratio; rotary blade; ducted propfan; flow modeling; thrust; 

efficiency; pressure ratio. 
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