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Как показывают современные тенденции развития 
авиационных двигателей, использование турбовинто-
вых двигателей и двигателей с открытым ротором (Open 
Rotor), для определенного диапазона высот и скоростей 
позволит получить большую топливную эффективность 
по сравнению с ТРДД [1]. Для проектирования различ-
ных компонентов таких двигателей все чаще использу-
ются вычислительные методы.

Расчет основных параметров входного устройства – 
необходимый и весьма ответственный этап проектиро-
вания силовой установки летательного аппарата. Такие 
проектировочные расчеты выполняют многократно: 
варьируют режим полета, ряд проектных параметров 
(включая компоновку силовой установки) – в целях 
отыскания наиболее эффективного варианта, при уточ-
нении исходных данных по мере развития проекта и 
выполнения дополнительных экспериментальных ис-
следований. Кроме того, анализируется работа входно-
го устройства на различных режимах полета, при раз-
личных углах атаки и возможных углах скоса потока, а 
также в аварийных и нештатных ситуациях. Особенно 
многочисленны итерации на этапе эскизного проекти-
рования. Поэтому разработка достаточно простого и 
быстро осуществимого при ограниченных исходных 
данных метода такого расчета, позволяющего сократить 
затраты времени и материальных ресурсов на выполне-
ние эскизного проектирования входного устройства бу-
дущей силовой установки, – весьма актуальная задача.

Применяемый в данном исследовании программный 
продукт ANSYS CFX [2] –профессиональный аналити-
ческий программный комплекс, предназначенный для 
решения широкого спектра задач вычислительной газо- 
и гидродинамики. ANSYS CFX позволяет детально из-
учить газодинамические процессы, которые происходят 
в дозвуковом входном устройстве. В статье рассматри-
вается методика расчета характеристик ВУ при помощи 
программного продукта ANSYS 17.1 CFX. Методика 
включает в себя: математическую постановку, реша-
емую систему уравнений, решатель (метод решения, 
схема и т. д.), тип расчетной сетки, рекомендации к раз-
меру расчетной сетки (количество ячеек), граничные и 
начальные условия, обработку получаемых данных.

Для оценки точности выбранного инструмента ис-
пользовались данные летных испытаний воздушного 
судна с силовой установкой с винтовентиляторным дви-
гателем [3]. В ходе исследований получены интеграль-
ные и распределенные аэродинамические характеристи-
ки ВУ силовой установки.

Целью работы является разработка методики расчё-
та аэродинамических характеристик ВУ и ее практиче-
ское применение для совершенствования ВУ.

Постановка задачи вычислительного экспери-
мента. Для построения математической модели исполь-
зуется модель восьми- и шестилопастного соосного воз-
душного винта (ВВ) (рис. 1), в которой имеются основ-
ные части ВВ такие, как лопасть, обтекатель вала и ме-
ханизм поворота лопастей. Использование современных 
вычислительных инструментов позволяет максимально 
подробно учитывать геометрию рассматриваемого 
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объекта. Методы, которые основаны на вихревой тео-
рии [4, 5], в основном используют лишь упрощенную 
геометрию нескольких сечений лопасти. Это сильно 
упрощает вычислительный процесс и уменьшает время 
расчета. В расчете используются профили сечений ло-
пастей винта двигателя прототипа.

Исследование проводится на расчетном режиме по-
лета при скорости набегающего потока 470 км/час и ча-
стоте вращения винтовентилятора 850 об/мин.

В результате расчета получены основные параметры 
потока и характеристики ВУ: полное давление на входе 
в двигатель , коэффициент восстановления полного 
давления , которые сравниваются с аналогичными 
экспериментальными данными.

Расчётная область представляет собой цилиндр, со-
стоящий из вращающихся (1,3 размаха) и стационарной 
(4 размаха) частей (рис. 2).

Математическая модель. Расчёт проводится с ис-
пользованием гибридной сетки (структурированная, не-
структурированная редкая, неструктурированная под-
робная). Расчётная сетка состоит из 2-х подобластей: 
вращающейся и стационарной. Из опыта расчётов из-
вестно [6], что при одинаковом количестве ячеек струк-
турированная сетка даёт более точные результаты, чем 
неструктурированная. Однако построение структури-
рованной сетки занимает значительно больше времени. 
Для данной модели создание структурированной сетки 
занимает 1 неделю, неструктурированной – 1,5…2 дня. 

Поэтому для экономии времени использовалась гибрид-
ная сетка.

Структурированная расчётная сетка имеет тип 𝑂 по 
всей длине проточной части ВУ (рис. 3). Стационарная 
часть расчётной области состоит из блоков на 2 млн. 
ячеек. Вращающаяся часть (рис. 4) также состоит из 
блоков на 1,5 млн. ячеек. Размер первой ячейки у по-
верхности – .

При построении неструктурированной расчетной 
сетки на поверхностях с граничным условием «прили-
пание» строятся призматические слои (структурирован-
ные слои) для лучшего описания пограничных слоев. 
Количество призматических слоев 15. Размер первой 
ячейки задается .

Граничные условия, использованные в математиче-
ской модели, приведены в табл. 1. 

Для согласования вращающейся и невращающей-
ся областей используется условие «Frozen Rotor». Это 
граничное условие может применяться только в стаци-
онарной постановке, т. е. когда расчётные сетки непод-
вижны [2]. В процессе расчета происходит осреднение 
параметров, если скорость потока велика по сравнению 
со скоростью движения расчётной сетки. Граничное 
условие периодичности («Rotational Periodicity») в ка-
нале ВУ служит для расчета сектора цилиндрической 
области, причём давление при переходе границы оста-
ётся неизменным. На стенке ставится условие «непро-
текания» («Free slip wall»), т. е. составляющая скорости, 
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Рис. 4. Сетка конечных элементов лопастей
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перпендикулярная стенке, равна нулю. Также на стен-
ке может ставиться условие «прилипания» («No slip 
wall»), при котором учитывается вязкость и трение на 
стенке.Граничное условие на входе в расчётную область 
(«Inlet») определяется путём задания скорости, нор-
мальной к поверхности («Normal Speed»). На выходе из 
расчётной области («Outlet») задаётся расход рабочего 
тела («Mass Flow Rate»).

Расчёты проводятся с использованием модели турбу-
лентности SST [7, 8]. В начальных расчётах с помощью 
программного продукта ANSYS CFX параметр интен-
сивности турбулентности взят по умолчанию (𝐼 = 5%) [6].

Рабочее тело – вязкий сжимаемый воздух. 
В качестве критерия сходимости принимается усло-

вие достижения максимальными невязками параметров 
течения значений ниже 10–5, либо отсутствие больших 
осцилляций в значениях выходных параметров.

 
. 5.        
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Анализ результатов расчётов. В результате иссле-
дований получены следующие аэродинамические ха-
рактеристики дозвукового ВУ:

коэффициент восстановления полного давления 
, равный отношению полного давления 

на входе в двигатель  к полному давлению в невоз-
мущенном потоке ;

коэффициент потерь полного давления ;
коэффициент гидравлического сопротивления 

, равный отношению осредненных по-
терь полного давления  к скоростному напору на 
входе в двигатель ;

параметры окружной  и радиальной  неодно-
родности полей полного давления на входе в двигатель;

параметр общей неоднородности потока , 
включающий пульсации полного давления .
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Результаты расчета с использованием данной моде-
ли ВУ представлены в виде визуализации параметров 
течения (полного давления и скорости), а также значе-
ний основных аэродинамических характеристик ВУ.

На рис. 5 показана визуализация распределения пол-
ного давления на входе в двигатель. На рисунке видно 
наличие отрывной зоны вблизи корневой части силовых 
стоек. Данное явление может быть вызвано предвари-
тельной закруткой потока на входе ВУ, которая, в свою 
очередь, обусловлена влиянием винтов. 

На рис. 6 показана визуализация распределение ско-
рости потока на входе ВУ и двигателя.

На рис. 7 и 8 показана визуализация распределение 
скорости потока вдоль проточной части ВУ. Вблизи но-
ска обечайки происходит торможение потока, разделе-
ние и увеличение скорости и при переходе к осесимме-
тричной (внутренней) части.

Используя результаты расчета течения на входе 
в двигатель, получаем с использованием методики 
[9] среднеинтегральные значения полного давления, 

скорости, коэффициент восстановления полного давле-
ния и коэффициент радиальной неоднородности полно-
го давления в секторах через 22,5° (табл. 2).

Результаты расчета сравнивались с эксперименталь-
ными данными [3] (табл. 3).

Из анализа данных табл. 2 и 3 можно сделать следу-
ющие выводы:

 1. Расчетное значение коэффициента восстановле-
ния полного давления (σр = 0,9601) отличается от коэф-
фициента восстановления полного давления, получен-
ного в результате эксперимента (σср = 0,9940), на 3,41%.

2. Расчетное значение коэффициента радиальной не-
однородности полного давления (  = 0,0418) отлича-
ется от коэффициента радиальной неоднородности пол-
ного давления, полученного в результате эксперимента 
(  = 0,0448), на 6,59%.

Таким образом, можно сделать вывод о возможности 
применения разработанного метода аэродинамического 
расчёта течения в дозвуковом входном устройстве коль-
цевого типа силовой установки с винтовентиляторным 
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двигателем и для получения его аэродинамических харак-
теристик. Приведенные результаты расчетов и их срав-
нение с данными экспериментального исследования ВУ 
свидетельствуют о том, что метод позволяет предсказать 
параметры течения в канале с достаточной точностью.
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 , ° ,  , /    
1 0 56 106,7794 105,6618 0,9129 0,0482 
2 22,5 59 07,6263 152,1202 0,9613 0,0143 
3 45 56 079,1007 106,1013 0,9125 0,0486 

4 67.5 59 074,6793 152,4046 0,9613 0,0145 

5 90 56 113,5834 105,8714 0,9131 0,0481 

6 112.5 59 085,9475 152,2847 0,9614 0,0144 

7 135 56 166,1177 106,4307 0,9139 0,0472 

8 157.5 59 095,8982 152,1632 0,9616 0,0138 

9 180 56 170,2449 106,0856 0,9141 0,0470 

10 202.5 59 006,0196 152,2189 0,9603 0,0143 

11 225 56 117,4795 106,0586 0,9132 0,0479 

12 247.5 59 059,3955 152,3192 0,9611 0,0142 

13 270 56 292,8794 105,9145 0,9161 0,0449 

14 292.5 59 104,4179 152,3734 0,9619 0,0144 

15 315 56 151,7337 106,4579 0,9138 0,0473 

16 337.5 59 049,3476 152,3132 0,9611 0,0137 

17 360 56 106,7794 105,6618 0,9129 0,0482 

 
      [3] ( . 3). 
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,      V , 
/  P *, / 2 T *, 

°  ,° *
Σπ   

 , 
/ 2 , / 2 

3975,73 0,394 379,74 0,7018 –0,5 96 20,87 13,8765 0,6873 

  ,  0,0448 

   , 0,9945 

Таблица 2


