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ПРОЕКТИРОВАНИЕ ЭЛЕКТРИЧЕСКИХ АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

С КАПОТИРОВАННЫМ ВЕНТИЛЯТОРОМ 

Рассмотрена полностью электрическая силовая установка, состоящая из закапотированного вентилятора и элек-
тромотора, являющегося приводом вентилятора. Данная силовая установка предполагается к использованию на самоле-
тах региональной размерности со взлетной тягой не менее 73,5 кН. Проведены расчетные исследования с целью выявле-
ния наиболее экономичной степени повышения полного давления вентилятора πВ

* в рамках описанной задачи.  
На основе проектировочных расчетов по предварительно разработанной методике сформированы математиче-

ские модели двигателей с πВ
* равным 1,4; 1,5 и 1,6. Определено, что оптимальными по экономичности являются степе-

ни повышения полного давления вентилятора в диапазоне πВ
* = 1,3…1,4, но оптимум весьма пологий. Однако, сниже-

ние πВ
* приводит к увеличению диаметра вентилятора и, соответственно, росту массы двигателя, что в системе само-

лета скажется негативно. В итоге оптимальной πВ
* является πВ

* = 1,4. 
Показано, что при снижении πВ

* от 1,6 до 1,4 увеличивается требуемый диапазон возможного регулирования 
площади сопла в земных взлетных условиях для поддержания запасов газодинамической устойчивости вентилятора по 
причине расслаивания линий рабочих режимов на напорной характеристике вентилятора.  

Выявлено основное инженерное противоречие, связанное с необходимостью снижения πВ
* для достижения 

большей экономичности двигателя, приводящее к увеличению массы двигателя и усложнению системы регулирования 
площади на срезе сопла. Для окончательного выбора оптимального значения πВ

* требуется проведение оценки летно-
технических характеристик самолета с двигателями, имеющими πВ

* в диапазоне 1,4…1,6. 
Помимо наилучшей экономичности двигателя с πВ

* = 1,4, этот параметр позволяет достичь и наибольшей рас-
полагаемой взлетной тяги. Такое преимущество может решить вопрос, связанный с увеличением взлетной массы са-
молета из-за добавленных «тяжелых» гибридной или электрической составляющих (электродвигатели, электрокомму-
никации, аккумуляторные батареи и т.д.). 

Ключевые слова: электрический двигатель, авиационный двигатель, вентилятор, дроссельная характеристика, 
степень повышения полного давления, тяга, мощность, мотогондола, проектировочные расчеты, математические моде-
ли, регулируемое сопло, линии рабочих режимов. 
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ELECTRIC AVIATION ENGINES WITH DUCTED FAN DESIGN 

All-electric power plant with ducted fan and electric motor driving the fan are reviewed in the article. This power plant is 
considered to be used on regional aircraft with a take-off thrust level of 73.5 kN on each power plant. To identify the most effi-
cient fan total pressure ratio πВ

* calculation studies were carried. 
Based on design calculations, according to a previously developed methodology, mathematical models of engines with 

πВ
* equal to 1.4, 1.5 and 1.6 were formed. It has been determined that the optimal fan total pressure ratio increase are in the 

range 1,3…1.4, but the optimum is quite flat. 
It is shown that when πВ

* decreases from 1.6 to 1.4 the required range of possible regulation of nozzle area in take-off 
conditions increases to maintain gas-dynamic stability margins due to stratification of lines in operating modes on the pressure 
characteristic of the fan. 

The main engineering contradiction has been identified – πВ
* is needed to be reduced to achieve greater engine effi-

ciency. However, this decision leads to an increase in mass of engine and the installation of a complex system of nozzle regula-
tion. For the final choice of the most optimal value of πВ

*, it is necessary to evaluate the flight-technical characteristics of an 
aircraft with engines having πВ

* in the range of 1,4…1,6. 
In addition to the best efficiency of an engine, πВ

* = 1.4 allows to achieve the highest available thrust. Such advantage 
can solve the problem of increase of the take-off weight of the aircraft due to added «heavy» hybrid or electric components 
(electric motors, electrical communications, batteries, etc.). 

Keywords: electric motor, aviation engine, fan, throttle characteristic, pressure ratio, thrust, power, nacelle, design cal-
culations, mathematical models, adjustable nozzle, operating mode lines. 
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Введение 

Ведущие двигателестроительные и самолетостроительные фирмы, передовые научные 
центры ведут свои разработки в области электрификации самолетов и двигателей, целью кото-
рых является снижение выбросов вредных веществ в атмосферу в связи с необходимостью вы-
полнять требования государственных программ по декарбонизации [1, 2]. В числе таких разра-
боток «более электрические» авиационные двигатели, гибридно-электрические силовые уста-
новки различных схем и полностью электрические силовые установки и самолеты.  

В России исследованием гибридных авиационных двигателей активно занимаются Цен-
тральный институт авиационного моторостроения имени П.И. Баранова (ЦИАМ) [3–5], 
АО «ОДК-Климов» [6–8], специализирующийся на разработках электрических машин Уфим-
ский университет науки и технологий [9]. Однако исследования и разработки вышеприведен-
ных организаций нацелены на самолеты малой размерности и местной авиации. В то же время 
зарубежные компании и научные центры ведут разработки гибридно-электрических двигателей 
для самолетов размерности региональной и ближне-среднемагистральной [10, 11]. 

В настоящий момент переход к полностью электрической гражданской авиации невозможен, 
поскольку главной проблемой является отсутствие источников электрической энергии большой 
емкости [12], при этом по различным ориентировочным оценкам данный вопрос может не решить-
ся вплоть до 2040–2050 гг. Другой немаловажной проблемой является низкая удельная мощность 
электрических машин, в частности генераторов, стартер-генераторов и мотор-генераторов [12, 13]. 
Однако данная проблема выглядит менее острой, нежели малая энергоемкость аккумуляторных 
батарей, и ее постепенно удается решать как в России, так и в зарубежных странах [14]. 

Последние исследования показали, что гибридные последовательные силовые установки 
с электрическими движителями, мощность для которых вырабатывается газотурбинной уста-
новкой, могут являться перспективным вариантом для решения всех указанных выше проблем. 

Настоящее исследование нацелено на разработку электрических авиационных двигателей 
именно для такой схемы. Еще одной задачей данного исследования является выявление про-
блемных вопросов проектирования подобного рода двигателей с целью формирования опере-
жающего задела.  

До сих пор электродвигатели большой размерности и соответствующая им силовая элек-
троника не использовались в авиации, не считая малоразмерных самолетов для нескольких пас-
сажиров [15]. В связи с этим указанная задача является актуальной и требует проведения пред-
варительных расчетных проектировочных исследований. 

Методика проектирования электрических авиационных двигателей 
с капотированным вентилятором 

Объекты исследования 

Объектами исследования настоящей работы являются авиационные двигатели с капоти-
рованными вентиляторами с различной степенью повышения полного давления (πВ

* = 1,4…1,6), 
спроектированные на равную эффективную тягу 13,4 кН (Н = 11 км, М = 0,78).  

Данный уровень тяги для всех рассматриваемых двигателей обосновывается тем, что 
проведенные ранее исследования в области гибридизации гражданской авиации показали необ-
ходимость рассматривать самолеты не более региональной размерности (типа SSJ100) [16, 17]. 
В связи с этим тяга 13,4 кН обусловлена тем, что традиционный турбореактивный двухконтур-
ный двигатель (ТРДД) размерности 8 тс (для гражданского самолета типа SSJ100) имеет в 
крейсерском полете идеальную тягу 1450 кгс и примерно 1370 кгс эффективную тягу (с выче-
том сопротивления мотогондолы). 

Проектировочные расчеты и математические модели сформированы на равную эффектив-
ную тяга 1370 кгс и для оценки влияния сопротивления мотогондолы на оптимумы по параметрам 
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на идеальную тягу 1450 кгс. Вентиляторы всех вариантов двигателей имеют один уровень полит-
ропического коэффициента полезного действия (КПД) вентилятора для всех степеней повышения 
полного давления, который составляет 0,93 и является достижимым в настоящий момент. 

В рассматриваемой схеме вентилятор приводится во вращение за счет электродвигателя, 
один из вариантов схемы такого двигателя представлен на рис. 1 (на рисунке с подпорными 
ступенями, далее в исследовании рассматривается двигатель без подпорных ступеней). 
 

 

Рис. 1. Двухконтурный авиационный двигатель с капотированным вентилятором 
с приводом от электродвигателя 

Источник питания электродвигателя в данной работе не рассматривается, поскольку це-
лью исследования является определение оптимальной конфигурации движителя (системы ка-
потированный вентилятор – электродвигатель) и выявление проблемных вопросов данной 
связки функциональных узлов. 

Оценка энерго-массовых характеристик электрической составляющей силовой установки – 
источников электрической энергии (аккумуляторов или вспомогательных энергетических уста-
новок) и электрокоммуникаций – представляет большой интерес. Но включает в себя решение 
большого количества отдельных от поставленных в настоящей работе задач: выбора схемы си-
ловой установки (гибридная распределенная, полностью электрическая и т.д.), ее назначения, 
режимов работы, а также продолжительности полетного цикла, и, по мнению авторов, является 
вопросом отдельного исследования. 

Всего в настоящем исследовании проведена оценка следующих четырех зависимостей:  
1. Влияние сопротивления мотогондолы на выбор степени повышения полного давления 

вентилятора и, соответственно, диаметра вентилятора при заданной тяге. 
2. Влияние степени повышения полного давления вентилятора на диаметр вентилятора и 

мотогондолы и, соответственно, на массу двигателя. 
3. Влияние степени повышения полного давления вентилятора на характеристику венти-

лятора при дросселировании двигателя. 
4. Определение требуемого диапазона регулирования сопла с целью поддержания прием-

лемых запасов газодинамической устойчивости вентилятора. 
На данном этапе настоящего исследования необходимость применения редуктора для 

привода вентилятора от электродвигателя не оценивалась. Этот вопрос будет решен после оп-
ределения конечного облика и технических характеристик электродвигателя. 

Математические модели, принятые допущения и ограничения 

Первичные проектировочные расчеты выполнены при использовании разработанной ме-
тодики для расчета электрического авиационного двигателя с капотированным вентилятором.  

Методика позволяет рассчитывать как одноконтурные, так и двухконтурные авиацион-
ные двигатели, учитывать съем тепла с электромотора посредством теплообменника и передачи 



А.О. Шевелев, Н.А. Саженков 

 

50 

тепла потоку воздуха, а также оптимизировать КПД вентилятора по окружной скорости с ис-
пользованием эмпирических зависимостей. 

Математические модели двигателей созданы на основе исходных данных проектировоч-
ных расчетов в программном комплексе ThermoGTE. В основе программы лежит решение сис-
темы нелинейных алгебраических уравнений [18]. Взаимосвязь элементов двигателя (компрес-
сора, турбины, камеры сгорания, воздухозаборника, сопла и т.д.), количество уравнений и их 
вид зависят от выбранной схемы двигателя (ТРД, ТРДД, ТРДДФ ТВаД и другие, в нашем слу-
чае капотированный вентилятор с приводом от электродвигателя). Уравнения балансов в об-
щем виде для рассматриваемой схемы авиационного двигателя (капотированного вентилятора с 
приводом от электродвигателя) выглядит следующим образом: 
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где ( )*
Вент Вент Вент,  G f n= π  – расход через вентилятор; *

Вентπ  – степень повышения полного давле-

ния вентилятора; Вентn  – частота вращения ротора вентилятора; m – коэффициент рода газа; СоплаF  – 

площадь среза сопла; ( ) ( )Сопла
,q f kλ = λ  – газодинамическая функция, приведенная плотность 

потока; ( )* * * *
Сопла Вент Вх Кан, ,p f= π σ σ  – полное давления воздуха за соплом; *

Вхσ  – потери полного 

давления на входе в воздухозаборник; *
Канσ  – потери полного давления в канале за вентилятором; 

( )* *
Сопла ВентπТ f=  – полная температура воздуха за соплом; ( )* *

Вент Вент Ад, , ,РL f С k= π η  – работа 

вентилятора; *
Адη  – адиабатический КПД вентилятора; ,РС k  – теплоемкость и показатель адиаба-

ты; мехη  – механический КПД ротора; ЭДN  – мощность электродвигателя; Вентn  – частота враще-

ния вентилятора; ЭДn  – частота вращения электродвигателя. 

Независимые переменные описывают положение рабочих точек на характеристиках эле-
ментов, а правые части определяются алгоритмически, исходя из физических условий совмест-
ной работы элементов двигателя.  

Для решения системы уравнений используется модифицированная процедура Ньютона в 
комбинации с симплекс-методом поиска решения систем уравнения [18].  

При построении расчетной модели приняты следующие допущения: 
1. Принята феноменологическая модель зависимости адиабатического КПД вентилятора 

от окружной скорости потока и степени повышения полного давления в вентиляторе.  
2. Для определения сопротивления мотогондол различных двигателей, в выбранном клас-

се тяги и диапазоне размерностей принято одно для всех вариантов значение коэффициента 
лобового сопротивления мотогондолы СХ = 0,04. 

3. Поддерживается постоянным значение относительной толщины мотогондолы – отно-
шение диаметра мотогондолы к диаметру вентилятора. 

4. Для всех расчетов в первом приближении принято постоянное значение КПД электро-
двигателя 0,95. Для определения изменения КПД электродвигателя на различных режимах тре-
буется его детальное проектирование, что на данном этапе исследований не проведено. 

5. Модели узлов и процессов 1-d аналитические. 



Проектирование электрических авиационных двигателей с капотированным вентилятором 

51 

Анализ результатов расчетного моделирования  

Предварительные проектировочные расчеты 

Произведены предварительные проектировочные расчеты авиационных двигателей с ка-
потированным вентилятором с приводом от электродвигателя на равную идеальную тягу 1450 кгс 
и эффективную тягу 1370 кгс при степенях повышения полного давления вентилятора 1,1…1,9 
при высоте полета Н = 11887 м и числе Маха полета М = 0,78. 

Как описано выше, при различных степенях повышения полного давления вентилятор 
имеет различные адиабатические КПД. Также по мере увеличения степени повышения полного 
давления уменьшается расход воздуха через вентилятор и, соответственно, диаметр вентилято-
ра и двигателя в целом. В связи с этим при расчете на равную эффективную тягу при движении 
от большей к меньшей степени повышения полного давления вентилятора увеличивается диа-
метр вентилятора и, соответственно, мотогондолы. В результате для сохранения эффективной 
тяги значительно увеличивается сопротивление (рис. 2) и, как результат, идеальная тяга при 
степенях повышения полного давления 1,1…1,2, что вызывает значительное увеличение мощ-
ности электродвигателя (рис. 3). 
 

 

Рис. 2. Изменение сопротивления мотогондолы в зависимости 
от степени повышения полного давления вентилятора 

 

Рис. 3. Зависимость потребной мощности электродвигателя 
от степени повышения полного давления вентилятора 

Из рис. 3 также видно, что как при расчете на равную идеальную тягу, так и при расчете 
на равную эффективную тягу образуется оптимум по степени повышения полного давления, 
причем оптимум при расчете на равную эффективную тягу образуется при больших степенях 
повышения полного давления (π*

В опт  ̴1, 3…1,5) в отличие от расчета на равную идеальную тягу 
(π*

В опт  ̴1, 2), что вызвано значительным ростом сопротивления мотогондолы. Точка пересечения 
линий на рис. 3 показывает, что при степени повышения полного давления                                               ̴1,8 мощность оди-
наковая в обоих расчетах, так как базовый двигатель для регионального самолета с данной сте-
пенью повышения полного давления имеет данные тяги (эффективную 1370 кгс и идеальную 
1450 кгс), и относительно данной точки проведено моделирование вентилятора при остальных 
степенях повышения полного давления. 

На рис. 4 представлена зависимость отношения мощности электродвигателя (ЭД) к тяге 
от степени повышения полного давления, на данном рисунке также наблюдается оптимум по 
степени повышения полного давления, (π*

В опт  ̴1, 3…1,5). 
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Рис. 4. Зависимость отношения тяги к мощности электродвигателя 
в зависимости от степени повышения полного давления вентилятора 

По результатам проведенных проектировочных расчетов определено, что оптимальной сте-
пенью повышения полного давления вентилятора с точки зрения потребления наименьшей мощно-
сти в обозначенных условиях расчета является π*

В   ̴1, 4. Дальнейшее снижение степени повышения 
полного давления нецелесообразно, поскольку значительно увеличиваются габаритно-массовые 
характеристики двигателя и затраты энергии на привод вентилятора. Для определения дальнейших 
проблем и проведения оптимизации необходимо создание математических моделей для двигателей 
со степенью повышения полного давления не менее 1,4. Несмотря на пологий оптимум, дальней-
шее снижении π*

В не рассматривается, поскольку увеличивается диаметр и, соответственно, масса 
силовой установки, что негативно скажется на энергопотребление в системе самолета. 

Оценка характеристик эффективности двигателей, 
разработанных по результатам проектировочных расчетов  

Оценка напорных характеристик вентилятора 

С целью оценки поведения двигателя на различных режимах его работы, определения 
энергетической эффективности при его дросселировании, выявления проблемных вопросов при 
проектировании подобного рода машин первоначально построена математическая модель для 
двигателя со степенью повышения полного давления вентилятора 1,4, поскольку, как определено 
ранее, данное значение является оптимальным с точки зрения энергетической эффективности. 
 

 
Рис. 5. Характеристика вентилятора с расчетной степенью повышения полного давления 1,4 

При расчете дроссельных характеристик электрического авиационного двигателя (АД) с 
π*

В = 1,4 в земных и высотных условиях определено, что при столь низкой степени повышения 
полного давления вентилятора наблюдается значительное расслоение линий рабочих режимов – 
земной и высотной (рис. 5, сплошные линии). В результате не обеспечиваются приемлемые запа-
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сы газодинамической устойчивости – земная линия от начальной до конечной точки дроссельной 
характеристики близка к верхней границе газодинамической устойчивости. Такая малая степень 
повышения полного давления требует в двигателях применения регулируемого сопла, что явля-
ется актуальной проблемой современного двигателестроения и активно исследуется [19], однако 
регулируемое сопло еще не реализовано ни на одном двигателе гражданской авиации. 
 

 
Рис. 6. Характеристика вентилятора с расчетной степенью повышения полного давления 1,5 

В связи с необеспечением приемлемых запасов газодинамической устойчивости при малых 
степенях повышения полного давления в вентиляторе рассмотрен диапазон π*

В = 1,4…1,6 с под-
бором требуемой площади сопла в земных условиях. В расчетной точке необходимо обеспечи-
вать запасы газодинамической устойчивости порядка 12…14 % (и более при дросселировании), 
соответственно, у проектируемых двигателей требуемая площадь в земных условиях полета под-
бирается, исходя из обеспечения данной величины запасов газодинамической устойчивости. 
 

 
Рис. 7. Характеристика вентилятора с расчетной степенью повышения полного давления 1,6 

По результатам составления математических моделей и расчета дроссельных характери-
стик двигателей с расчетными степенями повышения полного давления π*

В = 1,4 (см. рис. 5), 
π*

В = 1,5 (рис. 6) и π*
В = 1,6 (рис. 7) определено, что требуемое изменение площади сопла (па-
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раметра μ·FC – произведение физической площади на коэффициент расхода сопла) в земных 
условиях относительно базовой площади составляет +10, +5 и +3 % соответственно, что явля-
ется вполне возможными значениями для реализации. Так, например, у PW1400G требуемое 
изменение площади сопла составляет порядка ~8 %. Здесь и далее указано изменение парамет-
ра μ·FC, поскольку при малых степенях расширения в сопле (в земных условиях и высотных 
условиях при дросселировании) значительное влияние на физическую площадь оказывает па-
раметр μ сопла, который, в свою очередь, зависит от типа сопла и может варьироваться при ма-
лых π*

С = 1,0…1,5 в пределах μ = 0,90…0,97. 

Оценка энергетической эффективности 
электрических авиационных двигателей 

С целью оценки экономических характеристик спроектированных электрических авиаци-
онных двигателей построены графики зависимости отношения мощности электродвигателя к 
тяге от тяги двигателя (рис. 8), что, по сути, является аналогией зависимости удельного расхода 
топлива от тяги для ТРДД.  
 

 

Рис. 8. Эффективность электрического АД при дросселировании (Н = 11 км, М = 0,78) 

Для региональных самолетов типа SSJ100 крейсерский полет происходит при тягах 
~1000…1700 кгс (Н = 11 км и М = 0,78), а набор осуществляется при тягах 1700…1900 кгс 
(Н = 11 км и М = 0,78). Как видно из рис. 8 и таблицы, для указанных диапазонов тяг наилуч-
шим вариантом (наиболее экономичным) является двигатель со степенью повышения полного 
давления вентилятора π*

В = 1,4, однако требующий наибольшего регулирования сопла. 
Для рассмотренных степеней повышения полного давления вентилятора расчетная точка 

на характеристике вентилятора в земных условиях смещается ниже по характеристике по мере 
снижения степени повышения полного давления (проектируется двигатель в высотных услови-
ях). В результате увеличивается запас по частоте вращения, расходу, степени повышения пол-
ного давления и, соответственно, по тяге – в результате появляется возможность реализовать 
большую взлетную тягу (тягу располагаемую). 

Как видно из таблицы, располагаемая тяга увеличивается по мере уменьшения степени 
повышения полного давления, однако в значительной степени увеличивается требуемая мощ-
ность электромотора, поскольку требуемая мощность напрямую зависит от работы вентилятора 
и расхода через вентилятор. Также требуемая мощность дополнительно увеличивается по-
скольку, как известно, на краю характеристики происходит «обвал» по адиабатическому КПД 
вентилятора. 
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Характеристики спроектированных двигателей на основных режимах работы 

Параметр Вариант 1 Вариант 2 Вариант 3 

Расчетная π*
В 1,4 1,5 1,6 

Диаметр вентилятора, мм 1887 1715 1591 

Режим набора (Н = 11 км, М = 0,78) 

Тяга, кгс 1800 1800 1800 
Мощность ЭД, кВт 5866 6045 6242 

NЭД/R, кВт/кгс 
3,23 

– 
3,36 

+4,0 % 
3,47 

+7,4 % 

Крейсерский режим (Н = 11 км, М = 0,78) 

Тяга, кгс 1600 1600 1600 
Мощность ЭД, кВт 5134 5251 5395 

NЭД/R, кВт/кгс 
3,21 

– 
3,28 

+2,3 % 
3,37 

+5,1 % 

Взлетный режим (Н = 0, М = 0) 

Тяга требуемая1), кгс 7500 7500 7500 
Мощность ЭД, кВт 8331 9489 10556 

NЭД/R1), кВт/кгс 
1,11 

– 
1,27 

+13,9 % 
1,41 

+27 % 

Тяга располагаемая2), кгс 
14000 

– 
12800 
–8,6 % 

12000 
–14,3 % 

Мощность ЭД, кВт 22024 22040 22747 
NЭД/R2), кВт/кгс 1,57 1,72 1,90 
Δμ·FC

3), % +10 % +5 % +3 % 
 

Примечание: 1) – тяга примерная, требуемая для самолета типа SSJ100 с расчетной взлетной массой; 
2) – тяга, которую возможно получить в соответствии с характеристикой вентилятора без отборов воздуха 
и мощности, с учетом σ*

вх; 
3) – в земных условиях (Н = 0, М = 0). 

 

В дальнейших работах при рассмотрении такого рода авиационных двигателей необхо-
димо учитывать возможность увеличения мощности электродвигателя, что может позволить 
увеличить взлетную тяговооруженность, например, при возросшей из-за аккумуляторных бата-
рей взлетной массе. 

Заключение 

1. Определен оптимум по степени повышения полного давления вентилятора (с учетом 
внешнего сопротивления), обеспечивающий наилучшую экономичность для электрических 
авиационных двигателей с капотированным вентилятором, который составляет π*

В опт  ̴1,4, оп-
тимум весьма пологий.  

2. Наиболее экономичный вариант со степенью повышения полного давления вентилято-
ра π*

В = 1,4 требует обязательной регулировки сопла в сторону увеличения площади в земных 
условиях Δμ·FC до +10 %. 

3. Необходимо учитывать потребность изменения площади сопла при проектировании, 
что вызывает изменение габаритов и массы двигателя. 

4. Выявлено инженерное противоречие при проектировании электрических авиационных 
двигателей – при снижении степени повышения полного давления вентилятора увеличивается 
диаметр и, соответственно, масса вентилятора, но снижается потребная мощность и, соответст-
венно, масса электродвигателя. 

5. Для проведения более детальной оценки необходимо проектирование электродвигате-
лей с целью определения массы, изменения КПД и возможной выдаваемой мощности на всех 
режимах его работы.  
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