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МЕТОД РАСЧЁТА АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК  
РОТОРНОГО ВИНТА  

  
Разработан метод расчета аэродинамических характеристик роторного винта, основанный на ком-
бинации метода дискретных вихрей с методом плоских сечений. С помощью итерационной процедуры, 
использующей простейшую вихревую схему, определяется местный угол атаки сечения лопасти. Далее 
по известным аэродинамическим характеристикам профиля вычисляются элементарные силы, дей-
ствующие в сечении лопасти. Процесс итерации повторяется до сходимости по невязке, определяе-
мой разницей между циркуляциями скорости в каждом сечении.  Приведены результаты расчетов по-
ляры четырёхлопастного роторного винта на режиме висения. 
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Введение 
 

Несущий винт (НВ) вертолёта имеет сущест-
венные ограничения по скорости полёта, связанные 
с особенностями обтекания наступающей лопасти, 
на которой скорость её обтекания с увеличением 
скорости полёта приближается к околозвуковой, и 
отступающей лопасти, на которой на больших ско-
ростях полёта возникает срыв потока. Маховое дви-
жение лопастей приводит к колебанию воздушного 
потока, обтекающего лопасть и созданию шума. 
Желание увеличить ометаемую площадь винта тре-
бует увеличения длины лопасти. Чем она длинней, 
тем больший её прогиб и значительнее негативное 
влияние ветра. Это обстоятельство делает вертолёт 
непригодным в районах с сильным ветром. Как пра-
вило, НВ располагается над корпусом или крылом. 
Обтекание их потоком от винта создаёт большое 
сопротивление и тем самым теряется значительная 
часть тяги НВ. Все указанные недостатки НВ отсут-
ствуют у роторного винта. 

 
Постановка задачи 

  
Роторный винт позволяет достичь больших 

скоростей полета по сравнению с НВ, однако лопа-
сти роторного винта работают в более сложных ус-
ловиях обтекания. На этапах концептуального про-
ектирования для исследования аэродинамики ро-
торного винта целесообразно использовать расчет-
ные методы, позволяющие провести параметриче-
ские исследования аэродинамических характеристик 
роторного винта с меньшими, по сравнению с экс-

периментальными методами, временными и матери-
альными затратами.  

Анализ литературных источников показывает, 
что в настоящее время отсутствует метод расчета 
аэродинамических характеристик роторного винта. 
Широко используемые в практике аэродинамиче-
ских исследований воздушных и несущих винтов 
расчетные методы [1-7] требуют существенных из-
менений для применения их в задачах исследования 
аэродинамических характеристик роторного винта. 

Целью данной  работы является разработка ме-
тода расчёта аэродинамических характеристик ро-
торного винта для задач исследования концептуаль-
ной модели летательного аппарата вертикального 
взлета и посадки с роторным винтом. 

 
Основной материал 

 
Роторный винт представляет собой совокуп-

ность прямоугольных лопастей вращающихся отно-
сительно вала ОрХр с угловой скоростью ω (рис.1). 
Лопасти управляются, то есть в зависимости от ази-
мутального положения лопасти  меняется угол её 
установки  (рис. 1).  

Составляющие вектора скорости набегающего 
воздушного потока на лопасть роторного винта в 
системе координат 0XYZ, связанной с лопастью, 
равны (рис.1): 

 
xV R V sin cos ,      

y 1V V sin cos cos V sin sin ,          

zV V cos cos ,    
 

 В. Г. Лебедь, С. А. Калкаманов, С. И. Пчельников 
 



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2016, № 5 (132) 30 

 

 
Рис. 1. Системы координат у роторного винта 

 
где υ – индуктивная скорость; 

V  – скорость набегающего потока; 
R – радиус окружности, по которой движется на-

чало системы координат ОXYZ; 
1 – угол атаки роторного винта; 
 – угол скольжения роторного винта. 

Угол атаки сечения лопасти равен  
 

,    
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Сила тяги, направленная по оси ОрYр, и крутя-
щий момент роторного винта равны: 
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где 
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d


  
  – сила тяги лопасти; 

L

0

dQQ d
d  
   – сила сопротивления вращению 

лопасти; 
L – длина лопасти; 

Kz – количество лопастей; 

а 1 а 1cos sin        – нормальная сила на 
лопасти винта от её продольного обтекания; 

а 1 а 1cos sin       – продольная сила на 
лопасти от её продольного обтекания. 

Сила тяги dT и сила сопротивления dQ в сече-
нии лопасти, направленные по осям 0Y и 0Х 
(рис. 1), равны: 

 
 асеч а сечd d cos cos d sin ,          

асеч асечdQ d cos d sin ,        
 

где yх

с с

VV
cos ;sin ;

V V
      

асеч с сd V dz    – подъемная сила элемента ло-
пасти; 

2
c

асеч i с xa
V

d dz C bdz
2


     – сила сопротив-

ления лопасти, состоящая из индуктивного и про-
фильного составляющих сопротивления; 

2 2
с i с x yГ , , V V V    – соответственно, цирку-

ляция скорости, индуктивная скорость и суммарная 
скорость в сечении лопасти. 

В каждом азимутальном положении лопасти 
распределение напряженности по её размаху опре-
деляется в соответствии с работой [7] решением 
итерационным методом системы уравнений, со-
стоящей из выражения коэффициента подъёмной 
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силы профиля yaiС  f(геометрия профиля, i,Vci), 

формулы Н.Е. Жуковского ci ya сiГ 0,5С V b и вы-

ражения для индуктивной скорости υci в каждом i-м 
сечении лопасти. 

Процесс итераций продолжается до достиже-
ния необходимой точности: 

 
І І

сi сi
i 1 i 1m 1 m

Г Г ,
 

 

   
       
   
   
   

 
где   – заданная погрешность; 

m – число итераций. 
Для определения индуктивных скоростей и на-

пряженности свободных и присоединенных вихрей 
по размаху лопасти винта,  лопасть моделируется 
простой вихревой схемой (рис. 2). На средней линии 
лопасти располагаются присоединенные вихри с 
напряженностью Гі (і = 1…ІΛ),  примыкающие непо-
средственно к задней кромке рассматриваемой ло-
пасти и сошедшие с нее за время поворота лопасти 
по азимуту на некоторый небольшой угол . 

 

 
 

Рис. 2. Расположение вихрей на лопастях винта 
 
Такие вихри называются примыкающими (к 

задней кромке профиля), а вызываемые ими индук-
тивные скорости – собственными. Все остальные 
свободные вихри называются отдаленными, а вызы-
ваемые ими скорости – внешними индуктивными 
скоростями. 

Собственные индуктивные скорости в центре 
і – го сечения определяются от вихревой системы 
лопастей (рис.2): 

 
кI J

сi ij i
i 1 j 1

a Г , i 1...I ,



 

    

 
где аij – матрица скоса от системы вихревых отрез-
ков [8, 9]; 

Jк – количество вихревых отрезков с циркуля-
цией Гi; 

IΛ – количество сечений по размаху лопасти 
винта. 

Полная индуктивная скорость на лопасти винта 
в соответствии с работой [6] равна: 

 

i сi sj cos , i 1,...I ;            (3) 

 
где sj – дополнительная осредненная индуктивная 

скорость за счет взаимной индукции между лопа-
стями и влияния отдаленных вихрей; 

  – коэффициент индукции. 
В работе [1, стр.62] приводятся результаты ис-

следований: при одинаковой схематизации НВ им-
пульсная и вихревая теории дают одинаковые ре-
зультаты. Поэтому дополнительная индуктивная 
скорость представляется в виде: 

 

sj j sj ,      

 

где 
2 I

sj ci
i 10

1 1 cos d
2 I



 

 
     
   

  – осредненная 

индуктивная скорость в проекции на плоскость 
0рХрZр (рис. 1). 

Индуктивная скорость j  определяется на ос-

нове решения методом последовательных прибли-
жений уравнения: 

 

   j j v iТ T 0,                        (4) 

 

где    2 2
j j 1 j 1T 4RL V sin V cos         – 

тяга роторного винта, определяемая на основе им-
пульсной теории. 

На каждой j+1 итерации индуктивная скорость 
υj+1 рассчитывается на основе решения уравнения (4) 
методом Ньютона – Рафсона [1, 2]: 
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 – соответст-

венно, коэффициенты протекания и скорости; 

  2
Tj jC T R L R    – коэффициент тяги по-

сле  j - ой итерации. 
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В качестве начального приближения коэффи-
циента протекания принимается значение 0 , опре-
деляемое из выражения [2]: 

 
2

0 1 T TV sin R C 4 C 4 ,
        
 

 

 

где   2
T vC T LR R .    

После определения j 1  – индуктивной скоро-

сти на основе импульсной теории, определяется  
sj 1,  затем i  –  значение индуктивной скорости в 

сечениях лопасти винта.  Далее снова решается сис-
тема уравнений для определения распределения по 
сечению коэффициентов подъемной силы, сопро-
тивления и циркуляции скорости.  

Процесс итерации продолжается до тех пор по-
ка j 1 j ,     где   – заданная погрешность.  

Расчеты  показали, что для сходимости доста-
точно пяти итераций. После пяти итераций значение 
индуктивной скорости равно: 

 
 j 1 1 5V sin r .        

 
Она направлена перпендикулярно плоскости 

0рХрZр (рис. 1). 
Особенностью роторного винта является то, 

что расположение лопастей (рис. 1) соответствует 
бипланной коробке крыльев и работа их аналогична 
работе соосного несущего винта. Дополнительные 
скорости, индуцируемые лопастями один у другого, 
существенно зависят от их взаимного расположения 
[3 - 5]. 

В работе [3] для больших скоростей полета 
приведены зависимости коэффициента индукции 

 f h L ,   где h – расстояние между крыльями 
бипланной коробки. Для режима висения зависи-
мость коэффициента индукции от h h L  для соос-
ного винта приведены в работе [5]. Из этих зависи-
мостей следует, что чем больше h , тем меньше ин-
дуктивная скорость по сравнению с одиночным 
винтом с двойным затенением. 

С помощью разработанного метода были рас-
считаны поляры  kt f m роторного винта на ре-

жиме висения, где 
 
v

2
T

t
0,5 dL R


 

 – коэффициент 

тяги, 
 

k
k 2

M
m

0,5 dL R R


 
 – коэффициент крутя-

щего момента. Роторный винт с четырьмя лопастя-
ми с профилем NACA – 0012. Длина лопасти L = 5м, 

диаметр роторного винта d = 2R = 3м, хорда лопасти 
b = 0,7 м.  

В расчетах, в соответствии с работой [5] коэф-
фициент индукции был принят равным =0,94, при 

h  =0,3. 
В табл. 1 приведены полученные численные 

значения функции  kt f m  для различных линей-
ных скоростей лопастей ωR=150; 180; 210 м/с, на 
основании которых построен график поляры ротор-
ного винта на режиме висения (рис. 3). 

 
Заключение 

 
Разработан метод расчёта основных аэродина-

мических характеристик роторного винта с целью 
изучения возможности создания силовой установки 
на этом принципе для летательного аппарата нового 
типа. Метод основан на итерационном решении сис-
темы уравнений, состоящих из выражения для ко-
эффициента подъёмной силы профиля лопасти вин-
та, формулы Н.Е. Жуковского и выражения для ин-
дуктивной скорости. Для определения индуктивных 
скоростей и напряженности свободных присоеди-
ненных вихрей по размаху лопасти роторного винта,  
лопасть моделируется простой вихревой схемой, по 
которой присоединенные вихри располагаются на 
средней линии. 

Приведены поляры роторного винта на режиме 
висения в зависимости от изменения угловой скоро-
сти, которые не противоречат физическим пред-
ставлениям. 

 
Таблица 1  

Поляра роторного винта на режиме висения 

 2 4 6 8 10 12 14 16 

t 

0,
00

98
 

0,
03

2 

0,
06

23
 

0,
09

75
 

0,
13

6 

0,
17

9 

0,
22

4 

0,
27

 

ω
R

=1
50

 м
/с

 

mк 

0,
00

73
 

0,
00

88
7 

0,
01

21
 

0,
01

72
 

0,
02

44
 

0,
03

56
 

0,
05

04
 

0,
06

97
 

t 

0,
00

98
 

0,
03

23
 

0,
07

1 

0,
09

78
 

0,
13

7 

0,
17

9 

0,
22

4 

0,
27

1 

ω
R

=1
80

 м
/с

 

mк 

0,
00

71
 

0,
00

86
4 

0,
01

24
 

0,
01

77
 

0,
02

71
 

0,
04

25
 

0,
06

21
 

0,
08

65
 

t 

0,
00

98
 

0,
03

24
 

0,
06

28
 

0,
09

84
 

0,
13

8 

0,
18

 

0,
22

6 

0,
27

4 

ω
R

=2
10

 м
/с

 

mк 

0,
00

68
5 

0,
00

90
2 

0,
01

48
 

0,
02

5 

0,
04

01
 

0,
06

14
 

0,
08

79
 

0,
11

86
 

 



Проектирование аэрокосмических летательных аппаратов 33 

0

0,05

0,1

0,15

0,2

0,25

0,3

0 0,02 0,04 0,06 0,08 0,1 0,12 0,14mk

t

ωR=150 м/с

ωR=180 м/с

ωR=210 м/с

 
Рис. 3. Поляра роторного винта на режиме висения 
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МЕТОД РОЗРАХУНКУ АЕРОДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК РОТОРНОГО ГВИНТА 
В. Г. Лебідь, С. А. Калкаманов, С. І. Пчельніков  

Розроблено метод розрахунку аеродинамічних характеристик роторного гвинта, заснований на комбі-
нації методу дискретних вихорів з методом плоских перерізів. За допомогою ітераційної процедури, що ви-
користовує просту вихрову схему, визначається місцевий кут атаки перерізу лопаті. Далі за відомими аеро-
динамічними характеристиками профілю обчислюються елементарні сили, що діють у перерізі лопаті. Про-
цес ітерації повторюється до збіжності за нев'язкою, що визначається різницею між циркуляціями швидкості 
в кожному перерізі. Наведено результати розрахунків поляри чотирилопатного роторного гвинта на режимі 
висіння. 

Ключеві слова: роторний гвинт, індуктивна швидкість, повна індуктивна швидкість, поляра роторного 
гвинта, сила тяги, підйомна сила. 

 
THE METHOD OF CALCULATION OF AERODYNAMIC CHARACTERISTICS ROTARY SCREW  

V. G. Lebed, S. A. Kalkamanov, S. I. Pchelnikov 
The method of calculation of aerodynamic characteristics of rotary propeller, based on the combination of the 

method of discrete vortices with the method of plane sections. Is proposed the iterative procedure using the simplest 
vortex scheme the local angle of attack of the blade section is determined. Further having known aerodynamic char-
acteristics of the profile elemental forces acting in the cross section of the blade are calculated. The iteration process 
is repeated until the convergence of the residual error defined by the difference between the circulation speed in 
each section. The results of calculations of the polar four-bladed rotary propeller in hover mode are presented. 

Key words: rotary screw, inductive speed, full scale effective speed, polar rotary screw, traction force, the lift-
ing force. 
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