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Аннотация 

Проводится моделирование двумерного нестационарного обтекания 

осциллирующего профиля NACA23012. Аэродинамические характеристики 

определяются с помощью решения осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье – 

Стокса в нестационарной постановке (URANS) с применением k-ω SST модели 

турбулентности. Учет нестационарности обтекания осциллирующего профиля 

приводит к существенному изменению его аэродинамических характеристик, а, 

следовательно, и балансировочных углов винта в сравнении со стационарной 

постановкой задачи.  
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Введение 

Задача определения аэродинамических характеристик несущего винта 

вертолета для различных условий обтекания винта набегающим потоком 

рассматривалась в работах различных авторов [1-5]. При этом одним из важных 

вопросов моделирования в режиме косого обтекания является определение 

балансировочных значений общего и циклического шага несущего винта. Для 

определения балансировочных углов винта может быть использована, в частности, 

аэродинамическая модель на основе элементно-импульсной теории [6]. Недостатком 

данной теории является то, что она основана на стационарных характеристиках 

профиля. В самой простой постановке может быть использован линейный закон 

изменения коэффициента подъемной силы yaC  от угла атаки α. Однако сечения 

лопасти несущего винта в условиях горизонтального полета вертолета подвержены 

циклическому изменению угла атаки и скорости набегающего потока. Вследствие 

этого характеристики профиля в условиях нестационарного обтекания могут 

значительно отличаться от их стационарных эквивалентов [7-9].  

Целью работы является моделирование обтекания осциллирующего профиля в 

условиях, соответствующих условиям обтекания профиля в различных сечениях 

несущего винта вертолета при горизонтальном полете. 

 

Метод моделирования 



Определение аэродинамических характеристик проведено с использованием 

средств вычислительной гидромеханики (CFD) с применением пакета ВМБ 

(Университет г. Ливерпуль и г. Глазго). ВМБ является программным комплексом, 

специализированным на решении задач аэродинамики вертолетов [10, 11]. 

Численное моделирование основано на решении осредненных по Рейнольдсу 

уравнений Навье-Стокса в нестационарной постановке (URANS) с использованием 

широко распространенной и хорошо зарекомендовавшей себя k-ω SST модели 

турбулентности [12, 13]. 

Для построения расчетной сетки использовался программный пакет ANSYS 

ICEM-Hexa. При построении структурированной расчетной гекса-сетки 

использовалась многоблочная технология. Около поверхности профиля 

использовалась топология блоков С-типа, позволяющая обеспечить необходимое 

разрешение расчетной сетки в области пограничного слоя. Применение 

многоблочной структуры расчетной сетки позволяет распределить нагрузку на 

вычислительные ядра при использовании технологии параллельных вычислений. 

 

Объект исследования 

В качестве объекта исследования был выбран аэродинамический профиль 

NACA23012, широко применяемый при разработке вертолетных винтов [14]. 

Предварительно было проведено исследование по влиянию параметров расчетной 

сетки на результаты численного моделирования обтекания профиля в стационарной 

постановке [15]. 



В настоящей работе использовалась расчетная сетка с общим количеством 

ячеек около 140 тысяч. Топология и фрагмент расчетной сетки представлены на 

рисунке 1. 
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Рисунок 1. Топология (а) и расчетная сетка около поверхности профиля (б) 

 

Определение балансировочных углов винта 

Определение балансировочных углов винта проводилось на основе алгоритма, 

изложенного в [6] для режима горизонтального полета вертолета. В качестве 

критерия балансировки винта в данной работе принято отсутствие поперечного и 

продольного моментов. Параметры, использованные при определении 

балансировочных углов винта, представлены в таблице 1. 

Коэффициент подъемной силы профиля задавался в виде линейной 

зависимости от угла атаки. Неравномерность распределения индуктивной скорости 

по диску винта определялась по формуле Глауэрта [6]. Для учета сжимаемости 

потока использовалась поправка Прандтля – Глауэрта [16]. По результатам расчета 



были определены балансировочные углы: общий шаг винта (θ0.75=7.45˚); продольная 

(θс=-0.534˚) и поперечная (θs=1.946˚) компоненты циклического шага. 

 

Таблица1. Входные параметры для расчета балансировочных углов винта 

Параметры несущего винта Значение 

Радиус винта 5.75м 

Количество лопастей 4 

Хорда профиля 0.32 м 

Радиус неоперенной части лопасти 1.44 м 

Линейная скорость на конце лопасти 220 м/с 

Геометрическая крутка лопасти -5.3˚ 

Наклон плоскости вращения винта 4.5˚ 

Параметры вертолета Значение 

Вес вертолета 3000 кг 

Сопротивление фюзеляжа (площадь 

эквивалентной вредной пластины) 
2 м

2
 

Скорость горизонтального полета 53 м/c 

Угол наклона фюзеляжа -8˚ 

 

Условия динамического моделирования 

В процессе определения балансировочных углов винта было получено 

распределение угла атаки по диску винта (рис. 2). Для проведения расчетов 

обтекания осциллирующего профиля рассмотрен ряд сечений винта с 

относительными радиусами: 0.35, 0.45, 0.55, 0.65, 0.75, 0.85, 0.95. Для каждого 

сечения зависимость угла атаки α от азимутального положения лопасти t 

представлена в виде гармонического закона с количеством гармоник от 1 до 4: 
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где   – угловая частота вращения винта, t–временная координата. 



 

 

Рисунок 2. Распределение углов атаки по диску винта (поток вдоль оси Ox, 

вращение винта против часовой стрелки) 

 

Скорость набегающего потока в сечении лопасти при текущем значении 

радиуса сечения r/R представлена в виде суперпозиции постоянной компоненты 

(U∙r/R), определяемой по скорости вращения винта, и переменной компоненты, 

определяемой по скорости полета вертолета Vв и азимутального положения лопасти 

t : 

V=U∙r/R+ Vв∙sin(ω∙t) 

При численном моделировании переменная компонента скорости 

воспроизводилась с помощью изменения во времени координаты положения 

профиля вдоль оси Ox: 

).cos()( t
V

tx в 

  

Осциляции профиля являются периодичными и соответствуют одному 

повороту винта. Для установления периодического решения расчет проводился в 



течении 10 циклов. Каждый цикл разделялся на 360 временных шагов, что 

соответствует азимутальному перемещению лопасти на 1 градус. Для каждого 

временного шага проводилось 100 псевдо-временных шагов. 

 

Результаты 

На рисунке 3 в полярных координатах представлены результаты расчета 

величины приведенного коэффициента подъемной силы в различных сечениях 

винта с учетом осциллирующего движения («Динамический режим») в сравнении с 

моделью [4], используемой для определения балансировочных углов винта 

(«Статический режим»). Величина приведенного коэффициента подъемной силы в 

текущем сечении определялась с помощью выражения: 
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Как видно из рисунка 3, наибольшее различие между значениями 

приведенного коэффициента подъемной силы наблюдается в корневой и средней 

части лопасти. 

На рисунке 4 представлена азимутальная зависимость интегрального значения 

приведенного коэффициента подъемной силы yaRC  лопасти винта с учетом и без 

учета осциллирующего движения: 
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Здесь       - безразмерный текущий радиус сечения винта. 



Из рисунка 4 следует, что наибольшее отличие несущей способности лопасти 

наблюдается в первой четверти диска винта (  120..0 ). «Степень продольной 

сбалансированности винта» можно оценить по значению величины: 
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При этом «степень поперечной сбалансированности винта» можно определить 

с помощью выражения: 
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Значения Cx  и Cy  можно рассматривать как координаты некоторой точки 

(«центра приложения нагрузки») на азимутальной диаграмме распределения 

нормированной нагрузки винта. При «идеальной» балансировке винта оба значения

Cx  и Cy  равны 0 и центр приложения нагрузки располагается в начале системы 

координат. На рисунке 4 также показано положение центра приложения нагрузки 

для профиля с учетом и без учета осциллирующего движения, что определяет 

некоторую разбалансированность винта.  

Проведенный расчет можно рассматривать как первое приближение в 

итерационном процессе определения балансировочных углов винта с учетом 

динамических эффектов. Во втором приближении необходимо скорректировать 

циклический шаг винта. Величину коррекции можно приблизительно определить, 

используя упомянутую выше методику [4]. Сдвиг центра приложения нагрузки (для 

перемещения его в начало системы координат) осциллирующего профиля 

эквивалентен изменению продольного (на величину Δθс=0.236˚) и поперечного (на 

величину Δθs=0.386˚) циклического шага.  



 

a)      б) 

 
в)      г) 

Рисунок 3. Сравнение результатов численного моделирования 

(«Динамический режим») с линейной моделью («Статический режим»): a) 35.0/ Rr ; 

б) 65.0/ Rr ; в) 85.0/ Rr ; г) 95.0/ Rr  



 
Рисунок 4. Азимутальная диаграмма распределения нормированной нагрузки 

на лопасть винта 

 

Заключение 

В работе проведено моделирование обтекания профиля в условиях 

осциллирующего движения, соответствующего обтеканию сечений лопасти 

несущего винта вертолета на режиме горизонтального полета. После определения 

аэродинамических характеристик лопасти было определено положение центра 

приложения нагрузки. Показано, что учет осциллирующего движения приводит к 

изменению балансировочных углов несущего винта вертолета. 

Полученные результаты численного моделирования лопасти винта можно 

использовать в качестве входных данных при изучении аэроакустических 

характеристик винта вертолета. 
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