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ОЦІНКА ВПЛИВУ ПОВІТРЯНОГО ГВИНТА НА АЕРОДИНАМІЧНІ 
ХАРАКТЕРИСТИКИ ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА СХЕМИ «ТАНДЕМ» 

 
В роботі проведено якісну оцінку впливу повітряного гвинта при різних його розташуваннях на аероди-
намічні характеристики літального апарата схеми «тандем». Запропоновано методику наближеного 
розрахунку розподілу швидкостей за повітряним гвинтом, якщо відомі швидкість набігаючого потоку, 
потужність на валу, діаметр, частота обертання та ККД гвинта на даному режимі польоту. Розг-
лянута задача є актуальною для оцінки аеродинамічних характеристик різних літальних апаратів. 
Методику засновано на теорії ідеального гвинта та емпіричних даних та  реалізовано для встанов-
лення граничних умов при розрахунку аеродинамічних характеристик відсіку крила та крила кінцевого 
розмаху в присутності гвинта, так як аналітично оцінити дані характеристики складно. Застосуван-
ня методики дає можливість оптимізації аеродинамічної компоновки на початкових стадіях проекту-
вання. Методика призначена для літальних апаратів, що здійснюють політ при низьких числах Маха. 
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Вступ 
 

Оцінка впливу силової установки на аеродина-
мічні характеристики літального апарату є актуаль-
ною задачею, яку складно з достатнім ступенем то-
чності вирішити аналітичними методами та дуже 
дорого – експериментальними (вартість проекту-
вання та виробництва імітатора двигуна значно пе-
ревищує витрати на решту моделі). Тому в цьому 
випадку доцільно користуватись методами обчис-
лювальної аеродинаміки (CFD).  

Однак моделювання течії навколо повної гео-
метрії ЛА навіть з одним гвинтом, що обертається, 
потребує розрахункової сітки з десятками мільйонів 
елементів високої якості, що призводить до колоса-
льних витрат часу навіть з сучасними обчислюваль-
ними потужностями. Тому задачу необхідно спрос-
тити, задавши граничні умови на виході з площини 
гвинта: розподіли осьової та обертової швидкостей. 

Точне визначення швидкостей, індукованих 
гвинтом, є більш складною задачею, ніж для крила 
літака [1]. Як правило, для повітряного гвинта відо-
мі лише такі характеристики як геометричні параме-
три, коефіцієнти тяги, потужності, корисної дії як 
функції відносного ходу гвинта; для силової устано-
вки – потужність на валу. Тому мета даної роботи: 
оцінка розподілу швидкостей, індукованих гвинтом, 
за його відомими характеристиками. 

 
 

Постановка задачі дослідження 
 
Задачею роботи є якісна та кількісна оцінка 

впливу повітряного гвинта на аеродинамічні харак-
теристики (АХ) літального апарата (ЛА) схеми «та-
ндем». 

 
Якісна оцінка впливу повітряного  
гвинта на АХ ЛА схеми «тандем» 

 
Розташований на фюзеляжі гвинт, що тягне або 

штовхає, створює для схеми «тандем» практично 
той же ефект, що і для традиційної схеми. Гвинт, що 
тягне (рис. 1), створює за собою закручений потік, 
який створює різницю дійсних кутів атаки на правій 
та лівій консолях і додатковий аеродинамічний мо-
мент крену. Цей момент направлений протилежно 
до реактивного моменту крену, який діє на літак 
через обертання гвинта внаслідок закону збережен-
ня моменту руху, і частково компенсує його. Від-
мінність літака схеми «тандем» від традиційної по-
лягає лише в тому, що аеродинамічний момент кре-
ну створюється на двох крилах, що можна врахувати 
методами обчислювальної аеродинаміки. Крім того, 
внаслідок турбулізації потоку за гвинтом опір тертя 
фюзеляжу і, в меншій мірі, крил збільшується.  

Для розташованого на фюзеляжі гвинта, що 
штовхає (більшість малих БЛА схеми «тандем» – 
рис. 2), аеродинамічний момент нехтовно малий. 
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Рис. 1. Літак «Quickie» і БЛА «Draganfly Tango»  
з гвинтами, що тягнуть [2, 3] 

 

 
а 

 
б 

Рис. 2. БЛА «Switchblade» і «Coyote» з гвинтами,  
що штовхають [4, 5] 

 
Розглянемо вплив розташованої на крилі сило-

вої установки на обтікання ЛА схеми «тандем» на 
прикладі «Quad TiltRotor» [6] (рис. 3).  

Для будь-якого ЛА з несучими поверхнями кі-
нцевого розмаху при ненульовій піднімальній силі 
мають місце вільні вихори, що сходять з кінців 
крил, змінюють розподіл кутів атаки вздовж розма-
ху крила та створюють індуктивний опір на даному 
крилі (рис. 4 а). Специфіка схеми «тандем» полягає 
в тому, що вільний (або кінцевий) вихор переднього 
крила створює додатковий опір взаємоіндукції на 
задньому крилі (рис. 4 б) [7]. 

Для більшості режимів польоту (окрім, пікіру-
вання та перевернутого польоту) піднімальна сила 
крила додатна, тиск на нижній поверхні крила біль-
ший, ніж на верхній, тому виникає перетікання пові-
тря знизу вгору. Якщо обертання гвинтів закручує 
повітря в цьому ж напрямі (як показано на рис. 3 а), 
то кінцевий вихор підсилюється, зростає власний 
індуктивний опір крила, а для переднього крила 
схеми «тандем» – і опір взаємоіндукції, і зниження 
піднімальної сили заднього крила.  

 
а 

 
б 

Рис. 3. Напрями обертання гвинтів, що збільшують 
(а) та знижують (б) індуктивний опір крил 
 
Якщо напрям обертання гвинтів протилежний 

до напряму кінцевого вихору (рис. 3 б), його інтен-
сивність знижується, індуктивний опір крила зни-
жується, а у випадку переднього крила – внаслідок 
інтерференції крил підвищується несуча здатність та 
аеродинамічна якість заднього крила та літального 
апарата в цілому. Однак внаслідок турбулізації по-
току зростає профільний опір крила (опір тертя), що 
в сумі має переважати позитивний вплив на індук-
тивний опір, і знижувати загальну аеродинамічну 
якість ЛА. 

Якщо гвинти розташовано не на кінцях крил 
(рис. 3), а вздовж розмаху, то наведені вище виклад-
ки також залишаються справедливими, але вплив 
силової установки на індуктивний опір буде мен-
шим, на опір тертя та піднімальну силу – більшим 
(так як більша площа крила буде обдуватись пото-
ком від гвинта). 

Якщо силові установки розташовано на кінцях 
крил, але з гвинтами за крилом, то гвинт не турбулі-
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зує потік на крилі, але і впливає на індуктивний опір 
в меншій мірі, так як кінцевий вихор вже сформова-
ний.  

 

 
а 
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Рис. 4. Положення реальних кінцевих вихорів  
для ЛА схеми «тандем»  

 
Також розроблено ЛА схеми «тандем» з гвин-

тами, розташованими між крилами (рис. 5). Напрям 
обертання гвинта для них практично не впливає на 
аеродинаміку переднього крила, але змінює обті-
кання заднього крила: прискорює потік (збільшує 
піднімальну силу), турбулізує (збільшує силу опору) 
та закручує його (в залежності від напряму обертан-
ня гвинта збільшує або зменшує індуктивний опір). 

 
Кількісна оцінка впливу  

повітряного гвинта 
 

Згідно теорії ідеального гвинта, поздовжня 
(осьова) швидкість V1 в площині обертання гвинта 
дорівнює 

1
V

V (1 1 B),
2
     (1) 

де V  – швидкість набігаючого потоку; 

PB
ρFV / 2

  – коефіцієнт навантаження на 

площу вимітання гвинта; 
P – тяга гвинта; 
ρ  – густина повітря; 

2πDF
4

  – площа вимітання гвинта діаметром D. 

Тягу P, якщо вона невідома, можна оцінити із 

співвідношення гвинт
PV

η
N
  [10, с. 390], як  

гвинтη N
P

V
 ,   (2) 

де гвинтη  – коефіцієнт корисної дії повітряного гви-
нта, для сучасних моделей досягає значень 
0,83…0,86 і, як правило, відомий для даного режиму 
роботи гвинта (рис. 6); 

кN M   – потужність на валу; 

кM  – момент на валу; 
  – кутова швидкість обертання гвинта. 
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Рис. 5. Проект літака фірми «Воут» (США)  
і БЛА «Інспектор-1» (Україна) [8, 9] 
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Рис. 6. Залежність коефіцієнтів тяги α , потужності 

β  та ККД η  від відносного ходу гвинта λ 
 

При цьому [10, с. 396]: 

гвинт кол ос кол
2η η η η

1 1 B
 

 
 

кол гвинт
1 1 Bη η ,

2
 

   (3) 

де ос
1

V
η

V
  – осьовий ККД; 

1
кол

Ω ω
η

Ω


  – коловий ККД; 

1ω  – кутова швидкість повітря в площині повіт-
ряного гвинта. 

Це значить, що кутову швидкість повітря в 
площині гвинта можна оцінити як  

1 кол гвинт
1 1 Bω (1 η ) (1 η )

2
 

      . 

Тоді середня обертова (колова або тангенціаль-
на) швидкість дорівнює 

об сер 1 1 кол

гвинт

V =ω R / 2 ω D / 4 (1 η )

D 1 1 B(1 η ).
4 2

    

  
 

   (4) 

Підставивши формули (2) і (3) в (1), розрахує-
мо середню осьову швидкість 

гвинт
ос сер 1 3

V 2η NV V (1 1 )
2 ρFV



    . (5) 

За теорією ідеального гвинта стрибок тиску в 
площині гвинта дорівнює 

21p ρV B
2   .  (6) 

Розрахованих параметрів достатньо для задан-
ня граничних умов для випадку обтікання планера з 
силовою установкою. Для уточнення розподілу 
швидкостей вздовж розмаху лопаті гвинта, застосу-
ємо експериментальні дані, представлені на 
рис. 7 [11].  

Графічні залежності апроксимуємо функціями 
відстані r від точки до осі гвинта: 

ос ос max
4πrV (r) V (0,59 0, 41cos )
D

  ,      (7) 

причому, очевидно, ос сер ос maxV 0,59V , звідки 

ос сер гвинт
ос max 3

V V 2η NV (1 1 )
0,59 1,18 ρFV




    ,    (8). 

і  

об об max
rV (r) V

0,375 D
  при r < 0,375D;   (9а) 

об об max
8rV (r) V (4 )
D

   при 0,375D < r < 0,5D,

   (9б) 
де  

об max об сер гвинт
D 1 1 BV 2V (1 η )
2 2
  

  

   (10) 
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Рис. 7. Розподіл осьової та обертової швидкостей  
в площині гвинта 
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Результати розрахунку в програмному пакеті 
ANSYS у вигляді візуалізації обтікання відсіку кри-
ла (хорда 1 м, розмах 2 м) гвинтом діаметром 1 м 
представлено на рис. 8, розподіл коефіцієнта тиску 
на відсіку крила – на рис. 9. Асиметрія розподілу 
тиску за розмахом обумовлена закрученістю потоку 
за гвинтом. 

Візуалізацію розрахунку обтікання крила з 
гвинтом, розташованим за кінцевим перерізом кри-
ла, наведено на рис. 10. Напрямок обертання гвинта 
протилежний до напрямку кінцевого вихору; так як 
протилежно направлені вихори притягуються, на 
рисунку можна спостерігати деформацію кінцевого 
вихору – його стягування вгору до осі обертання 
гвинта. 

 

 
Рис. 8. Лінії току за гвинтом (колір відповідає  

швидкості потоку)  
 

 
Рис. 9. Розподіл коефіцієнта тиску на відсіку  

крила за гвинтом 
 

Розрахунок також дозволяє визначити області 
початку відриву потоку на великих кутах атаки в 
присутності гвинта (рис. 11). Це важливо для запо-
бігання звалюванню ЛА на крило, що може виник-
нути за умови початку відриву в кінцевих перерізах 
крила. 

Слід зазначити, що для імпелера (гвинтокіль-
цевого рушія) розподіл осьової швидкості та скосу 
потоку (обертової швидкості) може значно відрізня-
тися від звичайного гвинта; також має значення, чи 
є гвинт тягнучим чи штовхаючим, і які відносні ро-
зміри центрального тіла (мотогондоли). При появі 

кута ковзання виникає азимутальна неоднорідність 
осьової швидкості та скосу потоку [12]. Загалом 
експериментальні дослідження [11] і [12] дають бли-
зькі результати при подібних умовах. Також в [12] 
зазначаються помітні кількісні відмінності між екс-
периментальними даними та результатами розраху-
нку панельним методом, що підтверджує необхід-
ність розв’язання рівнянь Нав’є-Стокса. 

 

 
Рис. 10. Лінії току за крилом кінцевого розмаху  

(колір відповідає швидкості потоку) 
 

 
Рис. 11. Лінії току за крилом кінцевого розмаху  

в присутності гвинта при виході на великі  
кути атаки 

 
Висновки 

 
В роботі запропоновано методику наближеного 

розрахунку розподілу швидкостей за повітряним 
гвинтом, якщо відомі швидкість набігаючого пото-
ку, потужність на валу, діаметр, частота обертання 
та ККД гвинта на даному режимі польоту. Це дає 
можливість оптимізації аеродинамічної компоновки 
на початкових стадіях проектування. Методика при-
значена для літальних апаратів, що здійснюють по-
літ при низьких числах Маха, незалежно від аероди-
намічної схеми (класична, тандем, літаюче крило 
тощо). 

За визначеними граничними умовами методами 
обчислювальної аеродинаміки проведено розраху-
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нок аеродинамічних характеристик відсіку крила та 
крила кінцевого видовження в присутності гвинта. 
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ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ ВОЗДУШНОГО ВИНТА НА АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ  
ХАРАКТЕРИСТИКИ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА СХЕМЫ «ТАНДЕМ»  

И. С. Кривохатько, В. В. Сухов 
В работе проведена качественная оценка влияния воздушного винта при разных его расположениях на 

аэродинамические характеристики летательного аппарата схемы «тандем». Предложена методика прибли-
женного расчета распределения скоростей за воздушным винтом, если известны скорость набегающего по-
тока, мощность на валу, диаметр, частота вращения и КПД винта на данном режиме полета. Рассмотренная 
задача актуальна для оценки аэродинамических характеристик разных летательных аппаратов. Методика 
основана на теории идеального винта и эмпирических данных и  реализована для задания граничных усло-
вий при расчете аэродинамических характеристик отсека крыла и крыла конечного размаха в присутствии 
винта, так как аналитически оценить данные характеристики сложно. Применение методики дает возмож-
ность оптимизации аэродинамической компоновки на начальных этапах проектирования. Методика предна-
значена для летательных аппаратов, совершающих полет при низких числах Маха. 

Ключевые слова: аэродинамические характеристики, летательный аппарат, схема «тандем», воздуш-
ный винт, распределение скоростей за винтом, уравнения Навье-Стокса. 

 
ESTIMATION OF AIRSCREW EFFECT ON AERODYNAMIC CHARACTERISTICS  

OF TANDEM-SCHEME AIRCRAFT 
I. S. Kryvokhatko, V. V. Sukhov 

Qualitative estimation of the airscrew (propeller) effect at various locations on the aerodynamic characteristics 
of the tandem-scheme aircraft was performed in the work. The method of approximate calculating of the velocity 
distribution in slipstream. Source data are flow velocity, shaft horse power, screw diameter, rotating frequency and 
efficiency for given flight mode. The considered problem is important to estimate different aircrafts aerodynamic 
characteristics. The method is based on the ideal screw theory and empirical data. It is implemented to set the boun-
dary conditions for CFD calculations of the aerodynamic characteristics of the wing section and finite span wing in 
the presence of the screw. Method gives possibility of aerodynamic configuration optimization during initial stages 
of design. The method is proposed for low Mach numbers aircrafts. 

Key words: aerodynamic characteristics, aircraft, tandem-scheme, airscrew, velocity distribution in slipstream, 
Navier-Stocks equations. 

 
 
Кривохатько Ілля Станіславович – канд. техн. наук, асистент кафедри Приладів та систем керування 

літальними апаратами, Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут», 
Київ, Україна, e-mail: elijah@ukr.net. 

Сухов Віталій Вікторович  – д-р техн. наук, проф., професор кафедри Приладів та систем керування 
літальними апаратами, Національний технічний університет України «Київський політехнічний інститут», 
Київ, Україна. 

 
Kryvokhatko Illia Stanislavovich – Candidate of Technical Science, Assistant of Department of Aircraft 

Control Devices Systems, National Technical University of Ukraine «Kyiv Polytechnic Institute», Kyiv, Ukraine,  
e-mail: elijah@ukr.net. 

Sukhov Vitalii Vіktorovich – Doctor of Technical Sciences, Professor of Department of Aircraft Control De-
vices Systems, National Technical University of Ukraine «Kyiv Polytechnic Institute», Kyiv, Ukraine. 

 


