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Статья посвящена количественной оценке эффективности роторных винтов. Представлено даль-
нейшее развитие метода расчета аэродинамических характеристик роторного винта для учета кон-
цевых потерь и индуктивного сопротивления. Приведены результаты исследований влияния геомет-
рических параметров роторного винта на его экономическую эффективность. Предложен способ 
улучшения экономической эффективности летательного аппарата с роторным винтом в диапазоне 
малых и средних скоростей поступательного полета с помощью установки концевых аэродинамиче-
ских поверхностей на лопастях. 
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Введение 
 

Проекты летательных аппаратов (ЛА) с ротор-
ными винтами (циклокоптеры) появились еще на 
заре развития авиации [1–3]. В этих проектах при-
менялись роторные винты, состоящие из нескольких 
лопастей, вращающихся вокруг горизонтальной оси, 
перпендикулярной к направлению горизонтального 
полета [1–4]. Однако практического применения 
циклокоптеры в начале ХХ века не получили. В на-
чале ХХІ века развитие беспилотной авиации возро-
дило интерес специалистов к циклокоптерам 
[1, 5, 6]. 

Роторные винты обеспечивают вертикальный 
взлет и посадку, и разумную скорость горизонталь-
ного полета. Но в тоже время недостатком роторных 
винтов является большое, по сравнению с несущими 
винтами вертолетов, значение потребной мощности 
на режимах взлета и горизонтального полета. Это 
связано с тем, что подъемная сила роторного винта 
создается лопастями не во всех азимутальных поло-
жениях, в то время как сопротивление вращению 
лопастей имеет место во всём диапазоне изменения 
азимутального угла. Кроме того, имеют место 
большие концевые потери на колеблющихся, отно-
сительно осевого шарнира, лопастях роторного вин-
та. 

Но в последние годы появился интерес к ро-
торным винтам, у которых ротационная ось парал-
лельна продольной оси ЛА [7, 8]. Так, на ЛА с че-
тырьмя роторными винтами при двух ротационных 
осях обеспечиваются как обычные формы движе-
ния, а именно:  управление скоростью  V V var ; 

традиционное управление по тангажу   
 V var, var, H var    ; управление по крену    

 var, 0    ; управление по курсу   

 var, var, const      , так и непосредственное 
управление аэродинамическими силами: 

– изменение угла тангажа   и высоты полета 
Н при заданном постоянном угле атаки  ; 

– изменение угла атаки   и высоты полета Н 
при заданном постоянном угле тангажа  ; 

– изменение угла атаки  и тангажа  при за-
данной постоянной величине нормальной перегруз-
ки ЛА yn ; 

– изменение угла рыскания   при заданных 
постоянных углах скольжения   и крена  ; 

– изменение угла скольжения   при заданных 
постоянных углах крена   и рыскания  ; 

– изменение углов скольжения   и рыскания 
  при заданной постоянной величине поперечной 
перегрузки ЛА zn , т.е. ротационное движение во-
круг вертикальной оси по часовой стрелке и против 
часовой стрелки. 

Компоновка ЛА с роторными винтами обеспе-
чивает свободное пространство над кабиной пилота, 
что дает возможность пилоту безопасно катапуль-
тироваться, и свободное пространство ниже ротора, 
что позволяет избежать дополнительного сопротив-
ления интерференции, возникающего при взаимо-
действии индуктивного потока от ротора с элемен-
тами ЛА. 
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Частота вращения роторных винтов значитель-
но превышает частоту вращения несущих винтов 
вертолетов, что упрощает конструкцию трансмис-
сии ЛА с роторным винтом. 

Но при всех положительных свойствах ротор-
ного винта его экономическая эффективность ниже 
экономической эффективности несущих винтов вер-
толетов, поэтому возникает задача количественной 
оценки эффективности роторных винтов и наметить 
пути ее повышения. 

Экономическую эффективность целесообразно 
оценивать величиною потребной мощности, необ-
ходимой на создание одного килограмма силы тяги  

 

t
N л.с. ,
T кгс

     
 

 
где N – потребная  мощность  в  лошадиных силах; 

Т – тяга, создаваемая роторным винтом в кило-
граммах силы. 

Для расчета tN  можно воспользоваться мето-
дами расчета аэродинамических характеристик ро-
торного винта, изложенных в работах [9, 10]. Но в 
этих роботах не учитываются концевые потери. Ес-
ли этими потерями пренебречь, то сила тяги при 
заданной величине мощности будет значительно 
завышена [11, стр. 71]. 

В методе, изложенном в [9], также не учитыва-
ется и индуктивное сопротивление. Поэтому для 
оценки эффективности роторного винта целесооб-
разно развить метод работы [10] для учета концевых 
потерь. 

Впервые учет концевых потерь на потребную 
мощность несущего винта был предложен Прандт-
лем [11]. Концевые потери уменьшают силу тяги 
несущего винта и увеличивают потребную мощ-
ность, так как при этом увеличивается индуктивная 
скорость. Для учета концевых потерь часто вводят 
эмпирическую поправку K 1,15  на величину ин-
дуктивной скорости, полученной по импульсной 
теории [11, стр. 114]. 

Целью работы является усовершенствование 
метода расчета аэродинамических характеристик 
роторного винта [10] в части учета концевых потерь 
и исследование эффективности роторных винтов, в 
том числе с концевыми аэродинамическими поверх-
ностями (КАП) на лопастях.  

 
Основной материал 

 
Для расчета полной индуктивной скорости на 

лопасти винта в методе работы [10] используется 
выражение  

i ci si cos ,                         (1) 
 

где ci  – собственные индуктивные скорости в цен-
тре i-го сечения лопасти от вихревой системы винта; 

si  – дополнительная осредненная индуктив-
ная скорость за счет взаимной индукции между ло-
пастями и влияния отдаленных вихрей; 

  – азимутальный угол лопасти; 
  – коэффициент индукции. 

В данной работе коэффициент индукции опре-
деляется с помощью выражения   

 

sj0, 48 ,
R


 


                            (2) 

 
где sj  – осредненная индуктивная скорость в про-

екции на плоскость OgXgZg [10];  
  – угловая скорость вращения роторного вин-

та;  
R – радиус роторного винта. 
Использование выражения (2) позволяет учесть 

влияние концевых потерь на дополнительный при-
рост индуктивной скорости. 

На рис. 1 показано сравнение результатов рас-
четов коэффициентов тяги t (кривые 1, 2) и крутя-
щего момента mk (кривые 4,5) с экспериментальны-
ми данными (кривая 3 – коэффициент тяги, кривая 6 
– коэффициент крутящего момента), взятыми из 
работы [4]. Коэффициенты тяги и крутящего момен-
та представлены в виде 
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где T  – тяга роторного винта; 

крM – крутящий момент на валу ротора. 

Данные на рис. 1 приведены для роторного 
винта с четырьмя лопастями длиной L 2, 439 м,  
диаметром ротора D 2,439м,  хордой лопастей 
b 0,095м,  угловой скоростью вращения 

37,5 рад / с  . Кривые 1, 4 соответствуют резуль-
татам расчетов по методу работы [10] при коэффи-
циенте индукции 1,   т.е. по импульсивной теории 
без учета концевых вихрей, сходящих с лопастей, а 
кривые 2, 5 – результатам расчетов с использовани-
ем выражения (2) для учета концевых потерь. Ана-
лиз представленных данных показывает, что учет 
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концевых потерь в методе [10] позволяет сущест-
венно повысить точность расчетного метода.  
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Рис. 1. Зависимость коэффициентов тяги  
и крутящего момента от угла установки лопастей 

роторного винта 
 

На рис. 2 представлены результаты исследова-
ния зависимости относительной потребной мощно-
сти роторного винта tN  от угла установки лопастей 
  и от основных геометрических параметров рото-
ра. Геометрические характеристики исследованных 
роторных винтов приведены в табл. 1. 
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Рис. 2. Зависимости tN f ( )   для роторных винтов 
с различными геометрическими параметрами 

 
Таблица 1 

Геометрические характеристики роторных винтов 

№ кривой 
на рис. 2 D, м L, м b, м ω, рад/сек 

1 2,438 2,438 0,095 37,5 
2 3 5 0,095 37,5 
3 3 5 0,25 37,5 
4 3 5 0,25 60 

 
Анализ данных, приведенных на рис. 2, пока-

зывает, что внешние геометрические параметры 

ротора – D и L, мало влияют на экономическую эф-
фективность роторного винта tN . Относительная 
величина потребной мощности ЛА с роторным вин-
том существенно увеличивается с ростом угловой 
скорости вращения лопастей и длины хорды. Также 
следует отметить, что существуют оптимальные 
углы установки лопастей (например, для роторного 
винта с угловой скоростью вращения лопастей 60 

рад/сек – о
опт 9  ), где зависимости tN f ( )   

имеют минимальные значения. 
Наиболее эффективным способом улучшения 

экономической эффективности роторного винта 
является использование на лопастях винта законцо-
вок в виде концевых крылышек (шайб Уиткомба). 
Так, на самолете Вoeing-737МАХ использование 
концевых крылышек в виде двойного пера привело 
к уменьшению расхода топлива на 7%. Концевые 
крылышки используются на винтах военного транс-
портного самолета С-130 Super Hercules, на лопа-
стях вертолета Agusta Westland AW101. 

Представленные в работе [12, 13] результаты 
экспериментов показывают, что установка концевых 
крылышек приводит к значительному ослаблению 
интенсивности концевого вихревого жгута крыла, 
что приводит к заметному увеличению производной 

ydC
dX

, увеличению максимального значения коэф-

фициента подъемной силы и снижению коэффици-
ента сопротивления Сха за счет уменьшения индук-
тивного сопротивления. 

Для исследования влияния концевых крылы-
шек на экономическую эффективность роторного 
винта рассматривался винт с диаметром D=3м, дли-
ной L=5м и хордой лопастей b=0,5м, с угловой ско-
ростью вращения лопастей 90 рад/сек. На концах 
лопастей перпендикулярно плоскости хорд распола-
гались  крылышки с профилем NACA-0012, длиной 
lк=5м, хордой bк=0,5м, сужением 4   и углом ус-

тановки o
k 12  . 

Концевые крылышки практически не влияют 
на тягу роторного винта, но увеличивают потребный 
крутящий момент ротора. Дополнительный потреб-
ный крутящий момент, возникающий за счет уста-
новки крылышек равен 
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где КZ  – количество лопастей на роторе; 

2
c

кр xa k k
V
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  – сопротивление крылышка 
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на спице ротора; 

 2c cV R V    – скорость воздушного по-

тока; 
Rc – расстояние от оси ротора до центрального 

сечения крылышка; 
Cxa – коэффициент сопротивления профиля кры-

лышка при угле атаки k k   , рассчитанный по 
методике [14]. 

На рис. 3 представлены результаты расчетов 
коэффициента тяги – t и относительной потребной 
мощности – tN  роторного винта в зависимости от 
скорости полета V . Сплошной линией представ-

лены зависимости t f (V )  и tN f (V )  для ро-
торного винта без концевых крылышек, пунктирной 
линией – с концевыми крылышками. В табл. 2 при-
ведены численные значения функций t f (V )  и 

tN f (V ) .  
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Рис. 3. Зависимости t f (V )  и tN f (V )   
роторного винта с концевыми крылышками  

(пунктирная линия) и без концевых крылышек 
(сплошная линия) от скорости полета 

 
 

Таблица 2 
Поляры роторных винтов с КАП и без КАП 

Роторный винт  
без КАП 

Роторный винт  
с КАП V∞, 

км/ч t tN  t tN  
0 0,0191 1,14 0,0413 0,706 

100 0,0605 0,572 0,0858 0,4757 
200 0,116 0,4106 0,142 0,359 
300 0,1645 0,336 0,187 0,301 
400 0,2016 0,295 0,219 0,27 
500 0,229 0,279 0,243 0,259 
600 0,25 0,2768 0,26 0,261 
700 0,265 0,2865 0,274 0,273 

 

Несмотря на то, что концевые крылышки увеличи-
вают потребную мощность для роторного винта, 
они позволяют значительно уменьшить индуктив-
ную скорость на лопастях роторного винта, что при-
водит к уменьшению индуктивного сопротивления 
и повышению эффективности роторного винта. 
 

Заключение 
 

Приведенный анализ и исследования роторного 
винта показали, что он хорошо компонуется на ле-
тательных аппаратах. Для повышения экономиче-
ской эффективности ЛА с роторными винтами, т.е. 
уменьшения относительной потребной мощности 
целесообразно использовать дополнительные аэро-
динамические поверхности, выполненные в виде 
крылышек на концах лопастей. Они эффективны на 
малых скоростях, т.е. на режимах полета, где необ-
ходимы большие значения потребной мощности. На 
больших скоростях они неэффективны, так как с 
увеличением скорости полета индуктивная скорость 
уменьшается вследствие роста массового расхода 
воздуха через ротор винта. 
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ДОСЛІДЖЕННЯ ВПЛИВУ КІНЦЕВИХ ВТРАТ НА ЕКОНОМІЧНУ ЕФЕКТИВНІСТЬ 
РОТОРНОГО ГВИНТА 

В. Г. Лебідь, С. А. Калкаманов, С. І. Пчельніков  
Стаття присвячена кількісній оцінці ефективності роторних гвинтів. Представлено подальший розвиток 

методу розрахунку аеродинамічних характеристик роторного гвинта для обліку кінцевих втрат і індуктивно-
го опору. Наведено результати досліджень впливу геометричних параметрів роторного гвинта на його еко-
номічну ефективність. Запропоновано спосіб поліпшення економічної ефективності літального апарату з 
роторним гвинтом в діапазоні малих і середніх швидкостей поступального польоту за допомогою встанов-
лення кінцевих аеродинамічних поверхонь на лопатях. 

Ключеві слова: роторний гвинт, кінцеві втрати, потрібна потужність, відносна потужність, крутний 
момент, коефіцієнт тяги, індуктивна швидкість. 

 
RESEARCH OF INFLUENCE END LOSSES ON ECONOMIC  

EFFICIENCY ROTARY SCREW 
V. G. Lebed, S. A. Kalkamanov, S. I. Pchelnikov 

The article is devoted to the quantitative assessment of the effectiveness of rotary screws. Presented by the fur-
ther development of the method of calculating the aerodynamic characteristics of the rotary screw terminal for ac-
counting losses and inductive reactance. The results of studies of the influence of geometric parameters of rotary 
screw on its cost-effectiveness. A method for improving the economic efficiency of the aircraft with rotary screw in 
the range of small and medium speeds forward flight by setting the limit of the aerodynamic surfaces on the blades. 

Key words: rotary screw, end loss, required power, relative power, torque, coefficient of friction, inductive 
speed. 
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