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інженерна розвідка місцевості і об’єктів в ра-
йонах ураження; 

відновлення ушкоджених та побудова нових 
фортифікаційних споруд на позиціях, пунктах 
управління та інших об’єктах; 

відновлення і влаштування інженерних загоро-
джень; 

відновлення шляхів маневру, підвозу, евакуації 
і внутрішньо-позиційних шляхів; 

обладнання колонних шляхів в обхід районів 
руйнувань, загороджень і пожеж; 

відновлення ушкоджених і обладнання нових 
пунктів польового водопостачання; 

виконання рятувальних робіт та локалізація 
пожеж; 

проведення інженерних заходів маскування.  
До виконання вказаних інженерних заходів 

залучаються частини і підрозділи родів військ, 
спеціальних військ та тилу. Заходи ліквідації за-
стосування противником сучасних засобів уражен-
ня проводяться негайно після нанесення удару про-
тивником. 

Висновки і напрямки  
подальших досліджень 

Таким чином, при проведенні сучасних опе-
рацій (бойових дій) збільшився обсяг завдань ін-
женерного забезпечення, ускладнилися умови і 
скоротилися строки їх виконання, збільшилася 
роль інженерних військ і родів військ у виконанні 
цих завдань. 

Подальший розвиток у даному напрямку  необ-
хідно спрямувати на розробку керівних документів 
(настанов, інструкцій), що визначають основні  
 

завдання інженерного забезпечення військ протипо-
вітряної оборони та сили і засоби, які їх виконують. 
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ДО ПИТАННЯ ВИБОРУ СИЛОВОЇ УСТАНОВКИ ВЕРТОЛЬОТА  
НА ЕТАПІ МОДЕРНІЗАЦІЇ ТА ПРОЕКТУВАННЯ 

Пропонується підхід до визначення показника необхідної приведеної потужності силової устано-
вки вертольота для широкого діапазону режимів польоту через знаходження коефіцієнта моме-
нту опору обертанню гвинта-носія та рульового гвинта, як елементів несучої системи верто-
льота, що взаємодіють, який базується на нелінійній нестаціонарній вихровій  теорії  гвинта  та  
крила  в  поєднанні  з  теорією  елемента  лопаті.  

силова установка, вертоліт, вибір, нелінійна нестаціонарна вихрова теорія 

Вступ 
На теперішній час розвиток військової вертолі-

тної авіації в Україні цілком визначається модерні-
зацією техніки, яка знаходиться на озброєнні, що 

проводиться з метою підвищення показників бойо-
вої ефективності.  

Одним з напрямків модернізації вертолітного 
парку є заміна несучої системи вертольота на більш 
аеродинамічно вдосконалену шляхом встановлення  

   В.О. Шлапацький 
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полегшених, виконаних з полімерних композицій-
них матеріалів, лопатей гвинтів.  

Поряд з питанням встановлення нової несучої 
системи вертольота, як в процесі модернізації, так і 
на етапі проектування нових зразків вертолітної 
техніки, паралельно виникає проблема вибору нової 
силової установки (СУ), під час якого необхідно 
визначити максимальну приведену потужність СУ, 
яка була б достатньою для забезпечення всіх льот-
них характеристик вертольота, що є заданими техні-
чним завданням. 

Постановка проблеми. Під час вирішення пи-
тання вибору СУ вертольота з умови забезпечення 
заданих льотно-технічних характеристик з’являє-
ться необхідність отримання так званого показника 
необхідної приведеної потужності силової установ-
ки вертольота, який виводиться з показника необ-
хідної енергоозброєності вертольота, що являє со-
бою співвідношення необхідної потужності СУ до 
ваги вертольота [1]:  
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23

Т0 m2с  – коефіцієнт корисної дії гвинта-
носія; Тс – коефіцієнт тяги гвинта-носія; Km – кое-

фіцієнт крутильного моменту; 0НН   – від-

носна щільність повітря;  gmТТ 0


 – відносна 
тяга гвинта-носія; N – потужність двигуна, Вт; 0m  – 
злітна маса вертольота, кг;   –  коефіцієнт викорис-
тання потужності. 

Формула (1) є аналітичним виразом, виведеним 
на основі імпульсної теорії гвинта-носія (ГН), і кое-
фіцієнти, що входять у цей вираз, є визначеними 
тільки для типових гвинтів та надаються у вигляді 
графічних залежностей від коефіцієнта режиму ро-
боти гвинта-носія [2, 3].  

Показник необхідної енергоозброєності верто-
льота визначається в результаті розрахунку і порів-
няння необхідної енергоозброєності для різних екс-
тремальних режимів польоту, в якості яких розгля-
дають висіння на статичній стелі, політ на максима-
льній швидкості на висоті 500 метрів, політ на ста-
тичній стелі з економічною швидкістю.  

Під час вибору необхідної потужності СУ роз-
рахункові дані для екстремальних режимів польоту 
приводять до умов міжнародної стандартної атмос-
фери на висоті Н = 0, звідки виникає так званий по-
казник приведеної необхідної потужності СУ, який 
для перелічених режимів польоту має такий ви-
гляд [1]: 

;
NN

gm
N

gm
N

tH

СТН0ПР

НСТ0 















  

;
NNN

gm
N

gm
N

VMAXVtH

VMAX0
ПР

VMAX0

















         (2) 

,
NNNN

gm
N

gm
N

НОМЕКVVtH

СТH0ПР

НСТ0 















  

де функції HN


, tN


, VN


 характеризують зміну по-
тужності за висотою, температурою оточуючого 
повітря і швидкістю польоту та описуються емпіри-
чними залежностями [1]: 
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де Н – висота польоту, (м); t – температура повіт-
ря, С ; V – швидкість польоту вертольота, км/год; 


N – ступінь дроселювання двигунів; ЗЛІТNNN 


. 
Отже, розрахунок наведеного показника для 

широкого діапазону режимів польоту вертольота, що 
є необхідним під час вибору силової установки на 
етапі проектування та модернізації, є ускладненим. 

Метою даної роботи є побудова підходу до 
визначення показника необхідної приведеної по-
тужності силової установки вертольота через зна-
ходження коефіцієнта моменту опору обертанню 
гвинта-носія та рульового гвинта (РГ) вертольота, 
який знаходиться під впливом індуктивного по-
току від ГН, для широкого діапазону режимів 
польоту.  

Обґрунтування підходу. Як відомо, необхідна 
потужність вертольота залежить у більшій мірі від 
режимів його польоту.  

Вона виражається як  кMN , де 
КM  –

 крутильний момент на валу ГН, а  – кутова шви-
дкість обертання ГН. 

Необхідну для польоту вертольота потужність 
через коефіцієнт крутильного моменту ГН розділя-
ють на індуктивну, профільну та шкідливу складову: 

 

ШКРІK mmmm  .                         (4) 
 

Оскільки існують витрати потужності СУ ве-
ртольота на привід РГ, які необхідно враховувати 
під час обчислення показника необхідної приве-
деної потужності силової установки вертольота, у 
наданому підході пропонується введення складо-
вої крутильного моменту РГ, що знаходиться в 
умовах впливу індуктивного потоку від ГН, ви-
значення якої за аналітичними виразами є майже 
неможливим: 

 

  ШКPГKГНРІK mmmmm  .           (5) 
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Коефіцієнт потужності, що витрачається на по-
долання шкідливого опору вертольота, обчислюєть-
ся за відомою формулою [3]: 

 


 Vcoscsinсm HТШК              (6) 
 

Для отримання значення крутильного момен-
ту на валу ГН та РГ з метою розрахунку необхід-
ної потужності силової установки та вибору дви-
гуна необхідним є підхід, що повинен базуватись 
на сучасних знаннях про рівень витрат потужності 
на створення тяги з урахуванням геометричних та 
кінематичних параметрів несучої системи верто-
льота. Доля найвагоміших витрат потужності, що 
стосуються несучої системи вертольота, а саме 
витрат на подолання індуктивного та профільного 
опорів гвинтів системи, змінюється із зміною ре-
жиму польоту. 

Такі знання передбачають ґрунтування мето-
дів визначення аеродинамічних характеристик 
елементів несучої системи вертольота на вихровій 
теорії досить високого рівня, яка була б у змозі 
врахувати всі основні фактори, що визначають 
характер і рівень змінних аеродинамічних наван-
тажень, розподілених по кожній з несучих повер-
хонь вертольота. До таких факторів відносять: 
змінність циркуляції швидкості в перерізі лопатей 
за радіусом і часом; дискретність вихрових сис-
тем, яка дозволяє враховувати скінченність кіль-
кості лопатей; змінність за радіусом і азимутом 
швидкості переміщення в просторі елементів ві-
льної вихрової пелени; нелінійність аеродинаміч-
них характеристик профілів перерізів лопатей, що 
працюють в умовах кругового обдування; стисли-
вість повітря, що впливає на аеродинамічні харак-
теристики профілів кінцевих перерізів лопатей; 
нелінійність вільного вихрового сліду, що впливає 
на умови обтікання лопатей рульового гвинта ве-
ртольота та елементів хвостового оперення. Дета-
льний аналіз останніх досліджень та публікацій 
щодо вибору теорії гвинта-носія, яка враховувала 
б перелічені фактори, зроблено в [4]. 

Вибір двигуна проводиться за найбільшим зна-
ченням показника приведеної необхідної потужності 
і величині злітної маси вертольота: 
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де n – кількість двигунів. 
Якщо злітна потужність реальних двигунів 

значно менша від найбільшої приведеної необхідної 
потужності для перелічених вище критичних режи-
мів польоту вертольота, то проводять, виходячи зі 
значення потужності реальних двигунів, перераху-
вання злітної маси, корисного навантаження і даль-
ності польоту вертольота. 

Для вирішення задачі вибору СУ вертольота, 
на етапі його проектування та модернізації, пропо-
нується підхід до визначення показника необхідної 
приведеної потужності СУ вертольота для широкого 
діапазону режимів польоту, що базується на нелі-
нійній нестаціонарній вихровій теорії гвинта та кри-
ла в поєднанні з теорією елемента лопаті з ураху-
ванням нелінійних за кутом атаки і числом Маха 
аеродинамічних характеристик профілів елементів 
несучої системи вертольота.  

Математична постановка задачі в повному ви-
гляді надана в [5].  

Достовірність отриманих значень коефіцієнтів 
крутильного моменту для критичних режимів 
польоту вертольота обґрунтовувалась порівнянням 
розрахованих  та отриманих експериментально зна-
чень для вертольота Ми-24 [6].  

На рис. 1 наведені порівняльні залежності роз-
рахованих та отриманих експериментально коефіці-
єнтів крутильного моменту гвинта-носія від кута 
установки його лопатей на режимі осьового обті-
кання.  

Суцільні лінії позначають експериментальні 
залежності, лінії з кружками – розраховані для гвин-
та із шарнірним закріпленням лопатей та дією ком-
пенсатора змаху. 
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Рис. 1. Залежність коефіцієнта крутильного моменту  
гвинта-носія від кута установки лопатей  

для режиму осьового обтікання 
 

На рис. 2 надано порівняльні залежності розра-
хованих та отриманих експериментально залежнос-
тей при швидкості горизонтального польоту 
200 км/год, а також для кутів установки лопатей  
= 4, 10, 15 та кутів атаки гвинта в діапазоні від –
25 до кута атаки, що відповідає обмеженню по зри-
ву потоку з лопатей в азимуті.  

Суцільними лініями позначені експеримента-
льні залежності, лініями із кружками – розраховані. 

На рис. 3 подано порівняльні характеристики 
розрахованих та експериментальних залежностей 
коефіцієнта крутильного моменту трилопатевого 
рульового гвинта від кута установки лопатей при 
роботі гвинта на місці. 
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Рис. 2. Порівняльні залежності розрахованої  
та отриманої експериментально величин  

коефіцієнта крутильного  моменту  
гвинта-носія для V = 200 км/год  
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Рис. 3. Залежність коефіцієнта крутильного моменту  

трилопатевого рульового гвинта від кута  
установки лопатей на режимі висіння 

 
Суцільними лініями позначені експеримента-

льні характеристики, лініями із кружками позначені 
розраховані характеристики при моделюванні без-
відривного обтікання, лініями із трикутниками – 
розраховані характеристики за умов моделювання 
локального відриву потоку. 

Висновки 

Відносна похибка розрахованої величини кое-
фіцієнта крутильного моменту для серії експериме-
нтів не перевищує 5,0%. 

Порівняльні залежності розрахованої та отри-
маної експериментально величин коефіцієнта кру-
тильного моменту гвинта-носія та рульового гвинта 
(рис. 1 – 3) дають змогу зробити висновок про мож-
ливість отримання у чисельному експерименті до-
стовірних результатів розрахунку і придатність за-
пропонованого підходу до визначення показника 
необхідної приведеної потужності СУ через знахо-
дження коефіцієнта моменту опору обертанню гви-
нта-носія та рульового гвинта вертольота, який зна-
ходиться під впливом індуктивного потоку від ГН, 
для широкого діапазону режимів польоту для засто-
сування в задачах модернізації та проектування ве-
ртольотів, що є необхідним під час вирішення пи-
тання вибору силової установки вертольота. 
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