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Проведено аналіз теорій гвинта вертольота з метою їх застосування в задачах визначення показника 
ефективності рульових гвинтів, на основі якого розроблено  математичну модель, яка дозволяє дослідити 
явище втрати ефективності рульового гвинта вертольота в умовах обдування вітром різного напрямку та 
швидкості на  режимі висіння 
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Вступ 

Рульовий гвинт вертольота призначений для 
врівноваження реактивного моменту гвинта-носія, 
забезпечення шляхової керованості та стійкості вер-
тольота одногвинтової схеми. Рульовий гвинт (РГ) 
має великий діапазон зміни кутів установки лопатей 
від додатних на звичайних режимах польоту до 
від’ємних на режимі самообертання гвинта-носія та 
при інтенсивних лівих розворотах вертольота. 

Конструкція РГ та система керування гвинтом 
є такими, що при переміщенні вперед правою ногою 
педалі кут установки лопатей та, як наслідок, сила 
тяги рульового гвинта збільшується, внаслідок чого 
з’являється шляховий керуючий момент, спрямова-
ний на компенсацію реактивного моменту гвинта-
носія вертольота. На режимах висіння вертольота 
для компенсації такого моменту необхідними є ве-
ликі кути установки рульового гвинта, що відпові-
дає положенню правої педалі поблизу упору.  

Постановка проблеми. У випадку несприят-
ливого сполучення висоти висіння вертольота над 
рівнем моря та зовнішніх факторів, таких як висока 
температура навколишнього середовища та наяв-
ність бічного вітру, трапляються випадки зменшен-
ня або повної втрати ефективності рульового гвинта, 
що призводить до режиму некерованого самообер-
тання вертольота та, в кращому випадку, аварії літа-
льного апарату. На рис. 1 наводяться фотографії 
наслідків втрати ефективності рульового гвинта ве-
ртольота Ми-8 МТ ВПС Грузії, а саме, режиму не-
керованого самообертання та плоский штопор.  

Ефективність рульового гвинта визначається йо-
го показником, який дає можливість зробити   висно-
вок про те, на скільки ефективно використовується 
потужність, що підводиться до гвинта. Коефіцієнт 
корисної дії дорівнює відношенню корисної потуж-
ності, що знімається з гвинта і витрачається на ство-
рення тяги, до потужності, що витрачається на його 
обертання. Іншими словами він показує на скільки 
реальний гвинт відрізняється від ідеального, який сам 
по собі не потребує потужності на його привід. 

Показник ефективності РГ має наступний вигляд: 
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де iдN  – потужність, що витрачається на обертання 

ідеального гвинта; N– потужність, що витрачається 

на обертання реального гвинта;  Т – тяга гвинта; i  – 

індуктивна швидкість за гвинтом. 
Для розрахунку коефіцієнта корисної дії гвин-

та, особливо на критичних режимах, необхідним є 
отримання характеристик ефективності гвинта (кое-
фіцієнта тяги та крутильного моменту), які визна-
чають тягу Т та потужність N. Це, в свою чергу, по-
требує розробки математичної моделі, яка задоволь-
няла б певним вимогам, що полягають в необхіднос-
ті врахування усіх особливостей роботи рульового 
гвинта вертольота, а саме врахування витрат потуж-
ності гвинта на профільний опір, витрат на   вихроу-
творення в струмені за гвинтом внаслідок нерівно-
мірності поля індуктивних швидкостей, кінцевих та 
комелевих втрат на закручування повітря,  а також 
врахування взаємодії рульового гвинта з індуктив-
ним струменем за гвинтом-носієм. Окрім того, з 
метою дослідження явища втрати ефективності ру-
льового гвинта необхідно розглядати нестаціонар-
ний процес, що описує роботу рульового гвинта, як 
елемента несучої системи вертольота. 

Метою роботи є розробка математичної моделі 
для проведення досліджень явища втрати ефектив-
ності РГ вертольота Ми-8 МТ за допомогою число-
вого моделювання роботи рульового гвинта, який 
знаходиться в комбінації з елементами несучої сис-
теми вертольота, в умовах обдування бічним вітром 
різного напрямку та швидкості. 

Основний розділ 

Аналіз стану питання. На сьогоднішній час у 
всьому світі загальноприйнятими вважаються три шля-
хи отримання інформації щодо характеристик рульових 
гвинтів вертольотів, а саме, проведення льотних випро-
бувань, проведення експериментальних досліджень та 
проведення моделювання роботи РГ за допомогою чис-
лових методів та числового експерименту. 

©  В.О. Шлапацький
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Рис. 1. Наслідки втрати ефективності рульового гвинта вертольота 
 

Перший та другий способи не придатні для   
дослідження питання втрати ефективності рульово-
го гвинта вертольота, що змушує провести аналіз 
теорій гвинта для розробки математичної моделі, 

здатної адекватно відтворити процеси, що відбува-
ються навколо несучої системи вертольота під час 
польоту. Існуючі на сьогоднішній день методи ви-
значення характеристик ефективності рульових гви-
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нтів, які побудовані на базі імпульсної, елементно-
імпульсної теорії, а також теорії елемента лопаті, 
мають низку відомих недоліків, які не дозволяють 
проводити аналіз нестаціонарних процесів, що про-
тікають навколо несучої системи вертольота. 

Однією з достатньо простих, але фізичних мо-
делей, що широко застосовуються в гідроаеродина-
міці, є модель ідеальної нестисливої рідини. В зада-
чах аеродинаміки вертольотів характерні розміри 
величин дозволяють розглядати повітря як нестис-
ливу рідину при великих числах Рейнольда. Це дає 
можливість розглядати і описувати поведінку сере-
довища за допомогою рівнянь Ейлера. У випадку 
відсутності просторової завихреності вони приво-
дять до рівнянь Лапласа для потенціалу швидкості, а 
для знаходження навантажень використовується 
інтеграл Коши-Лагранжа. Однією з особливостей 
такого підходу є можливість зведення задачі щодо 
знаходження розподілення швидкостей і тисків рі-
дини по тривимірній області течії до пошуку функ-
цій, визначених на поверхнях. Тим самим, здійсню-
ється пониження розмірності задачі, що вирішуєть-
ся. При числовому рішенні це дозволяє уникнути 
необхідності проведення дискретизації просторової 
розрахункової області. Завдяки цьому зменшуються 
необхідні обчислювальні витрати і з’являється мож-
ливість уникнути проблеми побудови розрахунко-
вих сіток в області течії. 

З іншого боку застосовуються всі переваги   
вихрових методів, а саме врахування: 

– змінності циркуляції швидкості в перерізах 
несучих поверхонь за радіусом і за часом; 

– дискретності вихрових систем, що дозволяє 
враховувати кінцеву кількість лопатей; 

– нелінійності аеродинамічних характеристик 
профілів перерізів аеродинамічних поверхонь, що 
знаходяться  в умовах кругового обдування; 

– впливу стисливості повітря на аеродинамічні 
характеристики профілів кінцевих перерізів аероди-
намічних поверхонь; 

– утворення вихрових джгутів внаслідок пер-
винного згортання вільної вихрової пелени, що схо-
дить із задньої кромки аеродинамічної поверхні; 

– нелінійності вільного вихрового сліду, що 
пов’язана з підтисканням струменя, що відкидається 
гвинтом, і з вторинним згортанням ділянок кінцевих 
вихорів по краях вихрового сліду в повздовжні   
вихрові джгути; 

– впливу нестаціонарності обтікання на аеро-
динамічні характеристики профілів (особливо в кін-
цевих перерізах лопаті). 

В рамках такої моделі набули розвитку методи, 
засновані  на  вихровій  теорії  гвинта.  Для   моде-
лювання явища втрати ефективності рульового гви-
нта вертольота більш привабливою є вихрова теорія, 
яка для моделювання лопатей використовує схему 
несучої поверхні. 

Теорія несучої вихрової поверхні бере свій по-
чаток з числового метода аерогідродинаміки, що був 

запропонований С.М. Бєлоцерковським, і отримав 
назву методу дискретних вихорів [1]. Несуча повер-
хня моделювалась вихровим шаром, який (в дискре-
тному вигляді) надавався: 

– для двовимірного плоскопаралельного випад-
ку системою точечних вихорів у формі нескінчен-
них прямолінійних вихорів, перпендикулярних 
площині течії;  

– для осесиметричного випадку системою кіль-
цевих вихорів; 

– для трьохвимірного випадку системою ви-
хрових відрізків.  

Вихрова пелена також моделювалась точечни-
ми та кільцевими вихорами, вихровими відрізками, 
а в деяких випадках підковоподібними вихорами. 
Важливим етапом у розвитку методу стала робота 
В.А. Апарінова і А.В. Дворака [2], де було запропо-
новано в якості гідродинамічних особливостей вико-
ристовувати замкнені вихрові рамки. Значний внесок 
у розвиток лопатевої вихрової теорії на    основі схе-
матизації лопатей вихровими поверхнями зробили 
М.І. Нішт, Б.Є. Локтєв, В.А. Васін, Б.С. Крицький, 
В.А. Анікін, Ю.П. Онушкін [3 – 8]. Побудованими 
на базі теорії несучої вихрової поверхні є роботи [9 
– 12]. Питанням визначення характеристик рульових 
гвинтів присвячені роботи [5, 6]. 

Основні положення числового методу система-
тизовано й узагальнено у роботі [13], де розвинуто 
числовий метод, побудований на основі викорис-
тання вихрової лопатевої теорії у нелінійній поста-
новці стосовно формування вихрового сліду. Мате-
матичний аналіз метода дискретних вихорів прове-
дено в роботі [14]. 

Проте, методи визначення характеристик гвин-
тів вертольотів, що розроблені на цих засадах, ма-
ють характерний недолік, а саме, визначене таким 
чином аеродинамічне навантаження не містить ком-
поненти профільного опору. Таке припущення не 
дозволяє взагалі розрахувати крутильні моменти 
гвинтів, що може суттєво завадити під час оцінки їх 
ефективності. 

Конкуренцію таким моделям, для отримання 
рішень, що мають велику точність, якщо виникає 
необхідність врахування ефектів в’язкості і стисли-
вості середовища, можуть скласти математичні мо-
делі, що побудовані на рішенні систем рівнянь гід-
роаеродинаміки, що включають рівняння руху 
Нав’є-Стокса або Рейнольдса, рівняння нерозривно-
сті, енергії, стану рідини, а також замикаючі спів-
відношення для параметрів, що входять в рівняння. 
Методи, розвинені на таких підходах [15 – 19], до-
зволяють проводити дослідження таких складних 
явищ обтікання гвинтів вертольотів, як згортання 
кінцевих вихорів лопатей, зрив потоку з лопаті, 
утворення стрибків ущільнення. Проте на шляху 
розробки таких методів виникають складнощі, ви-
кликані, по-перше, відсутністю чітких границь роз-
рахункової області, що охоплює несучу систему 
вертольота, що призводить до необхідності розгля-



Теоретичні основи розробки систем озброєння 

 205 

дати плин рідини у досить великому об’ємі. Окрім 
цього плин рідини навколо різних елементів несучої 
системи описується диференційними рівняннями 
різних типів (еліптичних, гіперболічних). 

Під час розробки методів на базі обчислюваль-
ної газової динаміки (ОГД) виникає необхідність 
дискретизації області течії, а отже створення систе-
ми розрахункових сіток навколо лопатей, далі на-
вколо гвинтів, і, нарешті, усієї комбінації для несу-
чої системи вертольота. Необхідною є більш щільна 
сітка вузлових точок для розрахунку розвитку 
в’язких явищ в примежовому шарі.  

При цьому об’єм обчислень зростає на декілька 
порядків, в порівнянні із розглядом ізольованого 
гвинта. Крім того, переважна більшість методів ОГД 
використовує припущення моделі ідеального диску 
гвинта з нескінченною кількістю лопатей, а також 
припущення стаціонарності течії. Для отримання 
характеристик гвинтів необхідно розглядати декіль-
ка їх обертів. Тож можна зробити висновок про   
занадто великий рівень вимог до обчислювальних  
ресурсів, що висуває такий підхід. Розробці число-
вих методів на базі обчислювальної газової динамі-
ки присвячені роботи [20 … 25]. 

Дані щодо порівняння часу розрахунку на один 
оберт ізольованого гвинта-носія вертольота для  
декількох методів ОГД дають можливість зробити 
висновок про наявність досить великих витрат    
машинного часу для розрахунку одного повного 
оберту лише ізольованого гвинта-носія вертольота 
(до 25 годин на обчислювальних машинах типу NEC 
SX-5/8 1150 та ін.), і про неможливість відслідкову-
вати характеристики рульових гвинтів під час явища 
втрати їх ефективності. 

Крім того, в існуючих роботах не розглядають-
ся питання, що стосуються досліджень втрати ефек-
тивності рульового гвинта вертольота в умовах   
обдування вітром різного напрямку та швидкості. 

Отже, для моделювання явища втрати ефекти-
вності рульового гвинта вертольота доцільно обира-
ти вихрову лопатеву теорію, а для того, щоб уник-
нути недоліку вихрової лопатевої теорії щодо немо-
жливості врахування складової профільного опору 
лопаті гвинта необхідно поєднати її положення з 
положеннями теорії елемента лопаті. 

Розробка математичної моделі 

Аеродинамічні поверхні несучої системи вер-
тольота, а саме, лопаті гвинта-носія вертольота та 
лопаті рульового гвинта, розглядаються у вигляді 
тонких несучих поверхонь, що задаються функціями 
координат та безрозмірного часу  

 iS x, y, z, 0  , 

де i – номер несучої поверхні. 
Під час сходу потоку з задніх гострих кромок 

несучих поверхонь виникає рух рідини з утворенням 
поверхні стрибка тангенціальної швидкості – І, що 
еквівалентно сходу вихрових шарів. В залежності 

від режиму польоту вертольота утворення вихрових 
шарів може виникати на бічних кромках несучих 
поверхонь – ІІ, а також передній крайці – ІІІ. 

Поверхні вихрових шарів описуються рівнян-

нями типу ij (x, y,z, ) 0   , де і – номер несучої 

поверхні, з якої сходить вихрова пелена типу 
j = I, II, III. Координати точок вихрових пелен 

(x, y, z)  визначаються в процесі розрахунку, але їх 

початок буде знаходитись на відповідних лінях схо-

ду вихрових пелен iL , що знаходяться на задніх та 

бічних кромках несучих поверхонь iS  (рис. 2). 

Кожна точка несучої поверхні представляється 

у вигляді радіуса-вектора r


, та подається залежніс-

тю лr r ( , 
 

л , л л, )  . 

 

XЛ 

ZЛ 

YЛ 

O 

Li 

Si 

I II 

II 

i 

 
Рис. 2. Інтерпретація несучих поверхонь  

та вихрового сліду 

Середовище вважається ідеальним і нестисли-
вим з щільністю  . Усюди, за виключенням повер-

хонь iS  та ij , течія в області Q вважається потен-

ційною. У кожній точці області Q з радіусами-

векторами r Q


 (в кожний момент часу  ) поле 

швидкостей v(r, )


 задовольняє рівнянням нероз-

ривності і відсутності завихрення: 

div v 0


,   rot v 0


.                   (1) 

Ці рівняння дозволяють ввести потенціал збу-

реної швидкості  r , 


, так що для швидкості в 

довільній точці r Q


 виконується співвідношення 

 v(r, ) V r,   
 

,                        (2) 

де V


 – вектор швидкості незбуреного потоку. 

Тоді, для потенціалу збурених швидкостей 

 r , 


, можна записати рівняння нерозривності, яке 

є виконанням умови збереження маси стосовно не-
стисливої рідини: В декартовій системі координат 
воно має вигляд: 

2 2 2

2 2 2
0

x y z

     
  

  
.                     (3) 

Рівняння динаміки плину рідини для потенцій-
ної течії, що при відсутності масових сил виражає 
закон збереження енергії, може бути представлено у 
вигляді інтегралу Коши-Лагранжа [26]: 



Системи озброєння і військова техніка, 2010, № 1(21)                                                                  ISSN  1997-9568 

 206

2(r , ) 1
p(r , ) p v (r , )

2


  
      


 

,       (4) 

де p  – тиск на нескінченності, що визначається з 

граничних умов задачі. 
Математична постановка задачі зводиться до 

знаходження швидкості рідини в будь-якій точці 

r Q


, для чого необхідно знайти потенціал швид-

костей  r , 


, що задовольняє рівнянню Лапласа 

(3), а також наступним граничним умовам: 
1) на непроникних несучих поверхнях умові 

непротікання, яке, у зв’язаній з iS  системі коорди-

нат, полягає в рівності нулю нормальних складових 
швидкості рідини, а в інших системах відліку має 
вигляд: 

 
     Si *

Si Si Si

r ,
V n r , W r , n r , ,

n


 
       




     

   (5) 

де Sir Si,


  *
SiW r , 

 
 = 0V


+ Sir
 

+ перV


 – швид-

кість  точок поверхні iS  під час її просторового ру-

ху, що обумовлена швидкістю рухомого початку 

координат 0V


, його обертальним рухом Sir
 

, та 

переміщенням точки у рухомій системі координат 

пер пер л л лV V (r, , , , )    
        (де для гвинтів систе-

ми л л л, ,       – це кутові швидкості руху лопатей 

відносно горизонтального, вертикального та осьово-

го шарнірів відповідно, 


 – вектор кутової швидко-

сті гвинта-носія або рульового гвинта вертольота, а 

n


 – орт зовнішньої нормалі до iS ). 

2) на нескінченному віддаленні від поверхонь 
та сліду умові убувань збурень: 

  2 2 2

r

lim r, 0, r x y z


     


 
;       (6) 

(в наданій роботі “нескінченним віддаленням” вва-
жається відстань, що дорівнює діаметру гвинта-
носія вертольота); 

3) на n вільних вихрових пеленах ij , (j=1…n), 

кінематичній умові сумісності течії (безперервності 

нормальної компоненти швидкості на ij ), а також 

умові відсутності перепаду тиску: 

         ij ij ij ij
v r , n r , v r , n r   

 
     

      
;    (7) 

     ij ij
p r , p r , 

 
  

 
, 

ij

n

ij ij
j 1

r


  


 ,    (8) 

де індекси “–” і “+” означають граничні значення 

параметрів під час прямування до точки ij  з різних 

боків від пелени; 

4) для кромок несучих поверхонь iL , що за-

даються, з яких сходить вихрова пелена, умови (7) 
та (8) є еквівалентом виконання гіпотези Чаплигіна-
Жуковського-Кутта про скінченність швидкості на 
цих кромках. 

Усі вищезазначені умови виконуються для ко-
жного розрахункового кроку квазістаціонарного 
процесу, що розглядається. 

Граничні умови (5)…(8) доповнюються почат-
ковою умовою про величину циркуляції швидкості, 
що взята по будь-якому контуру, який охоплює не-
сучі поверхні та вихровий слід. При моделюванні 
квазістаціонарних процесів початковою умовою 
обирається такий стан системи, коли повністю від-
сутня взаємодія несучих поверхонь із середовищем, 

тобто дорівнює нулю переносна швидкість *W


. В 

такому разі циркуляція швидкості, що взята по кон-
туру, який охоплює розрахункову схему, буде дорі-
внювати нулю. Рівність циркуляції швидкості по 
контуру, який охоплює розрахункову схему і вихро-
вий слід, її початковому нульовому значенню є ви-
конанням теореми Кельвіна про незмінність за ча-
сом циркуляції швидкості, що взята по будь-якому 
замкненому контуру у баротропній нев’язкій рідині: 

dГ d 0  .                              (9) 

Рішення поставленої крайової задачі знахо-
диться за допомогою потенціалу подвійного шару. 
На поверхнях, якими моделюються елементи несу-
чої системи вертольота та вихровий слід, розташо-

вується шар диполів інтенсивністю  Sir , 


, Si ir S


 

(  ij ij
r ,  


,
ij ijr 


) 27…28: 

 

 
   

 
   

rsi

ij ij

ij ij
r ij ij

Si Si 0
Si i rsi3

Si Si 0

j 0

ijr3
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n r , r r1
r , dS

4 r r
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Потенціал  подвійного  шару  отримує  на по-

верхні iS ( ij ) стрибок, що дорівнює інтенсивності 

шару диполів: 

     ij ij ijSi Si Si
r , r , r ,   

     
           

     

  
,     (11) 

а граничні значення нормальної похідної потенціалу 

є однаковими по обидві сторони від поверхні (7). 

Потенціал і швидкість, що знайдені за форму-

лами (10), задовольняють рівнянню (3) і умові (6). 

Для відповідності умові (5) в кожен момент часу   

необхідно знайти таку щільність розподілення ди-

полів  r , 


, за якої: 
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S0irSi

Si Si S0
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  (12) 

де        *
S0 S0 S0 S0f r , W r , n r V n r ,       

      
 

ij

ij ij ij
r

ij

ij

j

j S0 ijr

ij
3

r 0
S0
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1
n r , r r d .

4
n

r r





  






       
 
                 

 
 

 










   


 

(13

) 
Зміна положення вихрової пелени в просторі 

визначається з кінематичної умови про її рух по  

траєкторії частинок рідини: 

 ij

ijdr
v r ,

d


 





.                        (14) 

При цьому інтенсивність шару диполів, що є 

розподіленим по ij , залишається постійною для 

кожної частинки  пелени. Для  визначення  інтенси-

вності пелени, що сходить з ліній iL  в момент часу 

  використовується умова Чаплигіна-Жуковського-

Кутта, яка, як показано в 29, призводить до виразу 

     
ij1 Li 2 Li Li Li ir , r , r , 0, r L         

   
,   (15) 

де    1 Li 2 Lir , ,  r ,   
 

 – граничні значення стрибка 

потенціалу при прямуванні точки r


 до Lir


 по пове-

рхні iS  з різних боків від iL . 

Якщо в момент часу   відомі положення ви-

хрових пелен і інтенсивність  ijr , 


 шару дипо-

лів на них, то вираз (13) визначає відому функцію 

 S0f r , 


. Рівність (12) в цьому випадку розгляда-

ється як інтегральне рівняння  відносно невідомої 

інтенсивності  Sir , 


 на поверхнях iS . Вирішивши 

це рівняння можна знайти швидкість і потенціал в 

будь-якій точці області течії за виразами (10), звідки 

можна знайти характеристики ефективності рульо-
вого гвинта будь якої комбінації, що, в свою чергу, 

дозволить визначити коефіцієнт корисної дії гвинта 

(1) в будь який момент розрахункового часу. Визна-

чення таких характеристик в кожний наступний мо-
мент розрахункового процесу, тобто моделювання 

квазістаціонарного процесу роботи рульового гвин-

та, дозволить відслідковувати характеристики ефек-
тивності на критичних режимах, а моделювання 

явища втрати ефективності рульового гвинта дося-

гається зміною граничних умов (5) – (8) на протязі 

розрахунку у файлі вихідних даних. 

Висновки 

1. З проведеного аналізу публікацій за вертоліт-

ною тематикою зроблено висновок, що наукових ро-

біт, які присвячуються питанню розробки математич-

ної моделі явища втрати ефективності рульового гвин-
та вертольота, на сьогоднішній час не зустрічається. 

2. Проведено аналіз теорій гвинта вертольота з 

метою їх застосування в задачах визначення ефек-
тивності рульових гвинтів, на основі якого зроблено 

висновок, що для розробки числового методу розра-

хунку характеристик ефективності рульових гвинтів 

різних модифікацій вертольотів необхідним є поєд-
нання підходів вихрової лопатевої теорії гвинта в 

нелінійній квазістаціонарній постановці для ідеаль-

ного середовища та теорії елемента лопаті для уточ-
нення навантажень, що не враховуються моделлю 

ідеальної нестисливої рідини. 

3. Розроблено математичну модель, яка дозво-

ляє моделювати явище втрати ефективності рульо-
вого гвинта вертольота в умовах обдування вітром 

різного напрямку та швидкості на режимі висіння, 

що вказує на ознаки наукової  новизни запропоно-
ваної наукової статті. Оскільки вертоліт, який побу-

дований за одногвинтовою схемою з рульовим гвин-

том, має досить суворі обмеження за швидкістю 
бічного вітру, то надана математична модель уявляє 

собою практичний інтерес, оскільки дозволяє спро-

гнозувати під час створення та модернізації верто-

льотів величину швидкості бічного вітру, за яким 
накладається обмеження на виконання режимів 

польоту. 
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МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЯ ЯВЛЕНИЯ  

ПОТЕРИ ЭФФЕКТИВНОСТИ РУЛЕВОГО ВИНТА ВЕРТОЛЕТА 

В.А. Шлапацкий 

Проведен анализ теорий винта вертолета с целью их использования в задачах определения  показателя эффек-
тивности  рулевых винтов, на основе которого разработано математическую модель, которая позволяет исследовать 
явление потери эффективности рулевого винта вертолета в условиях обдувания ветром разного направления и скоро-
сти на режиме висения 

Ключевые слова: боковой ветер; эффективность; рулевой винт; вертолет; ограничения; режим "вихревое кольцо". 

 
MATHEMATICAL MODEL FOR RESEARCH OF THE HELICOPTER  

TAIL ROTOR EFFICIENCY LOSS PHENOMENON 

V.O. Shlapatsky 

The analysis of helicopter rotor theories with the purpose of their usage in the tasks of determination of tail rotor efficiency 
index is conducted. A mathematical model which allows to investigate the helicopter tail rotor efficiency loss phenomenon in the 
conditions of cross wind blowing with different direction and speed on the helicopter hovering mode is developed.  

Keywords: cross wind; efficiency; tail rotor; helicopter; limitations; mode of the "vortex ring" 


