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Аннотация: В связи с ростом рынка беспилотных летательных аппаратов (БПЛА), спецификой выполняемых ими задач 
все более актуальной становится задача проектирования преобразуемых летательных аппаратов – конвертопланов, 
которые обладают преимуществами вертолетной и самолетной схем: они способны совершать вертикальный взлет и 
посадку с неподготовленной поверхности и обладают большей крейсерской скоростью и дальностью полета, чем 
вертолеты. Ключевой проблемой конвертопланов являются переходные режимы, характеризующиеся сложной 
нестационарной аэродинамикой и резким изменением динамических свойств аппарата. В работе представлен 
сравнительный анализ двух кинематических схем конвертоплана: с поворотным и неподвижным крылом. Основной 
акцент в исследовании сделан на переходные режимы полета, когда происходит переход конвертоплана от вертикального 
полета по-вертолетному к горизонтальному по-самолетному. Целью работы является количественная оценка влияния 
вида кинематической схемы на интегральные аэродинамические характеристики летательного аппарата. Для достижения 
этой цели была разработана 3D-модель конвертоплана, прототипом для которой послужил аппарат Bell Eagle Eye. 
Моделирование проводилось в программном комплексе Ansys Fluent на основе решения нестационарных уравнений 
Рейнольдса (URANS) с использованием модели турбулентности Спаларта – Аллмараса. Для каждой кинематической 
схемы был рассчитан ряд углов поворота силовой установки (0, 30, 60, 90°). Скорость полета и частота вращения винтов 
для каждого расчетного случая итерационным методом подбирались для обеспечения условия равномерного 
горизонтального полета (равенство нулю суммы сил, действующих на летательный аппарат). В результате численного 
моделирования получены интегральные характеристики: потребная мощность и крутящий момент на валу винта, 
скорость полета. Установлено, что компоновка с неподвижным крылом демонстрирует более высокую скорость полета 
(22 м/с против 10 м/с при угле 30°) и более выгодное отношение потребной мощности к скорости полета по сравнению с 
компоновкой с поворотным крылом. 
 
Ключевые слова: конвертоплан, беспилотный летательный аппарат, кинематическая схема, переходный режим полета, 
численное моделирование, сравнительный анализ, интегральные аэродинамические характеристики. 
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Abstract: Due to the growth of the unmanned aerial vehicle (UAV) market and the specific tasks they perform, the design of 
convertible aircraft, such as convertiplanes, is becoming increasingly relevant. These aircraft combine the advantages of helicopters 
and airplanes: they can take off and land vertically from unprepared surfaces and have higher cruising speeds and ranges than 
helicopters. The key problem of convertiplane aircraft is transient modes, characterized by complex unsteady aerodynamics and an 
abrupt change in the dynamic properties of the device. This paper presents a comparative analysis of two kinematic configurations 
of the aircraft: tilt-wing and tilt-rotor. The primary focus of the study is on the transitional flight modes, during which the aircraft 
transitions from vertical flight in helicopter mode to horizontal flight in airplane mode. The goal of the study is to quantify the effect 
of the type of kinematic scheme on the integrated aerodynamic characteristics of an aircraft. To achieve this goal, a 3D model of the 
aircraft was developed, based on the Bell Eagle Eye prototype. The simulation was carried out in the Ansys Fluent software 
package based on the solution of nonstationary Reynolds equations (URANS) using the Spalart–Allmaras turbulence model. A 
number of rotation angles of the power plant were calculated for each kinematic scheme. (0°, 30°, 60°, 90°). The flight speed and 
rotational speed of the propellers for each design case were selected iteratively to ensure a uniform horizontal flight (equal to zero 
the sum of the forces acting on the aircraft). The flight speed and rotor speed for each case were iteratively selected to ensure the 
condition of steady horizontal flight (the sum of forces acting on the aircraft equals zero). The numerical modeling characteristics 
resulted in obtaining the required power and torque at the rotor shaft, flight speed. It was concluded that the configuration with a 
fixed wing demonstrates a higher flight speed (22 m/s compared to 10 m/s at a 30° angle) and a more favorable ratio of required 
power to flight speed compared to the rotary-wing layout. 
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Введение 

Рынок беспилотных летательных аппара-
тов (БПЛА) в настоящее время является од-
ним из самых быстрорастущих в мире [1]. 
Этот рост во многом обусловлен способно-
стью БПЛА решать широкий спектр задач, 
который раньше выполнялся пилотируемой 
авиацией или вручную. Существуют сцена-
рии применения, когда от БПЛА требуется 
возможность взлета с неподготовленной по-
верхности при обеспечении большой дально-
сти и скорости полета. Такие задачи решают-
ся с помощью аппаратов преобразуемого ти-
па, способных обеспечить вертикальный 
взлет/посадку. Они лишены ключевых недо-
статков вертолетной и самолетной схем: вер-

толетные системы обладают небольшой 
крейсерской скоростью, а для самолетных 
систем необходима взлетно-посадочная по-
лоса. Эффективность создания подъемной 
силы при вертикальном взлете для таких ап-
паратов тесно связана с нагрузкой на диск 
винта (рис. 1). 

Существуют различные варианты техни-
ческой реализации и аэродинамической ком-
поновки БПЛА вертикального взлета/посадки 
[2–4]. Наиболее перспективными в этом сег-
менте являются аппараты с поворотными 
движительными системами – конвертопланы, 
главная особенность которых состоит в изме-
нении аэродинамической конфигурации: от 
вертолетного режима (оси движителей верти-
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кальны) для взлета, посадки и полета на ма-
лых скоростях до самолетного режима (оси 
движителей горизонтальны) для крейсерско-
го полета на высоких скоростях. 

В зависимости от аэродинамической ком-
поновки и ее технической реализации выде-
ляют несколько подтипов конвертопланов: с 
поворотными винтами (рис. 2, а) или мото-
гондолами (рис. 2, б), с поворотным крылом 
(рис. 2, д, 2, е), смешанный тип с поворотной 
частью крыла вместе с винтами (рис. 2, в, 2, г). 
Конвертопланы с поворотными винтами или 
мотогондолами предполагают изменение 
вектора тяги за счет поворота отдельных вин-
томоторных групп при фиксированном по-
ложении крыла. Конвертопланы с поворот-
ным крылом характеризуются синхронным 
поворотом всего крыла вместе с закреплен-
ными на нем двигателями. Наибольшей по-
пулярностью у авиаконструкторов пользует-
ся первый тип конвертопланов (рис. 3) благо-
даря относительной простоте механизации и 
наследованию принципов, отработанных на 
пилотируемых аппаратах, таких как V-22 
Osprey. 

Основной сложностью при проектирова-
нии конвертопланов являются переходные 
режимы, поскольку на этих этапах возникает 
комплекс проблем, связанных с кардиналь-
ным изменением аэродинамики, балансиров-
ки и управления. 

Ключевой проблемой переходного режи-
ма конвертопланов является сложная и не-
стационарная картина обтекания, вызванная 
аэродинамической интерференцией. Возни-
кает взаимное влияние воздушных винтов и 
корпуса летательного аппарата, что может 
приводить к потере эффективности управле-
ния, резкому снижению тяги винтов и воз-
никновению опасных вибраций [5]. Поворот 
плоскости винта приводит к возникновению 
вихревых колец, срывных явлений на лопа-
стях и значительным колебаниям нагрузки. 
Численное моделирование [6] демонстрирует, 
что эти эффекты носят ярко выраженный не-
стационарный характер и требуют высоко-
точной CFD-модели. При повороте крыла 
конвертоплана, из-за больших углов атаки 
возможен срыв потока [6, 7]. Для парирова-
ния этого явления крыло погружают в скос 

 
 

Рис. 1. Эффективность вертикальной подъемной силы при зависании от нагрузки на диск винта [2] 
Fig. 1. Vertical lift efficiency during hovering due to rotor disk load [2] 
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струи от несущих винтов при работе двигате-
лей на повышенной мощности. Хотя этот ме-
тод эффективен для взлета, его применение 
на этапе захода на посадку становится контр-
продуктивным и ведет к избыточному расхо-
ду энергии. Кроме того, наклоненное крыло 
подвергается прямому воздействию ветрово-
го напора, что ухудшает управляемость при 
зависании в условиях порывистого ветра [8]. 

Непосредственное следствие описанных 
нестационарных аэродинамических явле-
ний – трудности в обеспечении устойчивости 
и управляемости. В процессе трансформации 
летательного аппарата происходит изменение 
моментов инерции, появляется нелинейность 
динамических свойств [9, 10], наблюдается 
изменение статической и динамической 
устойчивости БПЛА [11, 12]. Поскольку пе-
реходный режим полета не является устойчи-
вым, требуется разработка единой архитекту-
ры системы управления, способной эффек-
тивно функционировать во всех режимах по-
лета [13–15]. 123456 

                                                           
1 Wingcopter 178 HL [Электронный ресурс] // Wikipe-

diA. URL: https://id.wikipedia.org/wiki/Wingcopter 
(дата обращения: 11.11.2025). 

Перечисленные проблемы накладывают 
отпечаток и на конструкцию аппарата. Раз-
мещение тяжелых винтов на концах крыла 
ограничивает его удлинение, что негативно 
сказывается на аэродинамическом качестве. 
Конструктивно поворот винтов требует 
меньшей прочности опорных точек по срав-
нению с поворотом крыла, где поворотный 
механизм должен быть рассчитан на нагрузки 
от всего крыла [4]. Использование единой 

                                                                                               
2 Bell Eagle Eye [Электронный ресурс] // ВикипедиЯ. 

URL: https://ru.wikipedia.org/wiki/Bell_Eagle_Eye (да-
та обращения: 11.11.2025). 

3 «Вертолеты России» представят 3 новейших беспи-
лотника [Электронный ресурс] // Военное обозрение. 
URL: https://topwar.ru/95454-vertolety-rossii-
predstavyat-3-noveyshih-bespilotnika.html (дата обра-
щения: 11.11.2025). 

4 CH-10 Rainbow-10 Drone [Электронный ресурс] // 
GlobalSecurity. URL: 
https://www.globalsecurity.org/military/world/china/ch-
10.htm (дата обращения: 11.11.2025). 

5 NASA GL-10 Greased Lightning [Электронный 
ресурс] // WikipediA. URL: 
https://en.wikipedia.org/wiki/NASA_GL-
10_Greased_Lightning (дата обращения: 11.11.2025). 

6 DHL Parcelcopter 3 – vDrone [Электронный ресурс] // 
vDrone. URL: https://blog.vdr.one/dhl-parcelcopter-3/ 
(дата обращения: 11.11.2025). 

 
 

Рис. 2. БПЛА типа конвертоплан: а – Wingcopter1, б – Bell TR911X Eagle Eye2, в – БЛА-конвертоплан 
«ВР технологии»3, г – CH-10 Rainbow-104, д – NASA GL-10 Greased Lightning5, е – DHLParcelcopter6 

Fig. 2. Convertiplane Tiltrotor UAVs: a – Wingcopter1, б – Bell TR911X Eagle Eye2, в – VR Technologies tiltrotor 
UAV3, г – CH-10 Rainbow-104, д – NASA GL-10 Greased Lightning5, е – DHL Parcelcopter6 
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силовой установки для реализации как верто-
летного, так и самолетного режимов полета 
приводит к повышению удельного расхода 
топлива и снижению общей энергоэффектив-
ности аппарата [16], большие по площади 
винты приводят к значительным ограничени-
ям в крейсерской скорости полета и высоко-
му расходу топлива [17]. 

Таким образом, при проектировании лета-
тельного аппарата типа конвертоплан одной 
из актуальных задач является определение 
аэродинамических характеристик на пере-
ходном режиме. Целью настоящей работы 

является сравнительный анализ аэродинами-
ческих характеристик двух компоновочных 
решений конвертоплана на переходном ре-
жиме полета с помощью средств вычисли-
тельной аэродинамики. 
 
Объект исследования 
 

В качестве прототипа летательного аппа-
рата рассматривается конвертоплан Eagle Eye 
(рис. 4), основные геометрические параметры 
которого представлены в табл. 1. 

 
Рис. 3. Процентное соотношение БПЛА-конвертопланов различных типов [4] 

Fig. 3. Percentage of convertiplane UAVs of different types [4] 

 
Рис. 4. Беспилотный летательный аппарат Eagle Eye 

Fig. 4. Eagle Eye unmanned aerial vehicle   



Том 29, № 04, 2026 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 29, No. 04, 2026 Civil Aviation High Technologies
 

107 

Для проведения численного моделирова-
ния разработана модель (рис. 5) компоновки 
конвертоплана. Фюзеляж летательного аппа-
рата выполнен в виде набора эллиптических 
сечений. Длина фюзеляжа составила L = 2 м, 
высота – h = 0,4 м (рис. 6). 

Крыло конвертоплана построено на базе 
аэродинамического профиля GOE 434, имеет 
прямоугольную форму в плане. Угол уста-
новки крыла по отношению к строительной 
горизонтали летательного аппарата 5°. Ос-
новные геометрические параметры модели 

Таблица 1
Table 1

Основные геометрические характеристики прототипа 
Main geometric characteristics of the prototype 

 
Параметр Значения 

Длина 5,182 
Высота 1,737 

Размах крыла 4,633 
Диаметр винта 3,048 

Максимальный взлетный вес, кг 1 360,7 
Скорость полета, км/ч 408 

 
Рис. 5. Расчетная модель конвертоплана 

Fig. 5. Computational model of tiltrotor 

 
Рис. 6. Геометрические параметры фюзеляжа летательного аппарата 

Fig. 6. Geometric parameters of the aircraft fuselage 
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представлены в табл. 2. В качестве движите-
лей используются поворотные винты типа 
КП2, разработанные в научно-исследова-
тельской лаборатории № 1 КНИТУ-КАИ. 
В рамках данного исследования угол уста-
новки лопастей выбран равным 16°, так как 
при этом наблюдается максимальный отно-
сительный коэффициент полезного действия 
винта. 

На базе одной геометрической модели 
рассматривается два варианта трансформа-

ции летательного аппарата: с поворотным 
крылом (рис. 7–9) и с неподвижным крылом 
(рис. 10–12). На крейсерском режиме обе ки-
нематические схемы имеют одинаковую 
конфигурацию (рис. 13). При реализации 
различных кинематических схем возникает 
разная картина аэродинамической интерфе-
ренции. Оценка аэродинамической интерфе-
ренции выполнена с помощью численного 
моделирования для ряда углов поворота вин-
та: αвинта 0, 30, 60, 90°. 

                                              Таблица 2
Table 2

Геометрические характеристики модели 
Geometric characteristics of the model 

 
Параметр Значения 

Диаметр винта D, м 0,9 
Количество лопастей 4 
Размах крыла L, м 1,35 
Удлинение крыла λ 4,5 
Хорда крыла, м 0,3 
Площадь крыла, м2 0,405 

 

 

Рис. 7. Конвертоплан с поворотным крылом  
(αвинта = 0°) 

Fig. 7. Tilt-wing (αwing = 0°) 

Рис. 8. Конвертоплан с поворотным крылом (αвинта = 30°) 
Fig. 8. Tilt-wing (αwing = 30°) 

 

Рис. 9. Конвертоплан с поворотным крылом  
(αвинта = 60°) 

Fig. 9. Tilt-wing (αwing = 60°) 

Рис. 10. Конвертоплан с неподвижным крылом  
(αвинта = 0°) 

Fig. 10. Fixed wing convertiplane (αwing = 0°) 
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Математическая модель 
 

Численное моделирование обтекания ком-
поновки проводится на базе решения осред-
ненных по Рейнольдсу уравнений Навье – 
Стокса в программном комплексе Ansys 
Fluent в нестационарной постановке 
(URANS). Для замыкания системы уравнений 
использовалась модель турбулентности Спа-
ларта – Аллмараса. Модель турбулентности 
выбрана ввиду наименьших требований к 
вычислительным ресурсам. Решение уравне-
ний строилось с использованием метода ко-
нечных объемов. 

На первом этапе выполнено численное и 
физическое моделирование изолированного 

винта на режиме осевого обтекания. Физиче-
ское моделирование проведено в аэродина-
мической трубе Т1-К. Экспериментальная 
модель винта имеет диаметр 0,9 м, частота 
вращения винта составляла 1 800 об/мин. Из-
мерение тяги и крутящего момента осу-
ществлялось тензометрическим методом. 
Эксперимент выполнен для ряда углов уста-
новки лопастей в диапазоне от 8 до 20° с ша-
гом 4°. Численное моделирование выполнено 
в стационарной постановке для одной лопа-
сти с применением граничного условия пери-
одичности. Для расчетов построена много-
блочная гексагональная сетка, содержащая 
порядка 6 млн ячеек. Результаты численного 
и физического моделирования представлены 
на рис. 14. 

Рис. 11. Конвертоплан с неподвижным крылом 
(αвинта = 30°) 

Fig. 11. Fixed wing convertiplane (αwing = 30°) 

Рис. 12. Конвертоплан с неподвижным крылом  
(αвинта = 60°) 

Fig. 12. Tilt-rotor (αwing = 60°) 

 
Рис. 13. Конвертоплан (αвинта = 90°) 

Fig. 13. Airplane configuration (αwing = 90°) 
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Из представленных данных следует, что 
результаты численного моделирования хо-
рошо согласуются с экспериментом. 

Внешняя расчетная область представляет 
собой капсулу, состоящую из цилиндриче-
ской части длиной L = 7 м, диаметром d = 6 м 
и двух полусфер диаметром d = 6 м (рис. 15). 

Для моделирования вращательного дви-
жения винта выделена цилиндрическая об-
ласть (рис. 16), содержащая геометрию обте-
кателя и четырех лопастей. 

С учетом того что расчеты выполнены без 
скольжения, рассматривалось обтекание по-
лумодели с применением граничного условия 
симметрии. 

Дискретизация пространства осуществля-
лась с помощью тетра-сетки. Максимальный 
размер ячейки во всей области не превышал 
0,5 м. К поверхности летательного аппарата и 
к области вращения винта выполнено сгуще-
ние сетки до размера 0,01 м. В области пе-
редней кромки крыла выполнено сгущение 

 
Рис. 14. Зависимость коэффициента тяги винта (CT) от коэффициента крутящего момента (mk) 

Fig. 14. Dependence of the rotor thrust coefficient (CT) from the torque coefficient (mk) 
 

 
Рис. 15. Геометрические параметры расчетной области 
Fig. 15. Geometric parameters of the computational domain 

 
 

 
Рис. 16. Разделы расчетной области 

Fig. 16. Sections of the computational domain 
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до величины 0,001 м, а в области задней 
кромки крыла сетка измельчается до величи-
ны 0,0005 м. Аналогичное сгущение приме-
нено на хвостовом оперении летательного 
аппарата. Распределение ячеек в плоскости 
симметрии летательного аппарата представ-
лено на рис. 17. 

Для подвижной области с воздушным 
винтом максимальный размер ячейки состав-
ляет не более 0,02 м. Вдоль границ вращаю-
щейся области размеры ячеек не более 0,01 м. 

Около передней кромки каждой лопасти 
назначены области повышенной плотности 
ячеек с размером не более 0,0005 м (рис. 18). 
На поверхности лопасти (рис. 19) выполнено 
измельчение сетки в области задней кромки и 
в концевой части лопасти до размера 
0,0005 м. 

Расчетная сетка состоит из 7,9 млн элемен-
тов в области воздушного винта и 2,6 млн эле-
ментов в неподвижной области. Суммарное 
количество элементов составило 10,5 млн. 

 
Рис. 17. Расчетная сетка в плоскости симметрии 

Fig. 17. Computational grid in the plane of symmetry 
 
 

 
Рис. 18. Вращающаяся область 

Fig. 18. Rotating area 
 
 

Рис. 19. Распределение ячеек вдоль лопасти 
Fig. 19. Distribution of cells along the blade 
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На границе вращающейся области ис-
пользуется условие interface. На всех поверх-
ностях модели используется граничное усло-
вие типа твердой стенки без проскальзыва-
ния. На передней полусфере и цилиндриче-
ской поверхности внешней области задается 
граничное условие входа скорости (Velocity 
inlet). На задней полусфере устанавливается 
давление невозмущенного потока (Pressure 
outlet). 

Тип решателя Pressure-Based. Отношение 
турбулентной вязкости 10 % (Turbulent 
Viscosity Ratio). Метод сопряженного реше-
ния по давлению и скорости (Coupled). Ис-
пользуется схема аппроксимации второго по-
рядка. Шаг по времени соответствует углу 
поворота винта по азимуту на ψ = 6°. Внутри 
каждого шага по времени проводится 20 ите-
раций. 

Расчеты проводились до обеспечения схо-
димости, которое устанавливалось после  
6–8 оборотов воздушного винта. После уста-
новления сходимости проводилась оценка 
аэродинамического сопротивления и подъем-
ной силы летательного аппарата. На основа-
нии полученных данных выполнялась кор-
ректировка скорости полета и частоты вра-
щения винта для каждой конфигурации для 
обеспечения условия равномерного горизон-
тального полета (равенство нулю суммы сил, 

действующих на летательный аппарат). Вес 
летательного аппарата задан равным 200 Н. 
После завершения итерационного процесса 
выполнена оценка крутящего момента и по-
требной мощности на валу винта. Расчеты 
выполнены с использованием сервера Dell 
PowerEdge R440 с общим числом вычисли-
тельных ядер 32 типа Intel Xeon Gold. 
 
Результаты исследования 

 
В результате выполнения численного моде-

лирования получены интегральные аэродина-
мические характеристики летательного аппара-
та на различных стадиях переходного режима 
полета. Полученные результаты для двух рас-
смотренных моделей конвертоплана представ-
лены в графическом виде на рис. 20–23. 
 
Обсуждение результатов 
 

Из полученных данных следует, что по-
требная частота вращения винта в обоих 
конфигурациях приблизительно одинакова, 
но наблюдается отличие при угле установки 
винта αвинта = 60° (рис. 20). На данном режиме 
в случае неподвижного крыла потребная ча-
стота вращения винта выше, чем для случая с 
поворотным крылом. 

 
Рис. 20. Зависимость потребной частоты вращения винта от угла его поворота 

Fig. 20. The dependence of the required propeller rotation speed from the angle of its rotation 
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Рис. 21. Зависимость скорости полета летательного аппарата от угла поворота винта 

Fig. 21. The dependence of the flight speed of an aircraft on the propeller rotation angle 
 

 
Рис. 22. Зависимость потребной мощности на валу от угла поворота винта 

Fig. 22. Dependence of the required shaft power from the propeller rotation angle 
 

 
Рис. 23. Зависимость потребного крутящего момента на валу от угла поворота винта 

Fig. 23. The dependence of the required torque on the shaft from the angle of rotation of the screw 
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Скорость полета летательного аппарата с 
неподвижным крылом значительно выше на 
всем переходном диапазоне изменения углов 
атаки воздушного винта (рис. 21). Причиной 
такого поведения является уменьшенное 
аэродинамическое сопротивление корпуса 
летательного аппарата за счет малого угла 
атаки крыла. 

На режиме взлета (αвинта = 0°) для конфигу-
рации с поворотным крылом потребный кру-
тящий момент и потребная мощность винта 
несколько ниже, чем для конфигурации с не-
подвижным крылом. Такое отличие обуслов-
лено сопротивлением крыла. На переходных 
режимах крутящий момент немонотонно зави-
сит от угла поворота крыла (рис. 22). 

На рис. 23 видно, что компоновка с пово-
ротным крылом требует большего крутящего 
момента при угле поворота 30°. При этом ско-
рость полета существенно ниже (10 м/с) по 
сравнению с аналогичным показателем для 
компоновки с неподвижным крылом (22 м/с). 

Из анализа данных, представленных на 
рис. 24, следует, что компоновка с непо-
движным крылом обладает лучшим отноше-
нием потребной мощности к скорости полета 
летательного аппарата по сравнению с кон-
фигурацией с подвижным крылом на пере-
ходном режиме полета. 

Таким образом, в настоящей работе рас-
смотрено обтекание компоновки конверто-
плана в двух конфигурациях: с поворотным и 

неподвижным крылом. При выходе на режим 
горизонтального полета по-самолетному обе 
конфигурации идентичны. На режиме верти-
кального взлета и посадки отличия незначи-
тельны. На переходных режимах конфигура-
ция с неподвижным крылом показала лучшие 
характеристики по сравнению с поворотным 
крылом. 

В настоящей работе рассмотрена упро-
щенная постановка моделирования без учета 
циклического шага винта, отклонения руля 
высоты, динамики переходного процесса. 
Полученные данные следует рассматривать с 
точки зрения качественного сопоставления 
компоновочных решений. 
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