
Д. И. БАЗОВ 

АЭРОДИНАМИКА 
ВЕРТОЛЕТОВ 
До пущено У пр авлен и ем учебных 
заведений Минист ер ства гражданской 
авиации СССР в каrtестве у�tебноzо 
пособия для средних с пециальных учебных 
з ав е д ений гра ж д а н с кой ави ации 

ИЗДАТЕЛЬСТВО "ТРАНСПОРТ" 8 МОСКВА 1959 



..УдК 533.661.013 (075) 

Аэродинамика вертолетов. Д. И. Б а з о в. Изд-во 
«Транспорт», 1969 г., стр. 1-196. 

В книге изложены принципы полета вертолета. 
основные характеристики несущего винта и его работа 
на режимах самовращения, осевого и косого обтекания. 
режимы вертикального полета и горизонтальный полет, 
набор высоты и снижение, взлет и посадка, равновесие, 
устойчивость и управляемость вертолета и аэродинами- ' 
ческие СИJIЫ, действующие при этом. 

Книга рассчитащз на курсантов авиационно-техниче
сiшх училищ гражданской · авиации. Она может быть 
использована летным составом вертолетной авиации, 

Рис. 117, табл. 1, библ. 8. 



Глава 
1 
ПРИНЦИЛЫ ПОЛЕТА ВЕРТОЛЕТА 

§ 1. Краткая· история развития 
вертолетов 

Идея создания летательного аппарата с воздушным винтом, ко
торый создает подъемную силу, вnервые была· высказана в 1475 г. 
Леонардо да Винчи. Но невозможность технического осуществле
ния такого nроекта, противоречие религиозным взглядам сделалИ 
эту идею слишком nреждевременной. Она была похоронен(l в ар
хивах. Эскиз и <?ПИсание этого летательного апnарата были 
обиаружены в Миланской библиотеке и оnубликованы в конце 
XIX в. 

В 1754 г. М. В. Ломоносов обосновал возможность создания 
летательного апnарата тяжелее воздуха и построил модель двух
винтового вертолета с соосным распоЛожением винтов. 

В XIX в. многие русские ученые и инженеры разрабатывали 
проекты летательных аппаратов с несущими· винтами. В 1869 г. 
инженером-электриком А. Н. Лодыгиным был предложен проект 
веутолета с электрическим двигателем. 

В 1870 г. разработкой воздушных винтов занимался известныйr 
ученый М. А. Рыкачев. . ,-

Ученый-металлург Д. }\. Чернов разработал схемы вертолетов 
с продольным, поперечным и соосным расположением винтов. 

В конце XIX в.--разработкой. летательных аппаратов занимаются 
выдающиеся русские ученые Д. И. Менделеев, К. Э. Циолков
ский, Н. Е.  Жуковский, С. А. Чаплыгин. Начинается нериод глу
бокого научного .обоснования идеи полета на летательных аnпара
тах тяжелее воздуха. 

Ближайший у,!;Jеник Н. Е. Жуковского-Б. Н. Юрьев в 1911.г. 
предложил обоснованный проект одновинтового вертолета с ру
левым винтом И' разработал основной агрегат управления верто
летом- автомат перекоса несущего винта. 

После Великой Октябрьской· социалистической революции, 
когда в нашей стране начинала развиваться собственная авиаu.и
онная промышленность, работы над созданием вертолета были 
продолжены. 

, В 1925 r. в ЦАГИ под руководством Б. Н. Юрьева была орга
низована экспериментальная группа особых конструкц�й, которая 
занималась разрабо!�ой в·ертолетов. 
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Рис. 1. Вертолет UАГИ 1-ЭА 

В 1930 г. был построен первый советский �вертолет ЦАГИ1-ЭА 
(рис: l), испытателем этого вертолета был руководитель его пост
рой ки и нженер Алексей Михайлович Черемухин. В 1932 г. Чере
мухи н  на этом вертолете установил м ировой рекорд высоты-
605 м. 

't В 1948 г. построены одновинтовые вертолеты Ми-1 и Як-100. 
В результате государственных испытаний }пучшим по своим ха
рактеристикам оказался вертолет Ми-1, который и был принят 
к серийному п роизводству_ 

s В 1952 г. построен вертол ет .1\\и-4, который для того времени 
имел самую большую полезную нагрузку. В том же году построен 
и совершил первый ,полет двухвинтосой вертолет продольной 
схемы Як-24 - «летающий ва гою> конструкции А. С. Яковлева 
(рис. 2). 

Рис. 2. Вертолет Як-24 



Рис. 3. Одноrшнтовоi'I вертолет ,\t\н-8 

В 1958 г. построен тяжелый вертолет Ми-6, который и до 
настоящего времени не имеет себе равных за рубежом. 

В 1961 г. построены вертолеты с газотурбинными двигателями 
l\'\и-2 ·�r �М.и-8 (рис. 3). В настоящее время они выпускаются се
рийно и постепенно б у дут замснять вертолсты i\·\и-1 и Ми-4. 

Способность вертолета к вертикальному полету, возможность 
движения в любом направлении делают его очень маневренным 
летательным аппаратом, нсзависимым от аэродромов, и значи
тельно расширяют границы его использования. 

В настоящее время вертолеты находят все более широкое при
l\-tенение в различных об.1астях народного хозяйства. Они являются 
основным средством передвижения в местах, где нельзя использо
вать наземный транспорт и самолеты. Вертолеты используются при 
строительно-монтажных работах, для спасенИя людей и имущества 
во время различных стихийных бедствий. В последнее время вер
толеты находят широкое применение в сельском хозяйстве. Пере
численными примерами далеко не исчерпываются возможности 
использования вертолетов как летательных аппаратов. 

§ 2. В ертолет и его основные ч асти 

П ринци пЬI полета 
Вертолст-летательный аппарат тяжелее воздуха, у которого 

подъемная сила_,создается несущим винтом по аэродинамическому 
принципу. 

Основны�IН частями вертолета яв"1яются: 
н есущий винт, приводимый в движение силовой установкой 

(двигателем); 
фюзеляж, предназначенный для размещения экипажа, пасса

жиров, оборудования и грузов; 
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Рис. 4. Принцип управления полетом вертолета: 
а- вертикальный полет; б- горизонтальный nолет вперед; в- горизонтальный nолет назад 

шасси, т. е. уст_ыойство, предназначенное для передвижения по 
земле и для стоянки; 

рулевой винт, обеспечивающий путевое р авновесие и путевое 
упр авление вертолетом ; 

силовая установка, котор ая приводит в движение н есущий и 
р улевой винты и вспомогательные агр егаты; 

т р а н с м и с с и я, передающая крутящий момент от силовой 
установки к несущему и рулевому винтам.  

Все ч асти вертолета крепятся к фюзеляжу или р аспол агаются 
в нем.  

Подет летательного аппарата становится возможным при на
личии подъемной силы, уравновешивающей его вес. Подъемную 
силу у вертолета создает несущий винт. При вр ащении несущего 
винта в воздухе сила тяги направлена п ерпендикулярно к плос
кости вращения винта. Ес.ли несущий винт вращается в горизон
тальной плоскости, то его сила тяги Т направлена  вертикально 
вверх (рис. 4, а) , т. е. возможен вертикальный падет. Характер 
полета будет определяться соотношением между силой тяги не
сущего винта и весом вертолета.  Если  сил а тяги равна весу вер
толета , то он будет неподвижно висеть в воздухе; если же сил а 
тяги больше веса - вертолет перейдет от висения к вертикальному 
набору высоты ; при силе тяги м ен ьше веса верто.пета- последний 
будет вертикально снижаться .  

Плоскость вращения несущего винта относительно горизонта 
может отклоняться в любом направлении (рис. 4, 6, в) . В этом 
случае тяга н есущего винта будет в ыполнять двойную функцию; 
ее вертикальная составля ющая У будет являться подъемной си
лой, а гор изонтальная составляющая Р- движущей силой . Под 
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действием этой сил ы вертолет движется поступательно в сторону 
пол ета .  

При отклонении плоскости вращения несущего винта назад 
в ертолет будет двигаться н азад (рис. 4, в) . Отклонение плоскости 
в р ащения впр аво или влево вызовет движение вертолета в соот
ветствующую сторону. 

§ 3. Кл ассифи кация вертол етов 

Основной призн ак, по которому подраздел яются вертолеты, это 
количество несущих в интов и их расположение. По количеству 
несущих в интов вертол еты можно разделить н а  одновинтовые, 
двухвинтовЬiе, м ноговинтовые.  

Одновинтовые вертол еты являются самой р аспростр аненной 
разновидностью. В ертолет одновинтовой схемы имеет несущий 
винт,  расположенн ый на основной части фюзеляжа, и рулевой 
в и нт- н а  хвостовой балке (см .  рис.  3 ) . Эту схему, котор ая  была 
р азработа н а  Б. Н. Юрьевым в 1911 г . ,  l\IOЖHO назвать классиче
ской.  

Основными достоинств ами одновинтовых вертолетов являются 
простота конструкции и систем ы  упр авления .  По одновинтовой 
схеме строятся самые л егкие вертолеты (полетный вес около 
500 кГ) и с а м ые тяжел ые (полетный вес бол ее 40 Т). Недостат
ками  одновинтовых вертолетов являются : 

бол ьш ая  длина  фюзеляжа; 
зн ачител·ьные потери мощности на привод рулевого винта (7-

10% от полной мощности двигател я ) ; 
огр а ниченн ый диапазон допустимых центровок; 
повышенный уровень вибр аций (дл инные в алы тршнсмиссии, 

проходящие в хвостовой б алке, являются дополнительным источ
н и ком кол еб аний) . 

Двухвинтовые вертол еты имеют несколько компоновочных 
схем : 

с продольным р асположением винтов; это наиболее распрост-
раненн а я  схем а ( рис.  5, а); 

с поперечны м  р асположением винтов (рис. 5, 6); 
с перекрещивающимися винтами ( рис. 5, в) ; 
с соосным р асположением винтов (рис. 5, г). 
Основные достоинства вертолетов с продольным расположе

нием винтов :  
более ш ирокий диапазон допустимых центровок; 
больший объем фюзеляжа,  позволяющий вмещать крупнога -

баритные грузы;  
увеличенная продольная устойчивость; 
бол ьшой коэффициент весовой отдачи .  
На вертолетах продольной схемы может быть один или два 

двигател я, которые р асполага ются в носовой и хвостовой частях 
фюзел яжа .  Эти вертолеты имеют и серьезные недостатки: 
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Рис. 5. Двухвинтовые вертолеты 

сл ·ожную систему тра нсмиссии и упр авления; 
вредное взаимное влияние несущих винтов, вызывающее допол 

нительные потери мощности ; 
сложную технику посадки н а  режиме самовр ащения несущих 

винтов. 
К пр еимуществам вертол етов с поперечным р асположением 

винтов следует отнести : 
удобное использование всего объема фюзеляжа дл я экипажа 

и п ассажиров, так как двигател и н аходятся вне  фюзел яж а ;  
отсутствие вредного влияния винтов друг н а  друга; 
повышенная  поперечная  устойчивость и упр авляемость верто

л ета; 
наличие вспомогательного крыл а ,  н а  котором расположены 

двигатели и несущие винты, позволяет вертолету развивать боль
шую скорость. 

Недостатками этих вертолетов являются: 
сложная система управления и трансмиссии; 
увеличенные габариты и вес конструкции из-з а  н аличия вспо

могательного крыла .  
Двухвинтовые вертолеты с перекрещивающимися винтами 

имеют значительное преимущества перед вертолетами попереч
ной схемы : у н их отсутствует вспомогательное крыло, что умень
шает габариты и вес конструкции . Но одновременно с этим преи-
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муществом появляется и недостаток- сложная трансмиссия и си
стеl\·Iа управления. 

В Советском Союзе эти вертолеты не производятся . За рубе
жом они встречаются редко. 

Основное преимущества двухвинтовых вертолетов с соосными 
винтами- малые габариты конструкции.  Их недостатки : 

сложность конструкции ;  
недостаточная путевая устойчивость; 
опасность столкновения лопастей винтов; 
значительные вибрации. 
По этой схеме строятся ; легкие вертолеты только в Советском 

Союзе. 
Многовинтовые вертолеты распространения не получили ввиду 

сложности конструкции. 
У всех двухвинтовых вертолетов несущие винты вращаются 

в разные стороны. Этим взаимно уравновешиваются их реактив
ные моменты, отпадает необходимость иметь рулевой винт и 
уменьшается непроизводительная затрата мощно�ти двигателя. 

Глава 
11 
ОСНОВН ЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ Н ЕСУЩЕГО 
ВИН ТА 

§ 4 .  Об щая характеристика 

Несущий винт (НВ) является основной частью вертолета . Он 
предна значен для создания подъемной и движущей сил н управле
ния вертолетом. 

Основные части несущего винта- втулка и лопасти . 
Лопасти создают силу тяги, необходимую для полета. Втулка 

соединяет все лопасти и служит для крепления несущего винта 
к валу, который вращает винт. 

По конструктивным признакам несущие винты можно подраз-
делить на три типа: 

с жестким креплением лопастей; 
с шарнирной подвеской лопастей; 
на кардане. 
Несущий винт с жестким креплением лопастей (рис. 6) является 

наиболее простой конструкцией, в этом его основное преимуще
ства. Но этому винту присущи и серьезные недостатки, которые 
будут рассмотрены в главе IV. Поэтому подобные винты не нашли 
применения на современных вертолетах. Правда, в настоящее 
время на некоторых легких вертолетах, например на американ
ских вертолетах Хьюз UH-6A, Хиллер ЕН-1100 и других, применя
ются несущие винты с рессорным креплением .попастей. Этн винты 
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Рис. 6. Несущий винт с жестким крепле
нием лопастей: 

1 - ва.1 несущего винта: 2- .1оnасть; 3- втудка; 
4- осевой шарнир; 5 - nоводок· поnасти 

Рис. 7. Несущий винт с шарнирной под
веской лопастей: 

1- втулка; 2- осевой шарнир; 3- горизонталь
ный шарнир; 4- вертикальный шарнир 

можно считать разновид
ностью винтов с жест
кими  лопастями.  

Втулка несущего вин
та с жесткими лопастями  
имеет осевые шарниры, 
которые позволяют лопа
стям поворачиваться от
носительно п родольной 
оси, что н еобходимо для 
управления н есущим вин
том .  

Несущий винт с ш ар
нирной подвеской лопа-
стей является н аибо-
л ее распространенным 
( рис. 7) . Его втулка 
имеет три ша рнира для 
каждой лопасти : осевой, 
гор изонтальный и вер
тикальный .  Несущий винт 
на  кардане употребл яется 
редко. Его устройство 
в книге не  рассматри-
вается. 

Втулки несущих винтов выпол няют из легиров анной ста.1и .  
Лоп асти могут быть мета.плическими, деревянными и смеш ан
ной конструкции, а также из  синтетических м атери алов .  

§ 5. Геометрические характеристики 

Несущий винт характеризуется определенными геом етриче
скими  параметр а м и :  диам етром, формой лопасти в пл ане, форм ой 
профиля, установочным углом лопастей, ометаемой площадью, 
удельной нагрузкой, коэффициентом заполнения. 

Диаметр несущего винта - диаметр окружности, по котороi"t 
движутся концы лопастей, его принято обозначать буквой D, р а
диус - R, радиус элемента лопастИJ- r ( рис. 8, а). Относительным 
радиусом эл емента лоп асти называется отношение радиуса эле
rч_�нта к р адиусу винта : 

откуда r=rR. 

r 
r=

R ' 

Форма лопас11и в п.1ане может быть пряыоугольн ая, трапецие
в.идн ая и смешанная (рис. 8, б) . 

По форм е  л опасть похожа на  крыло самолета. Передня я  кромка 
.ТJопасти называется ребром  атаки, задняя - ребром обтекания .  
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Трапециевидная лопасть и меет наиболее равномерное распре
деление аэродинамических сил по длине .1опасти. Прямоугольная 

лопасть проще по конструкции, но имеет несколько худшие аэро
динамические характеристики. НаибоJJее распростр аненные ло
пасти- трапециевидные и п ря:моугольные. 

Профиль лопасти- фор м а  сечения лопасти плоскостью, пер
пендикулярной к п родольной оси. Профиль лопасти похож на про
филь кр ыла. Чаще всего применяются двояковыпуклые несиммет
ричные профили  (рис. 8, в). 

Требования к профилю лопасти: 

высокое аэрощинамическое качество (К= �;); 
небольшое перемещение центра дав.,1ения при изменении угл а  

атаки; 
способность к саl\,IОВращению при з начительном диапазоне 

у г лов атаки. 
Профиль лопасти хар актеризуется относительной толщиной 

с= + и относительной кривизной f = � (рис. 9). 
По относительной тол щине профили подраздел яются на  тонкие 

(ё<8%), средние (с=8--:-12%) и толстые (ё> I 2%) . У большин
ства лопастей относительная толщина  с> 12%. Применеине тол
стых профилей позволяет увеличивать п рочность силовых элемен
тов и жесткость лопасти. Кроме того, аэродинамическое качество 
меньше зависит от угла атаки п р и  толстых профилях. Эта их осо
бенность улучшает свойства лопасти на  режиме самовращения. 
Обычно у концевых -элементов лопасти относительная толщина 
больше, чем у корневых. 

r---� -��;J �1 §�-:?::] 
f\.._г-.---, Рнс. 9. Параметры nрофи.'lя .'lo-

� nасти 

С>=с==::::==э 

� 
В) 
� 
Рнс. 8. Параметры несущего 

винта 
Рис. 10. �·становочный уго.1 

.1оnасти 
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Относител ьна я кривизна .i1опасти f=2-;-- 3% и приближает 
фор му профиля к сим м етричной , что способс-гвует уменьшению 
перемещения  центра давления при изменении угл а ата ки. 

У с т а н о в о ч н ы м  у г л о м эл емента лопасти называется 
угол ер, образованный хордой эл еl\'Iента и плоскостью вращения 
втулки несущего винта ( рис.  1 0 ) .  Установочный угол часто на
з ыва ют шагом э.riеыента л опасти. Это н азвание условное .  В более 
строгом определении ш а гом элемента лопасти наз ывают расстоя
ние Н, которое проходит элемент лопасти за  один оборот несу
щего винта ,  если Эи'lемент движется параллел ьна хорде 

Н= 2�.rtg у. 
Та к как  у данного эл емента лопасти шаг  зависит тол ько от 

установочного угл а  <р, то в дал ьнейшем мы будем отождествлять 

6 
4 
2 
0�--------�����--��. 

-z 1 

Р ис. 11. Геометрич�ская крутка лопасти 

понятие «установочн ый угол» с понятием «шаг эл емента лопасти». 
У р азличных элементов лопасти установочные углы будут раз
ными .  - За шаг  лопасти прини мается установочный уг�л. или ш а г  эл е-
1\Iента лопасти , относительный р а,р.иус которого r= 0,7. Этот же 
угол принимается за установочный угол (шаг) несущего винта.  

П.ри п овороте лопасти относительно ее продольной оси устано
вочн ый угол изменяется .  Такой поворот возможен бл а годаря  нали
чию осевого шарнира .  Следовательно, осевые ш арниры лопастей 
несущего винта предназначены для изменения шага .  

Г е о м е т р и ч е с к о й  к р у т  к о й л о п а с т и называется из 
менение ш ага элементов л опасти по радиусу несущего винта .  

У корневых эл ем ентов лоп асти уста новочные угл ы наибольшие,  
у концевых- на именьшие (рис. 1 1 ) .  Геометрическа я крутка улуч
шает условия работы разных эл ементов лопасти : углы ата ки п ри
бл ижаются к наивыгоднейшим .  Это приводит к увел ичению сил ы 
тяги несущего винта на 5-7%, поэтому геометрическая  крутка 
дает увел ичение полезной нагрузки вертолета при  постоянной 
мощности двигателя. 
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Вследствие геометрической крутки достигается более равно
мерное распределение нагрузки на силовые элементы лопасти и 
увеличивается скорость, при которой возникает срыв потока с от
ступающей лопасти. У большинства лопастей геометрическая 
крутка,,не превышает 5-7°. 

Под ж е с т к о с т ь ю понимают способность лопасти сохранять 
свою форму. При большой жесткости даже сильные нагрузки не 
способны деформировать конструкцию и внешний вид лопасти. 
При малой жесткости лопасть становится гибкой и легко под
дается деформации, т. е. сильно изгибается и скручивается. Слиш
ком большая гибкость не позволяет придать лопасти наивыгод
нейшую крутку. Это ведет к ухудшению аэродинамических х а рак
теристик несущего винта. 

Для получения большой жесткости необходимо увеличивать 
габариты силовых элементов, что приводит к увеличению веса .тю
пасти. Излишне большая жесткость приводит к возрастанию виб
раций несущего винта. 

Наибольшей жесткостью обладают металлические и сплошные 
деревянные .'Iопасти, но последние имеют большой вес, поэтому 
применяются только на легких вертолетах. 

П л о щ а д ь, о м е т а е м а я н е с у щ и  м в и н т о м,- это пло
щадь круга, который описывают концы лопастей 

D2 F = тг.R2=7ет 

Эта характеристика несущего винта имеет примерно такое же 
значение, как площадь крыла саl\юлета, т. е. она подобна пло· 
щади несущей поверхности. 

У д е л ь  н а я н а г р у з к а на ометаемую площадь определяется 
как отношение веса вертолета к ПJ1ощади, ометаемой несущим 
винтом 

G 
Р=--=---р. 

где Р- удепьная нагрузка, кГjм2; 
G- вес вертолета, кГ; 
F- ометаемая площадь, м2• 

У современных вертолетов удельная нагрузка изменяется от 1 2  
до 25 кГ/м2 (или 1 20- 1 50 н(м2) . 

К о э ф ф и  ц н е н т з а п о  л н е н и я равен отношению суммар
ной площади "1опастей к площади, о:vrетаемой несущим винтом, 

Sлk 
а= -р • 

Где S"1- ПJ10Щадь ОДНОЙ ЛОПает�, М2; 
k - количество лопастей. 

У современных несущих винтов количество лопастей может 
быть от 2 до 6. Чаще всего бывает 3-4 лопасти у легких верто
летов и 5-6- у тяжелых. 
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.Коэффициент заполнения имеет величину от 0,04 до 0,07. Это 
значит, что 4-7% ш1ощади ,  ометаемой винтом, заним а ют лопа
сти. Чем бол ьше коэффициент запол нения в указанных пределах,  
тем больше тяга , р азвиваем а я  винтом. Но если коэффициент за
по.1ненвя превышает 0,07, то растут силы -сопротивлени я  враще
юно 11 снвжается к. п. д. несущего винта. 

§ 6. Основные режим ы работы 

Уелопия р аботы несущего винта или его р ежим р аботы опре
.з.е.1яются попожениеы несущего винта в потоке во�духа .  В зависн
мости от по.1ожения р а злича ют два основных р'ежима  р аботы: 
осевого обтекания и косого. 

Р е  ж и м о м о с е в о г о о б т е к а н и я называются такие усло
вия ра боты несущего винта, пр 1и котор ых ось его вту.1ю1 располо
жена парал .lе.,rlЬНО набега ющему невозмущенному потоку. На ре
жиме  осевого обтекания невозмущенный поток набегает перпен
дикулярно П.:1оскости вращения втулки несущего винта ( рис. 1 2, а). 
В этом режиме несущий винт р аботает на стоянке,  при  висении, 
п р и  вертика�ьном наборе высоты и при вертикальном снижении 
верто.1ета .  Существенной особенностью режима  осевого обтека 
ния  является то, что по.�Jожение лопасти враща ющегося несущего 
винта относительно потока ,  н абегающего на  винт, не меняется ,  сле
довател ьно,  не  меняются аэродинамические си.1ы при  движении 
лопасти по кругу. 

Р е  ж и м о м к о с о г о о б т е к а н и я называются та кие усло
вия р а боты несущего винта,  при которых поток воздуха набегает 
н а  винт непа раллел ьно оси втулки. Существенное отличие этого 
режима  з аключается в том,  что при движении лопасти по кругу 
непрерывно изменяется ее положение относительно потока ,  набе
гающего н а  винт. Следствием этого будет изменение скорости об
тека ния  каждого э.1емента и аэродинамических сил .пdпастн. Ре
жпм косого обтекания  имеет место при горизонтальном пол ете 
вертолета и при полете по наклонной траектории вверх и вниз. 

Из оп ределения режимов р аботы видно, что положение несу
щего винта в потоке воздуха и меет существенное значение. Это 
положение определ яется углом ата ки несущего винта . 

У г л о м а т а к и несущего винта называется угол А, образо
ванный плоскостью вращения  втулки и вектором скорости полета 
или невозмущенного потока ,  н абега ющего на  винт. Угол атаки 
положителен, есл и поток набегает на винт снизу ( рис. 1 2, 6). Если 
поток набегает� н а  винт сверху - угол атаки отрицател ьный 
( рис. 1 2, в) . Ес.1п же поток воздуха набегает на винт па  р аллельно 
плоскости в р а щения втулки , угол атаки равен нул ю ( рис. 12 ,  г) . 

Нетрудно заметить связь между режимом р аботы несущего 
винта и углом атаки: 

на режиме осевого обтекания угол атаки несущего винта А= 
= +90°; 
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а) А=-90. tJ) 
A<?l::--E:' 

б) 
А=9о· 

Рис. 12. Режимы работы 11 углы атаки несущего винта 

на р ежиме косого обтекания A=l= +90° 
Есл и уго.ТI ата ки А=0°, то режим р аботы несущего винта на� 

зывается р ежимом Шiоского обтекания .  

§ 7. Коэффици ент режима работы 
несущего винта 

Дл я характеристики режима работы несущего винта введена 
с пециал ьна я величина - коэффициент режима  работы .  

К о э ф ф и  ц и е н т о м р е  ж и м а р а б  о т ы  несущего винта !-" 
называется отношение проекции вектора  скорости полета на плос� 
кость в р ащения втулки к окружной скорости конца лопасти . Про� 
екция в ектора  скорости пол ета или неваэмущенного потока на 
nлоскость вращения втулки р авна произведению V cos А (рис. 13).  

Тогда 

!.L= V cosA 
wR 

На режиме  осевого обтекани�. когда V=O, ил и cosA=O (А= 
= 90°), t-t=O. 

Рис. 13. Проекция ско· 
расти полета на пло· 
скость вращения втулки Vco6A о�===� 

Следовательно, р а венство �=О свидетельствует о режиме осе� 
вого обтекания .  Если �t>O, то это явл яется показателем режима 
косого обтекания .  Чем больше коэффициент �t, тем больше эффект 
косого обтекания.  Коэффициент � у современных вертолетов из
меняется от О до 0,4. В большинстве случаев угол ата ки несущего 
винта не п ревышает 10° Так как cos 10° � 1, то !-" можно опреде
.1ять по прибл иженной формуле  
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Глава 

111 

РАБОТА Н ЕСУЩЕГО ВИНТА НА РЕЖИМЕ 
ОСЕВОГО ОБТЕКАН ИЯ 

При вр ащении несущего нинта 1возникает сила тяп1, котораЯ 
создает подъемную и движущую сил ы вертолета .  Вопрос о возни к
новении сил ы тяги является ·основным вопросом при изучении ра 
боты ыесущего винта .  Существует несколько теорий, объясняю
щих воз никновение сил ы тяги. Мы рассмотрим физическую сущ
ность двух таких теорий.  

§ 8.  Имnульсная теория 
идеального винта 

В этой теорюl рассматривается идеал ьный винт ,  т .  е. винт, р а
ботающий без потерь. Такой винт пол учает определенную энер
гию от дви гател я и всю ее п реобразует в ра боту по перемещению 
масс воздуха вдоль оси вращения . 

При вращении винта на режиме висения, т . е. когда отсутст
вует поступательное движение вертолета и его скорость равна 
нулю, воздух притягива ется винтом сверху и сбоку (подсасыва
ется)  и отбрасывается вниз ( рис. 1 4 ) , т. е. устанав.rшвается воз
душный п оток через площадь, ометаемую винтом. Парамет р ы  
этого потока характеризуются скоростью подсасывания Vi (ско
ростью потока в плоскости вращения несущего винта ) ,  скоростью 
отбрасывания Vот (скоростью п отока н а  некотором удалении от 
плоскости вращения несущего винта), приростом давления в по
токе дР и изменением скорости вдол ь оси вращения.  

Отбрасывая воздух в низ с силой Т, винт получает от воздуха 
сил у, направленную вверх (действие равно п ротиводействию) . Эта 
сил а 'и будет силой тяги винта. Но из м еханики известно, что сила  
р'авна произведению м ассы тел а на  ускорение, которое тел о  по
лучило под действием сил ы.  Следовател ьно, 

Т = m 5а, (1 ) 

где ms- секундн ая масса воздуха,  п ротекающего через площадь,  
омета емую винто

_
м ;  

а- ускорение в потоке. 
Секундная масса воздуха определяется по  фор му.п е  

m5 = pFV,, (2) 

где р - плотность воздуха ; 
F- ш1ощадь, ометаемая винтом ; 

Vi- индуктивная  скорость потока (скорость подсасывания) . 
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Рнс. 14. Работа идеального винта по имnульсной теории 

Ускорение,  как известно, р авно приросту скорости в единиuу 
времени 

dV 
а = &, 

г де d V- прирост скорости потока ; 
dt- время. 

Если взять dt = 1 сек, то ускорение а числ енно равно п риросту 
скорости , т. е. a=dV 

В ыясним,  что такое-dV. Расс:\Iатривая работу винта на  режиме 
nисения,  нетрудно заметить (см .  рис .  14), что воздух на не кото
ром удалении от винта неподвижен ,  т. ·е . его скорость относнтельно 
в инта равна нул ю. 

Под винтом воздух движется со скоростыо отбрасыва ния,  зна
чит прирост скорости dV= Vат- Тогда, используя фор мулы (1)  н 
(2)' получим: 

( 3 )  

Для того чтобы сдел ать оконч ательный вывод, н адо устано
вить зависимость между скоростью подсасывания  Vi и скоростью 
отбр асывания Vат. ВоспоJ1 ьзуемся законом сохра нения ко.1ичества 
движения: «импульс сил ы равен приросту кол ичества двп :жения » . 

Напомним, что им пул ьсом сил ы называется произведение сил ы 
на  врем я .  Если время dt=·1 сек, то импульс си.пы численно равен 
силе. 

Приростом количестrза движения называется п роизведение 
м ассы тел а на ri-� .с�по.с•ч;· Ш6[LV=msVoт. Значит, на осно -
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вании закона сохранения количества движения получаем формулу 
СИЛЫ ТЯГJI 

(4) 

Секундная  работа N несущего винта по отбрасыванию воздуха 
вниз будет равна 

(5) 
Но так как м ы  рассматриваем идеал ьный винт, т. е. винт без 

потерь, то, сл едовател ьно, вся работа превращается в кинетиче
скую энергию потока, отбрасываемого винтом. Кинетическая энер
гия оnредел яется по формуле 

msV�,. 
Ек = 2 

Используя фор мулу (4 ) ,  найдем 
т 

Ек=тVот· (6) 

Приравняв  формулы (5) и (6) на основании теории идеаль
ного винта, получим 

т TV1 = 2 Vот ИЛИ 2V1 = Vот· 

Тогда формула (4) окончательно п римет вид 

Т= �F V1 Vот = �FV12V1 или Т= 2rJFV� (7) 

В ывод: сила тяги, развиваемая несущим винтом, пропорцио
нальна плотности воздуха, площади, ометаемой винтом ,  и и ндук
т,и вной скорости в квадрате. 

Ди'IЯ того чтобы выяснить, от чего зависит и ндуктивная ско
рость, надо рассмотреть другую теорию, объясняющую возникно
всине си�1ы тя ги несущего винта. 

§ 9. Теория элемента лопасти 

Сог.1асно этой теории каждый элемент лопасти рассматри
вается как маленькое крыло, которое движется по криволиней ной 
траектории со скоростью U=·ror (рис. 15, а). Если бы профиль ло
цасти б ы.а симметричным и установочный угол <р=О, не  было бы 
отбрасывания воздуха вниз, а vi и т равнялись бы нулю. 

При несимметричном профиле лопасти и· <р>О поток воздуха ,  
набегая на  элемент лопасти, отклоняется вниз. Это отклонение и, 
следовате.1ьно, и ндуктивная скорость будут тем больше, чем 
бол ьше у.становочный угол элемента и чем больше угловая  ско
рость в.1и обороты несущего винта (рис. 15, б). 
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а) 6) 

Рис. 15. Возникновение силы тяги по теории элемента .1опасп1 

Сложив векторы окружной и индуктивной скоростей , получим 
р езул ьтирующий вектор W=u+ Vi. 

Угол а между хордой эл емента лопасти и 1вектором результи
рующей скорости называется углом атаки элемента лопасти. От 
этого угл а  зависят а эродинамические сил ы, возника ющие на ло
пасти несущего винта . 

Изучая  спектр обтека ния элемента лопасти, нетрудно за ме
тить, что он совершенно такой же, как и спектр крыл а (см. 
р ис. 15, в;) . На этом основании можно утверждать, что давление 
воздуха н а  лопасть сверху будет меньше, чем снизу. Вследствие 
разности дав.'Iения возникает элементарная  си.'Iа тяп1 дТ 
( рис. 15, г) . Если просуммировать все элементарные силы, полу
чим силу тяги всего винта 

г де k - число лопастей ;  
Т.,- тяга лопасти; Т :r. ='i.,6._T 

Для определения тяги несущего винта можно использовать 
формулу подъемной сил ы крыл а 

(8) 

где С т- коэффициент тяги .  
Так как ffiR=и(и-окружная скорость конца Лопасти) , то фор
мулу сил ы тяги можно за писать в следующем виде: 

(9) 

Вывод : сила тяги несущего винта п ропорциональна коэффи
циенту тяги , площади, ометаемой винтом, плотности воздуха и 
квадрату окружной скорости конц::1 лопасти. 
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Рис. 16. Зави симость коэффи
циента тяги от шага несущего 

винта 

У данного винта при постоя н
ной плотности воздуха тяга з а 
висит от числ а  оборотов и ко-
эффициента тяги. Коэффициент  
тяги зависит от  шага винта 
( рис. 1 6) . 

Выводы, сделанные по «им-
пульсной теории» и по «теории 
элемента лопасти», н е  противоре
чат друг другу, а взаимно до
полняют. На основании этих выво-
дов можно сказать, что для увел и

чения си.пы тяги несущего винта надо увеличить его шаг  или обо
роты пли то и другое одновременно. Кроме силы тяги, при в ра ще
нии винта в<;>зника ют силы сопротивления вращению, к рассмот
рению эп1х сил мы и перейдем . 

§ 1 О. Силы сопротивлени� вращению 
несущего винта 

СнJ1ам и  сопротивления вращению называются аэродинамиче
ские сил ы, действующие в плоскости вра щения втулки и н а прав
.пенные против вращения.  

Н а  ка:ждом элементе лопасти возникает своя элементарная сила 
сопротивления вращению. Подобно силе лобового сопротивл ения  
крыла ЭJlементарные сил ы сопротивл ения вращению состоят из сил 
профн.'lьного и индуктивного сопротивления. 

П р  о ф и  л ь  н о е с о п  р о т и в л е н и е в р а щ е н и ю �Qп яв
ляется аэродинамической силой, которая возникает из-з а р азности 
давлення воздуха на переднюю и заднюю ч асти лопасти и вслед
ствие трения воздуха в погранич ном слое. П рофильное сопротив
ление зависит в основном от числ а  оборотов несущего винта , со
стояния поверхности лопастей и форм ы  профиля .  Оно м ало изме
няется при изменении шага винта (рис. 1 7, а).  

И н д у к т и в н о е с о п  р о т  и в л е н и е возникает вследствие 
нндуктнвного скоса потока у лопасти несущего винта . Индуктив
ный сiюс потока отклоняет вектор элемента рной сиЛы тяги на 
угол (3 относител ьно оси втулки назад (рис.  17, б) . Если вектор 
отклоненной элем ентарной с1илы тяги /).Т сп роектировать на плос
кость вращения втул ки, получим вектор элементарной и ндуктив
ной силы сопротивления вращению �Qi. 

Индуктивное соп ротивление вращению зависит, гл авным об
разоJ\1, от шага несущего винта (с увеличением шага оно увел ичи
вается) .  Профильное и индуктивное сопротивления,  как и сила 
тяги,  зависят от плотности воздуха .  

Р е  а к т и в н ы й м о м е н т н с с у щ е г о в и н т а .  Элемента р 
н ые силы сопротивления вращению возникают на ка ждом эле-
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а) 8) 

Рис. 17. Силы сопротивления вращению несущего винта 

м енте лопасти .  Сложив Эл емента рные сил ы  одной лопасти ,  мы по
лучим их р авнодействующую Q,, =L�Q (рис .  1 7, в). 

Так как сил ы сопротивления вращению направлены против 
вращения винта, то их геометрическая сумм а  ( р а внодействующая)  
равна нул ю и не  вызыв ает поступател ьного движения  несущего 
впита . Но силы сопротивления вращению образуют относител ьно 
оси втул кп момент, называем ый реактивным,  и ногда его назы 
вают 1\lОМентом соп ротивления вращению Мр (см . р ис .  1 7, в) 

МР = QлrQk, 
где rQ- р адиус центра  давления лопасти; 

k- ч исло лопастей .  
Реактивный момент зависит от  тех же причин, которые оп ре

дел яют величину сил сопротивл ения  вращению, т.  е .  от шага 
·в инта,  ч исл а оборотов, состояния поверхности и форм ы лопастей, 
П.10ТНОСТИ воздуха .  

Реактивный МОJ\Iент н аправл ен против вра щения  винта, сле
довате.Тiьно,  этот момент явл яется тормозящим ,  он стремится оста 
новить винт, уменьшает его угловую скорость вращения. 

§ 1 1 . Мощность и крутящий момент, 
потребные для вращения несущего винта 

Чтобы несущий винт вр ащался, нужно преодолевать тормо
з ящее действи е  реактивного момента ,  т. е. к винту н адо подводить 
крутящий момент. 
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Крутящий мом ент MJ:(p, который необходимо подводить к несу
щему винту, называется потребным крутящим моментом. По ве
личине он р авен реактивному, по направлению - противоположен 
-ему 

(10) 

т де mJ:(p- коэффициент крутящего момента .  
Коэффициент крутящего момента является составной вел ичи

ной ,  т .  е. 

rде ткрп -часть коэффициента крутящего момента сн.л про
фильнога сопротивления.  Эта часть зависит от состоя
ния поверхности лопастей , от числ а оборотов и формы 
.т�опастей ; 

mкPi- часть коэффициента сил индуктивного сопротивления 
и зависит главным обр азом от шага несущего 
винта (рис. 1 8) .  

Формуо�1а потребного крутящего мо�tента, так же как и гра 
фик занисимости коэффициента этого момента от  шага, поз •во.1 яет 
сделать вывод, что потребный крутящий момент несущего винта 
будет увею1чиваться с увеличением шага,  Числа оборотов и По�lот
ности воздуха.  

rn", 
0,0006 
0,0004 
0,0002 

'mKnp 
о J б 9 ер 12 15 18 

Рис. 18. Зависимость коэффициен
та крутящего момента от шага 

несущего винта 

Рве. 19. Работа сил сопротив
дения вращению 

Напом ним,  что мощностью называется работа в единицу вре
мени.  Понятие о потребной· мощности дл я вращения несущего 
винта можно поо�1учить, если рассмотреть ра боту по преодолению 
сао�1 сопротиво�1ения вращения одной о�1опасти, а затем р аботу по 
nреодолению реактивного момента всего винта ( рис. 1 9 ) . 

Работа одной лопасти за один  оборот несущего винта 

А.1 = Q.12�r Q • 
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Работа несущего вшпа з а  одну секунду, т. с. потребная  мor.rr: 
ность равна 

где k - чнс.1о  лопастей; 
ns- число оборотов n секунду. 

Следовательно, 

так как 

то 

Q r k = А-1 и 2rms = О), .1 Q р 

N =Мы потр р · (ll) 

Потребная  1\lощность, та к же как и потребный крутящий мо� 
мент несущего винта,  изменяется при изменени и ш а га ,  числа обо� 
ротов и плотности воздуха .  Для того чтобы вращать винт, к ва
лу  винта н адо подводить мощность от двигателя ,  которая  должна 
б ыть равна потребной м ощности . Это равенство явл яется уело� 
вием постоянства числ а оборотов 

N,_юдв = N потр ' 
где Nподв- :\Ющность, подводим ая к винту от двигателя . 

Если подводим а я  мощность Nподв>Nпотр, то ч исло оборотов 
вннта увел ичивается, есл и же Nподв<Nпотр- уменьша ется. 

§ 12. Управление оборотами 
несущего винта 

Число оборотов несущего винта будет изменяться как  при из
м енении подводимой мощности, т. е .  мощности двигателя ,  так и 
при изменении потребной мощности, т. е. при изменении реактив
ного момента несущего винта.  С изменением числ а оборотов из
меняется ве.rшчина силы тяги, р азвиваем ая несущим винтом . 

Необходимо выяснить,  каковы оптимальные обороты несущего 
винта , т. е .  выгоднее добиваться увеличения силы тяги путем уве
л ичения оборотов или ш ага ? Кроме того, надо уяснить, как со
хр анить оптн�ал ьные обороты несущего винта при изменении ве
.тичины силы тяги? 

Ответ на первый из этих воп росов можно получить, есл и рас
смотреть такую характеристику, как удельная тяга .  У д е л ь  н ой 
т я г о й  н е с у щ е г о в и н т а называется величи на ,  равная  отно
шению тяги,  р азвиваемой винтом,  к мощности , потребной для его 
вращения,  

т q = --Nпотр • (12) 
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Удел ьна я  тяга показывает, сколько единиц тяги приходится на  единицу мощности, которую двигатель затрачивает на вращение 
винта . Чем выше удельная тяга , тем совершеннее несущий винт. 

Подставим в формулу ( 1 2 ) значения тяги из фор мул (8) п 
потребной мощности ( 1 О) и (ll) . 

Тогда 

cтF f oJ2R2 
q= 

F р зяэ ткр -y w 

После сокр ащения получим 

ст ст 
q = ml<pwR, если ткр = const 

тогда окончательно получим  
const 

q= -- . ll 

и <J>R = и, 

Следов ательно, дл я увеличения удельной тяги н адо уменьшать 
окружную скорость несущего винта. Значит, силу тяги в ыгоднее 
увеличивать за  счет увеличения ш ага несущего винта при мини· 
м альном числе оборотов.  При этом необходимо твердо помнить, 
что для каждого винта устанавл иваются минимально допустим ые 
обороты. Уменьшение оборотов меньше м инимал ьно допустимых 
приводит к н арушению безопасности полета, ухудшению упр а в· 
л яемости и устойчивости вертолета. 

Сдел анный вывод очень важен .  Он позволяет ответить н а  во
прос ,  почему н а  вертолетах устан авл ивают тяжелые и сложные 
редукторы несущих винтов. Эти р едукторы позвол яют соединить 
вал несущего винта ,  который вр ащается с малой угловой ско
ростью, с валом двигателя ,  котор ый вращается со скоростью 
в I0-15 раз больше вала винта. 

Итак, м ы  установили ,  что несущий винт выгодно вр ащать 
с м алыми оборота ми, а тягу увел ичивать за  счет увеличения шага .  
Но увеличение шага приводит к увеличению реактивного момента , 
а следовательно, и потребной мощности . Значит, чтобы обороты 
несущего винта оставались неизменными,  н адо при изменении 
шага одновременно изменить и подводимую к винту мощность. 
Несущим винтом и двигателем  нужно упр авлять одновременно. 
Одновременное упр авление осуществл яется с помощью специаль
ного рыча га ,  который называ ется ручкой «шаг-газ». Этот рычаг  
vстанавливается в наююнном положении слев а от  сиденья л ет
Чика . Если ручку «шаг-газ» отклонить вверх, . то увел ичится одно
временно и шаг несущего винта и мощность двигател я, обороты 
несущего винта примерно останутся постоянныыи . На конце этой 
ручки находится рукоятка коррекции газа.  Поворотом этой ру
коятки можно изменить тол ько мощность двигателя, а с.педов а -
тельно, обороты несуЩего винта . � 
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§ 13. Способы уравновешивания 
действия реактивного момента 
несущего винта 

Реактивный момент тормозит вращение несущего винта и вы
з ывает р азворот вертолета в сторону, обратную вр ащению. Р а з 
вор ачивающее действпе реактивного момента уравновешивается 
р азличными способами .  Н а  одновинтовых вертолетах реактивный 
l\[Ol\Ieнт ура �вновешивается моментом тяги рулевого винта ( рис. 20). 

Так как вертолет вращается вокруг центр а тяжести, то м,о
мент тяги рулевого винта определяется относительно вертикальной 
оси вертолета . Вертолет не будет развор ачиваться вокруг верт и· 
кал ьной оси ,  есл и реактивный момент р авен моменту тяiГи 
рулевого винта ,  который определяется по формуле 

М =Т l, р. в р. в 

где l- р асстояние от центра тяжести вертолета до рулевого винта. 
Из формул ы Nnoтp=Mpw можно определ 1ить вел ичину реактив· 

наго момента несущего винта и р авного ему момента тяги р у-
л евого винта 

М = М = Nnoтp 
р р. в (J) 

Зная  расстояние l, находи м силу тя ги рул евого винта 
м т =� р. в l 

Теперь нетрудно уяснить н азначение рулевого винта вертоле�а. 
Рул евой винт одновинтового вертолета предназначен дл я созда
ния сил ы тяги, момент которой уравновешивает реактивный :мю
м ент несущего винта и тем 
самым предотвращает враще
ние  вертолета вокруг верти
кальной оси. Из менением сил ы 
тяги рулевого винта и ее мо� 
мента относительно верти
кальной оси вертолета осу
ществл яется путевое управле
ние вертолетом. 

Н а вертолетах с двумя не
сущим и  винтами развор ачива 
ющее действие реактивных мо
ментов устраняется автом ати
чески - несущие винты вр аща
ются в п ротивоположных н а-
пр авлениях и их р еактивные 
моменты ура 1вновешивают друг 
друга.  

G 

Рис. 20. Ур авновешивание реактиВI
ноrо момента несущего винта н а 

одновинтовом вертолете 
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§ 14. Способы передачи крутящего 
момента от двигателя к несущему винту 

По способу создания и передачи крутящего 1\юмента совре-
-менные вертолеты можно р азделить на две групп ы: 

1 )  с реа ктивным приводом ; 
2 )  с механическим приводо:м. 
У вертолетов с реактивным приводом двигатели распол ага ются 

на концах лопастей несущего винта (рис .  2 1 ,  а ) . В этом случае 
крутящий момент можно выр азить ка к произведение силы тяги 
реактивного двигателя Рдв на радиус несущего винта R и КОvТIИЧе· 

ство лопастей k. 

Крутящий мом ент непосредственно ур авновешивает момент со
против.rуения вращению, поэтому вертолет р азвор ачиваться не 
будет. 

Для вертол ета с реа ктивным приводам хар актерны п ростота 
конструкции и м алый вес ее. У него отсутствуют затр аты мощ· 
ности на вращение рулевого винта, м еньше виб ращш и есть воз
можность получения большой сил ы тяги несущего винта при м а
лой силе тяги реактивного двигател я ,  уста новленного н а  конце 
ло·пасти. 

В качестве реактивных двигателей на конце лопасти может 
быть испол ьзов а н  любой тип реактивного двигателя.  Но в настоя
щее время чаще всего используют так называемый компрессорный 
лр ивод, т. е .  на концах лопастей устан авлив ают реактивные сопл а ,  
в которые подается сжатый воздух от  газотурбинного двигателя 
или от специ ального ком прессора .  

Реактивные вертолеты пока находятся в стадий эксперимента. 
Это объясняется трудными техническими проблемами. Основными 
из них явл яются: 

высокий расход топлива и м алый  коэффициент полезного дей
ствия реактивного иривода (2-3%) ; 

6) 

Рнс. 21. Способы передачи мощности несущему винту: 
а- реактивный привод; б- м еханический привод; 

J -редуктор дrтrптеля; 2- главный вал трансмнсси:н; 3- редуктор несущего винта; 
4-ва.l- nривод ру.1евого винта; 5- промежуточный редуктор; б- редуктор рулевого винта 
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сложность конструкции втулки и лопастей ,  в которых должны 
прокладываться трубопроводы;  

сложность создания реактивного двигателя,  который бы на 
дежно работал при действии на  него большой центробежной силы 
н при изменении направления воздушного потока ; 

ухудшение аэродинамических характеристик несущего винта 
за счет двигателей,  расположенных на лопастях. 

Вертолеты с механическим приводом - это такие вертоw'lеты,. 
у которых крутящий момент от двигателя к несущему и рулевому 
винтам передается с помощью специального устройства - транс
миссии (рис. 2 1 ,  б) . 

Тра нсмиссия включ ает следующие основные агрегаты :  
редукторы; 
валы; 
опоры и соединения в а.т�ов; 
муфты ; 
рамы редукторов ; 
тормоз несущего винта .  
К редукторам трансмиссии относятся : 
р едукторы несущих винтов ;  
промежуточные редукторы;  
вертолетные редукторы двигателей ; 
редукторы· рулевых винтов. 
Редуктор несущего винта предназначен для уменьшения обо

ротов вал а винта .  Необходимость этого уменьшения была объяс
нена ранее.  Особенностью этого редуктор а является большое пе
редаточное число, ил'и бол ьша я  степень редукци и - l : 8-7- l 14 .  Н а  
легких вертолетах применяются двухступенчатые простые редук
торы,  на средних и тяжел ых, как правило, двухступенчатые плане
тар ные редукторы.  Через редуктор несущего винта осуществляется 
передача крутящего момента к рул евому винту. При вр ащении 
несущего винта  происходит автоматическое вращение и рулевого 
в инта. Бл агодаря этому несущий и рулевой винты всегда состав
л я ют одну систему и автономно вращаться не могут. 

Промежуточные редукторы ставят для того, - чтоб ы  изменить 
н апр авление  передачи (например ,  на стыке хвостовой и концевой 
балок) . Эти редукторы не изменяют числа оборотов и состоят из 
двух конических зубчатых колес. 

В ертодетные редукторы двигателей предн азначены для пере
дачи крутящего момента от горизонтального вал а дви гателя 
к вертикальному валу тра нсмиссии. Qни распола га ются в кор
пусе двигателя и применяются в том случае,  когда ось вa.Jia двига
теля р асположена горизонтально. 

Редукторы рул евых винтов предназначены дл я передачи кру
тящего момента в алу рулевого винта и для уменьшени·я числа обо
ротов вал а винта. В редукторе рулевого винта расположен меха 
н изм управлени я рул евым винтом .  
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В ал ы  трансмиссии передают крутящий мом ент. Трансмиссня 
одновинтового вертолета включает :  

гл авный вал трансмиссии ; 
вал-привод рулевого винта . 
Гл авный вал тра нсм иссии передает крутящий момент от двн 

гателя к редуктору несущего винта . 
В ал -привод рулевого винта ,  как пра вило, состоит из нескол ь

ких частей 1 1  передает крутящий момент от редуктора несущего 
винта к редуктору рулевого винта,  длина его 8- 1 0  .м . Этот вал 
является источником допол нител ьных вибраций вертол ета. 

Все валы тр ансмиссии враща ются с большой угловой ско
ростью. Увел ичение угловой скорости уменьшает нагрузку на ва.1 
при  передаче одной и той же мощности. Есл и  

то 

Опоры валов предохраняют дл инные валы от прогиба н изгнб
ных колебаний (биений ) .  В качестве опор используют шариковые 
подшипники с эл асти чными прокладка ми.  Соединение валов между 
собой и другими частями трансм иссии осуществляется при по
м ощи универсал ьных ша рниров и упругих муфт, кpol\Ie соедини
тельных муфт имеются муфты в ключенi1я ,  сцеплення и свободного 
хода . 

На  .некотор ых вертол етах все эти три муфты в ыпол няются как 
один агрегат, который расположен 1 В  корпусе дви гател я вм есте с ре
дуктором. Муфта свободного хода чаще всего выполняется в отдель
ном агрегате.  Муфта вкл ючения явл яется агрегатом фрикционного 
типа  и предн азначена для пл авного соединени я вал а трансмиссии 
с валом двигателя .  При та ком соединении происходит проскаль
зывание одного вала относительно другого до тех пор,  пока обо
роты ведущего и ведомого валов не станут одинаковыми .  Эта 
муфта передает небольшой крутящий момент от двигател я к тр анс
миссин, когда двигатель работает на  м ал ых · оборотах. Муфта вклю
чения обеспечивает пл авное, без р ывков вращение несущего и ру
.тrевого винтов. Пр и включении тра нсм исси и срабатыв ает муфта 
сцепления (чаще всего кула чкового тип а )  и жестко соединяет вал 
двпгател я с ва.пом тра нсмиссии.  Через эту муфту передается пол 
ный  крутящий момент от  двигател я к несущему и рулевому вин
там .  J\1уфта свободного хода предназначена дл я передачи крутя 
щего момента тол ько в одном напр авлении - в напр авлении вра 
щения винта . Она обеспечивает автоматическое отка ючение дви
гател я от трансмиссии при уменьшении оборотов вала двигател я .  
Это  необходимо в полете на  режиме са мовращения  несущего 
винта , если двнгатель выйдет из строя . Кроме того, наличие муфты 
свободного хода приводит к уменьшению инерционных нагрузок 
на вал несущего винта прн изменении режима работы двигателя .  
;\1уфта свободного хода распол агается ,  как правило, в корпусе ре
дуктора н есущего винта , между гл авным валом трансмиссии и ва --
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лом редуктора .  Тормоз несущего винта предназначен дл я быстрой 
остановк'и тра нсм исси и посл е выключения двигател я на стоянке. 

Трансмиссия вертолета имеет значительный вес и поэтому 
ум еньшение веса отдел ьных ее а грегатов имеет пер воетеленное 
значение.  

§ 1 5. Располагаемая мощность 
н есущего винта 

Мощность, потребная дл я вращения несуще го винта, подается 
к винту от двигател я через транс миссИ'ю. Но винт не м ожет полу
чить от дви гател я всю р азвиваемую им мощность, так как часть ее 
р асходуетс я на другие це.ли и до несущего винта не доходит. Сум
м ар н а я  потеря м ощности скл адывается из потерь :  

на  вращение рулевого винта ; 
н а  вращение вентилятор а , охл ажда ющего дви гатель ;  
на  преодоление трения в а грегатах трансмиссии;  
на  привод вспомогател ьных а грегатов ; 
н а  обдувку фюзел яжа и других частей вертолета .  
Рассмотрим вел ичины этих потерь,  или энер гетический · баланс 

вертол ета . 
На  вращение рулевого винта затр ачивается в среднем 8 % мощ-

ности дви гател я  (Np. в ) ; 
на  вращение вентилятора - 5 % (Nвент ) ; 
на  трение в трансмиссии  - 7 % (Nтр) ; 
н а  привод вспомогател ьных а грегатов - 1% (Narp) ; 
н а  обдувку частей вертолета - 2 % (Nоб) . 
Та часть мощности двигателя ,  которая подводится к несущему 

винту, н азывается р аспол а гаемой мощностью. Она  определ яется 
ка к р азность между эффективной мощностью дви гателя и сум� 
м а р ной потерей 

Npacn = iVe - {Np. D + Nвент + Nтр --1 - N.11·p + No�:J . 
Отношение р аспола гаемой м ощности к эффективной мощности 

дви гател я н азывается коэффициентом использования мощности 

r _ Npacn 
'-о - Ne ' 

откуда 

Разность 1 -� =  �" называетс я  коэффициентом потери мощности. 
Дл я одновинтовых вертолетов средний коэффициент исполь

зования мощности 0.75-0,80, а средний коэффициент потери мощ
ности - 0,25-0,20. Коэффици ент использования мощности, а сле
::r.овательно, и р аспол а гаемая  мощность изменяются с изменением 
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скорости полета вертолета . З а 
висимость располагаемой мощ
ности от скорости показ ана  на 
рис. 22. 

Из графика можно сделать 
следующие выводы:  

1 ) эффективная мощность 
двигателя от скорос•и почти 
не зависит;  

Рис. 22. Зависимость распо.'lаrае
мой мощности несущего винта 

от скорости 2) сум м арная потеря мощно· 
сти с увеличением скорости до 

а при  дальнейшем увеличении скоро-80- 1 00 к.мjч уменьшается, 
сти - увеличивается ; 

3) расло.пагаемая мощность при увеличении скорости до во� 
1 00 KJ,tfч уве.11ичивается, а затем уменьшается ; 

4) наибольшая  располагаемая мощность достигается при  ско
рости от 80 до 1 00 км/ч для большинств а вертолетов . 

§ 1 6. Тя га несущего винта при 
вертикальном наборе высоты 
и вертикальном снижении 

\ 

Т я г а н е с у щ е г о в и н т а п р  и в е р т и к а л ь  н о м н а 
б о р е  в ы с о т ы. Как б ыло уста новлено выше, тяга  идеального не
сущего винта на  режиме висения определяется по Фо.р мул а м : 

Первая из этих фор мул имеет общий характер и применима  
для всех случаев режим а  осевого обтекания .  Вторая - применима  
rолько дл я определе:иия сил ы тяги на  режиме  висения .  

При вертикальном наборе высоты изменяется величина м ассо
вого расхода воздух а m8 через ометаемую площадь. Это видно из 
схемы движения несущего винта п ри вертикал ьном наборе 
(рис.  23, а) .  Винт движется со скоростью V вверх.  Можно ска
з ать, что на  винт набегает неваэмущенный поток, вызванный этим 

б) 
v 

�� 
u f3 Ч' 

Рис. 23. Работа несущего винта при вертикальном наборе высоты 
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движением (принцип обр ати мости движения ) .  В плоскости вра
щения  винта скорость потока V1 будет р авна 

V1 = V + Vz . 

Если массовый расход воздуха определ яется как ms=pF V1 , 
1 огда сил а  тяги определится как T= ms Voт или T=pF V1 Vот , а так 
как равенство V0т=2 Vi спр аведливо и для вертикального набора 
высоты, то сил а тяги будет .р авна  

Т = pFV1 Vот = 2rJFV1 Vi . 
С равнивая тя гу несущего винта н а  р ежиме висения Т =2pF Vi2 

и на режиме ве.ртикального набора высоты Т =2pF V1  Vi , можно 
сказать, что тяга на режиме  набора больше,  чем на  р ежиме ви·  
сения ,  так ка к V1 > Vi . Но такой вывод был б ы  спр аведлив, если 
бы индуктивная скорость Vi не изменялась при изменении ско
рости движения винта . Н а  самом деле индуктивная  скорость при 
увел ичении поступательной скорости уменьшается , что приводит 
к уменьшению тяги несущего винта.  

Это значит, что дл я вертикальноr:о н абор а высоты необходимо, 
чтобы несущий винт р азвивал тягу больше, чем вес вертолета . 
З ависимость силы тяги несущего винта от скорости м ожно объяс· 
нить и с точки зрения теори и  элемента лопасти . Пр и висении  вер· 
толета угол атаки элемента лопасти зависит от шага  и индук· 
1 ивной скорости потока (см . рис. 1 5, 6) . 

При увеличении скорости набора высоты угол атаки элемента 
лопасти несущего винта уменьшается , следовательно, уменьшается 
и коэффициент тяги несущего винта , что, в свою очередь, приво· 
дит к уменьшению тяги н есущего винта ,  так ка к Т = СтF + ( шR)2 
( р ис. 23,  6) . 

Т я г а н е с у щ е г о в и н т а п р  и в е р т и  к а л ь  н о м с н и· 
ж е н и и . При вертикальном снижении (рис. 24, а)  неваэмущенный 
поток набегает на  несущий винт снизу со скоростью V11, следова· 
тельно, скорость потока в плоскости вращения  несущего винта 
V1 = Vi - Vy. т. е. она будет меньше, чем при висении.  

Тяга несущего винта при  вертикальном снижении определ яется 

по той же формуле, что и при вертикальном наборе Т = СтF � u2 

или T=2pF V1 Vi . 

Рис.  24. Р абота несущего винта при вертикальном снижении 
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Угол атаки элемента лопасти несущего винта при вертикаль
ном снижении увеличивается на .1а за счет вертикальной ско
рости снижения , это приводит к увел ич ению коэффициента Ст и 
силы тяги несущего винта (рис. 24, 6) . Под винтом встречаются 
два nотока : индуктивный , отбрасываемый в интом , и не возмущен
ный, образованный снижением вертолета . Встреча этих двух по
токов nр иводит к возникновению неустойчивости вихрей,  тряске 
несущего винта и ухудшению упр авляемости. 

§ 17. Потери реального винта 

Ранее мы рассматрив-али р аботу идеал ьного несущего винта, 
т. е .  такого, у которого вся полученн а я  от двигател я мощность 
превр ащал ась в р аботу по отбр асыванию воздуха вниз или шл а 
на  создание сил ы  тяги.  

Предполагается, что вся ометаем ая  ви нтом площадь участвует 
в создании сил ы  тя ги. Это з начит, что повышенное давление воз
духа под винтом и поиижеиное н ад ним (рис. 25, а)  действует на 
всю площадь несущего винта .  На самом деле, как будет nоказ а но 
ниже, не вся ометаемая площадь участвует в создании силы тя ги. 
Идеальный винт отбрасывает ровную струю воздуха вниз с оди
наковой индуктивной скоростью для всех элементов лопасти. 
Реал ьный винт дает струю закрученную, а индуктивные скорости 
у различных эл ементов лопасти будут сильно изменяться по р а
диусу (рис .  25, 6) . 

Идеальный винт не р асходует энергии на преодоление сил тре· 
ния,  у реального винта существуют сил ы п рофильнаго сопротив· 
л ения вращению, на преодоление которых з атрачивается значи
тельная мощность. Кроме того, у ре зльного винта существуют так 
называемые концевые и кор невые потери.  Сущность этих потерь 
заключа ется в перетекании воздуха из обл а сти повышенного дав
ления под винтом в обл асть понижениого давления н ад ним. Это 
перетекание совершается через концы лопастей (концевые потер и) 

0.) 

G �  
б) 
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Рис. 25. Потери не<>ущего винта 

и через корневые части ло
пастей у втулки несущего 
винта (корневые потери ) , где 
силовая часть лопасти (лон
жерон ) не  имеет несущей 
поверхности. Дл я учета кон
цевых и корневых nотерь 
введено понятие коэффици
ента концевых потерь  Х· 
С учетом этого коэффициен
та реальн а я  площадь, участ
вующая в создании силы 
тяги,  определяется по фор
мул е  

F� = Fz. 



У больш инства несущих винтов х= О,90-;-0,92. 
Та к ка к у реал ьного винта V; меняется по раЕ-иусу, то примем 

з а 'Индуктивную скорость ее  величину на р адиусе r = 0,7 : 
V. =::::; Vi . 

'0,7 

Для учета влияния сил профил ьнаго сопротивления считают, 
что потребная  для создания тяги мощность реального винта  больше 
мощности идеального винта в среднем н а  25 % .  

С учетом указанных потерь тяга реального винта может б ыть 
определена  по формуле 

Т =  2;FpV;. 
Отсюда легко определ ить и ндуктивную скорость на р ежим е  ви· 

сени я 

Зная ,  что 

получим 

И ндуктивная скорость у большинства несущих винтов на ре· 
жиме висения Vi � B--;-- 10 .мjсек, Ст � О,ООВ. 

Важной характеристикой несущего винта является относитель· 

• фф • м н ыи коэ ициент пол езного деи ствия У10 = -N под 
Относительным к. п. д. несущего винта называется отношение 

мощности ,  необходимой дл я создания силы тяги идеального винта, 
к полной мощнос_ти, подводимой к винту. У современных винтов 
h. п .  д. имеет вел ичину 0;6-0,75. 
§ 1 8. Особенности работы соосной 
Сllfстемы двух несущих винтов 

У двухвинтового вертолета соосной схемы несущие винты р ас· 
п оложены на одной оси - один сверху, другой снизу. Такой верто· 
л ет имеет свои особенности в р аботе. Площадь) ометаем ая  обоими 
несущими винтами,  равна площади, ометаемой одним винтом ,  

Fc = Fl, 

где F с - площадь, ометаемая  системой винтов ;  
F 1 - площадь, ометаемая одним винтом. 

2 З а каз 2357. 33 
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несущий бинт 

Рис. 26. Работа систе!\IЫ соосных в интов 

В этом случае имеется в 
виду, что диаметры верхнего 
и нижнего винтов один ако
вые. 

Рассмотрим систему 
струй воздуха, проходящего 
через ом етаемые площади 
верхнего и нижнего винтов 
( рис. 26) .  Увеличение р ас
стояния между втулками 
верхнего и нижнего винтов 
ухудшает условия работы 
нижнего винта и усложняет 
конструкцию всей системы, 
а уменьшение - вызывает 

опасность столкновения лопастей винтов и увеличивает тряску 
вертолета . J;T вертолетов Ка- 15  н Ка- 1 8  р асстояние lr = 0,08D = 0,8 At . 
При таком расстоянии нижний винт н а  работу верхнего винта 
не влияет. Струя от верхнего винта сужается и в плоскости враще
ния нижнего винта ее радиус составляет 0,7 R винта . В этом случае 
концы лоnастей нижнего винта работают в таких же условиях, что 
и верхнего, и подсасывают дополнительно воздух сбоку. 

Исходя из этого подсчитывают эффективную площадь всей си
стем ы, через которую воздух протекает так же, как у изолирован 
ного винта на  режиме висения.  

Из площади, ометаемой верхним винтом ,  надо в ычесть пло
щадь корневых потерь { радиусом 0,25 R) . У нижнего в инта в ус
Jювиях, сходных с условиями на  р ежиме висения, р абота Рот только 
концы лопастей. Площадь, омета емая этими концами,  

Fн = .. R2 -- ... 0 ,72R2 • 
Следовательно, эффективная площадь обоих винтов ,  через ко

торую поток протекает так  же, ка к при  висении изол ированного 
винта ,  определ яется по формул е  

Fc = rcR2 -- ... o ,252R2 -i- ,..R'2 - o.0,72R2 == o.R2 ( 1 - 0,06 � 

+ 1 - 0,49 ) = 1 ,45F1 . 
Та часть нижнего винта,  которая р а ботает в струе верхнего, 

имеет меньшую эффективность. За счет индуктивной скорости 
-верхнего в инта уменьшаются угл ы атаки элементов лопастей ниж
него винта (см.  р ис. 23, 6) , что приводит к уменьшению силы тяги .  
Для снижения этого влияния уста новочные угл ы  лопастей ниж
него винта дел ают на 2-3° больше, чем у верхнего ,  но это не 
исключает полностью вредного влияния верхнего винта на ниж
ний. При наличии такого влияния эффективность центральной 
части нижнего винта ,  находящейся в струе от верхнего, снижается 
в два р аза  по сравнению с эффективностью концевой площади 
нне струи от верхнего винта. 
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Площадь, ом етаемую нижним винтом , работа ющи м  в струе от 
верхнего, определяют по формуле 

F11 = тсR20,72 - r.R20,252 = тсR20,43 = 0,43Ft . 

Так как ее эффективность по сравнению с площадью верхнего 
винта м еньше в два раза ,  то, следовательно, допол нительна я эф
фективная площадь нижнего винта 

Fэ. н =  0,43Ft 0,5 = 0,22Ft .  

Эффективная площадь всей системы Fэ. с =  1 ,45F, + 0,22F, = 1 ,67Ft . 
Эта формула позвол яет сделать в ывод, что сила тяги двух соос
ных винтов при одинаковых условиях больше тяги изолирован
ного несущего в инта та кого же диаметра в 1 ,67 раза .  

Если тяга  соосной системы и изолированного в инта равны 
м ежду собой , то на создание тяги системой соосных винтов потре
буется меньше мощности, что следует из импул ьсной теории иде
ального винта . 

Мощность, потребная на вращение идеального винта,  пол
ностью преобразуется в кинетическую энергию струи, т .  е. Ni = 
= T Vi. 

Есл и  обозначить через Те, Vc, Ре соответственно тягу ,  индук
тивную скорость и эффективную площадь соосной системы двух 
винтов, а через Т1 , V1 , F1 - тягу, индуктивную скорость и ометае
мую площадь изолированного винта , то будем иметь Те= Т1 • 

· Следовательно, 
2oF V2 = 2oF V2 ' с с ' 1 1 

Известно, что 

Тогда 

Отсюда находим 

или 

Чтобы получи1 ь тягу на  системе соосных винтов,  р авную тяге 
изолированного винта такого же диа метра ,  индуктивная скорость 
соосной системы должна быть меньше индуктивной скорости изо
�1ированного винта . 

Та к как потребная мощность идеального винта пропорцио
н альна Vi, то для получения такой же тяги дл я соосной системы 
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требуется меньше мощности, чем дл я изол ированного винта . 
В этом состоит п реимущества соосной системы.  Число 0,78 � 0,8 
назыв ают коэффициентом аэродина мической выгодности и обозна
ча ют �А· Используя этот коэффициент, выразим потребную мощ
ность соосной снетемы через потребную мощность изолированного 
идеального винта 

Из этого вытекает, что при одина ковой мощности систем а  соос
ных винтов дает тягу на 1 3- 1 5 % больше, чем изолированный не
сущий винт. Поэтому вертолет с соосными винтами и меет мень- · 
шие габа риты, чем одновинтовой . Но ввиду сложности конструк
ции и других недостатков по этой схеме пока строятся только 
легкие вертолеты. 

У двухвинтовых в ертолетов других схем, например с п родоль
ным расположением винтов и с перекрещивающимися винта ми ,  
также и меется аэродинамический JЗЫигрыш на режиме осевого об
текания. Коэффициент аэродинамической выгодности этих систем 
тем больше приближается к 0, 8, чем меньше расстояние между 
ося ми вту.;lОК несущих винтов. 

Вопросы и ответы для npozpa.м.ttttp oвa ннozo 
контроля 

В I и I I  гла вах р ассмотрены в ажные понятня, котор ые имеют 
большое самостояте.'Iьное знач,ение и обеспечивают дальней шее 
успеш ное изучение аэродина мики в ертолета.  Для проверки усвое
н ия изложенного м атериала ниже приводятся вопросы и ответы 
на них. 

З адача состоит в том ,  чтобы из трех-чет_ырех предложенных 
ответов выбрать наиболее полный и правильный. Некотор ые  из 
приведеиных ответов вообще н�еправильные. Большинство из них 
неполные. 

Вопрос 1 .  Сущность и назначение геометрической крутки .1о п n сти. 
Ответ 1 .  Геометрическая крутка з а ключается в изменении уста новочных 

углов элементов .1опасти. Крутка делается с целью р авномерного р аспределени я  
н агрузюr по лопасти и увеличения силы тяги несущего винта.  

Ответ 2. Геометрическая крутка - это изменение установочных углов эле
ментов .тюшtспr по радиусу несущего винта .  Корневы е элементы имеют большие 
установочные у глы, концевые - меньшие. Крутка обеспечив ает э.1ементам лоп а ·  
сти углы атаки, близкие к наивыгодн,ейши м,  и увеличивает силу тяги несущего 
ви·нта на 5-7 % . За счет крутки стшювится более р авномерной н агрузка на 
отдельные элементы лоп асти и оттяпш ается срыв потока с концевой ч асти 
.10ШlСТИ. 

Ответ 3. Гео:-.tетрпческой круткой называется разность между уста новоч· 
ными угл а ми в кор невой и концевой частях лопасти. Крутка обеспечивает 
!\tиним альные установочные углы у корневых элементов и наибольшие - у кон
цевых. Это необходимо для достиже-ни я более высокого к. п. д. винта,  увели
чения силы тяги и дости жения более р авномерной нагрузки на раз.тшчные части 
.тrопасти. 



Вопрос 2. Коэффициент режим а  р аботы несущего в и нта.  
Ответ f .  Коэффициентом режима р а боты несущего в и нта называется без

р аз м е р но е  ч исло !J., р ав ное отношению скорости полета вертолета к индуктив 
н о й  скор ости конца лопасти 

Ответ 2. Коэффициенто м режима работы несущего винта называется 
ч исло /l. р авное отношению проекции скорости полета н а  ось втулки несущего 
винта к ы;ружной скорости конца лопасти 

V sln A 

Ответ 3. Коэффициентом режима р а боты несущего винта назыв ается 
число /l. р а вное отношению скорости полета вертолет а к угловой скорости 
конца лопасти 

v •J. = -1 (J) • 

Ответ 4. Коэффициенто м р ежима р аботы н азыв ается число !J., р авное отно
шению проекции скорости полета вертолета н а плоскость в ращения втулки несу
щего винта к окружной скорости ко нца лопасти 

V cos A 

iJ. = --(J)"""R-

Вопрос 3. Какая существует связь между коэффиц
_
иентом р ежима ра боты 

и режи мом р аботы несущего винта? 
Ответ f .  Чем больше !J., тем больше индуктивн а я  скорость несущего винт а ,  

т е м  больше р ежим работы его приближается к р ежиму осевого обтекания. 
Ответ 2. Если �-t = O, то это говорит о режиме осевого обтека ния. Чем 

больше /l. тем более эффективн о  проявляются свойств а режима косого обте· 
кания.  

Ответ 3. Увеличение коэффициента !l свидетельствует об у величении угла 
атаки несущего винта и п р ибли жении р ежима его ра боты к р ежиму осевого 
обтек а н и я. 

Вопрос 4. Какая существует связь между углом а т а ки несущего винта и 
режимом его р аботы ? 

Ответ f .  Углом атаки несущего в и нта называется угол между вектором 
скорости полета и плоскостью вращения втулки. На режиме осевого обтекания 
угол атаки несущего винта А= ±90°, на режиме косого обтекания А ::;6 ±90°, 

Ответ 2. Углом а та ки несущего винта называется угол между вектором 
скорости полета и осью втулки. Если угол а таки несущего винта А = 90°, винт 
р аботает н а р ежиме осевого обтекания,  если же А ::;6 90° - на р ежиме косого 
обтекания. 

Ответ 3. Углом атаки несущего винта называется угол между плоскостью 
вр ащения несущего винта и вектором невозмущен ного пото ка , н абега ющего на 
в инт. П р и  А = 0° - режи м косого обтека н ия, п р и  А :;6:: 90° - р ежим осевого обте-
J< ания.  , 

Вопрос 5. Что н азывается тяго й  несущего винта и отчего она зависит? 
Ответ 1. Тягой несущего винта назыв ается аэродина мическа я  сила,  возни

I\ающая п р и  в р а щении винта за счет р а зности да вления в оздуха на лоnасти 
ВИНТ<l 

Т = Ст F + и2• 
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Тяга за висит от коэффициента тяги п.1ощади випта,  скорости полета и плот
ности воздуха .  Коэффициент тяги зависит от числа оборотов и ш а г а  элемента 
лопасти. 

Ответ 2. Тягой несущего винта назы в а ется аэродин а мическа я Clf.'"I a ,  н а п р а в 
ленная по о с и  несущего винта и образованная за счет разности давления воз
дух а  под в и нтом и над в интом 

Тяга з а в исит от коэффициента тяги, площади несущего винта или р а диуса, 
nлотности воздуха и оборотов несущего винта. Коэффициент тяги зависит 
от ш ага . 

Ответ·  3. Тягой несущего винта называется аэродин а мическая сил а ,  кото р а я  
возникает за счет р азности да вления воздуха на в инт снизу и сверху 

Т Cт F + wRR или Т =  2?FV7 . 

Тяга несущего ви нта зависит от коэффициента тяги, площади, омета смой 
винтом, шага винта и ч исла оборотов. При увеличении шага и чис.Тiа оборотов 
тяга увеличивается.  

Вопрос 6. Что тако е  р е а ктивный момент несущего винта,  его з а висимость 
и действие? 

Ответ 1 . Реактивным моментом называется момент, напра вленный nротив 
вращения винта 

Мр = Q.lRk . 
Он тор мозит вращение винта и р а звор ачив а ет в ерто.'1ет против в р а щения. 

Реактивный момент зависит от числа оборотов винта , п.1отности воздуха ,  ш а га 
винта и скорости nолета.  . 

Ответ 2. Реактивным моментом называется момент сил сопроти влени я в р а 
щению относительно о с и  втулки . Определ яется по фор муле 

Мр = QлrQ k. 
Он зависит от rшс.туа оборотов, шаrа ,  плотности воздуха, состояния повер х 

ности и скорости полета.  Тор мозит в р а щение винта,  р а звор ачив ает вер толет 
против его в р а щения.  

Ответ 3.  Реактив ным моментом называется момент сил сопроти вления в р а 
щ ению, направленный против вращения в и н т а ,  тормозящий его вращение и р аз
ворачивающий вертолет против вращения. О н  зав исит от скорости полет а ,  числа 
оборотов и плотности воздуха 

Мр = 2Q.,rk. 
Вопрос 7. Мощность, потребная для вр ащения несущего винт а ,  и условия 

постоянства оборотов. 
Ответ 1 .  Секундна я р абота , необходим а я  дл я вр ащения несущего винт<�, 

зависит от чис.ча оборотов ,  шага, скорости полета и плотности воздух<� 

Nn = mкpF + w3R3• 

Если Nпод в = Nп о т р - число оборотов постоянно,  если Nпо д в  > Nno т p 
число оборотов увеличивается. 

Ответ 2. Секундная работ а ,  преодолев ающа я реактивный момент, з<�висrп от 
шага винта, числа оборотов и скорости полет а 

Nnoтp = iИ'pw· 
Прп Nnод в = Nп о т р число оборотов не изменяется, при Nп о д n  > Л'п о т р 

число оборото в  увеличивается. 
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Ответ 3. Секундная р а бота,  необходим а я  для вращени я  несущего винта и 
п реодоления тор мозящего действия реактивного момента, з а в исит от тяги несу
щего винта, числа оборото в, плотности воздуха и скорости полета 

N - F p 2Ra потр - 2 w ткр· 

При Nnoдв = Nnoтp число оборотов постоянное, nри Nnoдв > Nnoтp число 
оборотов у величивается. 

Вопрос 8. Что называется углом атаки элемента лопасти винта и как о н  
изменяется ?  

Ответ 1 .  Углом атаки элемента .'lоnасти называется угол между х ордой ло
nасти и вектором результир ующей скорости . Он зависит от ш а га элемента лопа
сти,  индуктивной скорости и скорости ПО:f\ета вертолета. Чем больше индуктив
ная скорость, тем меньше угол атаки. Чем больше вертикальн а я  скорость на
бора высоты, тем меньше угол атаки. 

Ответ 2. Угол ата ки элемента лопасти - угол между хордой элемента лопа
сти и векJором результирующей скорости. Он зависит от ско рости полета и 
угла и ндуктивного скоса потока . При увеличении индуктивной скорости угол 
атаки увеличи вается, при у величении скорости полета - уменьша ется. 

Ответ 3. Угол атаки элемента лоnасти - угол между хордой и векторо м  
окружной сiюрости. Он за висит от шага и скорости полета вертолета .  При 
увеличении вертикальной скорости снижения угол атаки увеличивается.  При 
у величении вертикальпой с корости на бора высоты угол ата ки у меньш ается. 

Г л а в а  

I V  
РАБОТА Н ЕСУЩЕГО В И НТА Н А  РЕЖИМЕ 
КОСО ГО О БТЕКАНИЯ 

§ 19. Особенности р аботы несущего 
винта на ре1Киме косого обтекания 

Напомним,  что косым  обтеканием · называется р абота несущего 
винта в невозмущенном потоке, котор ый набегает на винт непа
раллельно оси втулки (см. р ис. 1 2, в) . Есл и  при  осевом обтекании 
винт сообщает массе воздуха., �дущего вдоль оси, дополнительное 
количество движения в том же направлении, то при  косом обте
кании винт также сообщает определенной м ассе воздуха дополни
тельное количество движения,  только не в напр авлении невозму
щенного потока, а вдоль оси винта , вниз. Это приводит к возник
новению так называемого скоса потока (рис. 27, а) . В еличина 
скоса потока имеет непосредственную связь с вел ичиной тяги, ко
торую несущий винт р азвивает на режиме косого обтекания.  

Согл асно вихревой теории крыл а  и воздушного винта, р азрабо
танной Н. Е. Жуковским в 1 905- 1 92 1  rr., подъем ную силу крыла 
и силу тяги несущего винта на режиме косого обтекания можно 
определить по одним и тем же формул ам. 

Представим себе п оток круглого сечения ,  который обтекает 
кр ыло (рис. 27, б) . К крылу поток подходит со скоростью V. В ре-
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Рис. 27 Р абота несущего в и н 
та н а  р ежиме косого обтекания 

зультате обр азования индуктивных вихрей крыло сообщает се
кундной мас.се воздуха ms вертикальную скорость и,  н азываемую 
индуктивной . Вихревая  теория доказывает, а экспериментальная 
аэродинамика подтверждает, что за  крылом происходит постепен
ное увеличение индуктивной скорости . 

На расстоянии,  равном примерно 0,5l ( полуразмах крыла ) ,  
индукmвная  скорость достигает величины 2и (рис. 27, в ) . Сле
довательно,  воздух получает от крыл а дополнител ьное количе
ство движения,  р авное ms2и. 

По закону сохранения энергии прирост количества движения 
р авен импул ьсу силы.  Импульс сил ы за одну секунду будет ничем 
иным, как подъемной силой крыл а .  Следовательно, 

У = ms2u. ( 1 3) 

Найдем вел ичину секундной массы воздуха ms. Площадь сече
ния потока F N , нормального к вектору V 1 ,  равна площади круга 
диаметром , р авным р азмаху крыла l 

f2  
FN = 1't т ·  

Вектор с корости V 1 = V + u ( V - скорость неваэмущенного по
тока , а и индуктивная скорость) . Тогда 

ms = �F NV1 •  ( 1 4) 

Подставив найденное значение секундной массы в формулу ( 1 3) , 
получим 

( t5) 
Таким обр азом, подъемная сил а крыла зависит от плотности 

воздуха,  размаха крыла ,  скорости полета и индуктивной скорости, 
с которой крыло отбр асывает (скашивает) поток вниз. 
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Из формул ы  ( 1 5) найдем величину индуктивной скорости 

у 

Так как угол индуктивного скоса потока м ал ,  то можно при
нять, что v 1 � v. 

Скос потока, обр азуем ый несущим винтом (см. рис. 27, а) , по
хож на  скос потока крылом с разм ахом l = D .  

Воздух подходит к винту с о  скоростью V и отклоняется вниз 
за счет и ндуктивной скорости подсасывания V1 . Результирующая 
скорость винта будет р авна векторной сумме скоростей невозму
щенного потока и индуктивной скорости 

V1 = v -+- vl . 
Угол е м ежду вектор ами v и vl является индуктивным скосом 

потока. 
Продолжая сравнение с крылом самолета,  мы можем сказать, 

что через площадь F N, нормальную к вектору результирующей 
� 

скорости V1 , протекает секундная масса воздуха ms = pFN Vl . Так 
Еак винт принят за крыло с р азмахом l = D, то 

12 D2 FN = 7t т  = 7t т  = F, 

_.,. 
т. е. площадь, перпендикулярная вектору V1, будет равна пло· 
щади, оме·таемой несущим винтом FN =F. 

На режиме косого обтекания скорость отбрасывания также 
равна удвоенной скорости подсасывания. Исходя из этого согласно 
импульсной теории идеального винта, находят тягу на режиме ко· 
сого обтекания по формул е  (4) · • 

Т = msVoт = ms2Vi. 

Используя формулу ( 1 4) , можно записать 

Т = pFNV 12V,. 

Т =  2;JFV1V 

Если учесть концевые и корневые потери, то формулу можно за .. 
I1Исать в виде 

Следовате.Jiьно, сила тяги несущего винта на режиме кос:ого 
обтека ния з ависит от плотности воздуха ,  шага винта и скорости 
пол ета. 
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§ 20. Зависимость силы тя ги несущего 
винта от скорости полета 

Тяга определенного винта при  постоянной плотности воздуха 
зависит от скорости полета и индуктивной скоро<;ти. При увеличе
нии скорости полета увеличивается и результирующая скорость, 
что приводит к увеличению секундной м ассы воздуха. которую 
скашивает несущий винт. Следовательно, чем больше скорость на 
режиме косого обтекания , тем больше секундная  масса воздуха и 
тем больше  тяга ,  развиваемая  винтом . Но увеличение тяги воз
можно до векоторого предела .  Это связано с изменением индуктив
ной скорости, которая ,  в свою очередь, зависит от скорости полета. 
Но эта зависимость усложняется изменением угл а атаки несущего 
винта (р ис. 28, а) .  График позволяет сдел ать некоторые важные 
выводы : 

индуктивная скорость с увеличением скорости полета умень
шается ; 

при увеличении угла атаки несущего винта индуктивная ско
рость увеличивается ,  а при уменьшении - уменьшается ;  

при углах атаки от  0°  и менее индуктивная скорость умень
шается с увеличением скорости полета ; 

при А > Оо индуктивная скорость с увеличением скорости по
лета до 1 5-20 кмjч сначала увел ичивается, а затем уменьшается ; 

при скорости пол ета до 50-60 км/ч индуктивна я скорость 
в большей степени зависит от угла атаки несущего винта, а на 
большей скорости эта з ависимость становится незначительной ; 

индуктивная скорость уменьшается очень .быстро при  скорости 
полета от О до 60-70 кмjч. 

При дальнейшем увеличении скорости полета уменьшение ин
дуктивной скорости становится более пл авным. 

Эти в ыводы необходим ы  для понимания  характер а изменения 
силы тяги несущего винта на режиме косого обтекания,  а также 
для понимания  характер а движения вертолета в горизонтальном 
полете, при н аборе высоты и при снижении по наклонной тр аек-
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тории.  Если учесть характер изменения индуктивной скоро
сти ,  то станет понятным изменение тяги несущего винта при 
изменении скорости полета ( рис. 28 ,  б) . График показывает, что 
с увеличением скорости пол ета тяга несущего винта увеличива
ется и достигает м аксимал ьной вел ичины при скорости около 
1 00 кмjч. Все сдел анные выводы об изменении индуктивной ско
рости и силы тяги относятся к р аботе несущего винта с неизмен
ной мощностью, которая затрачивается на его вращение. 

Увеличение силы тяги с увеличением скорости полета объяс
няется тем, что по мере  ее увеличения воздух в большом количе
стве подходит к винту, т. е .  увеличивается секундная масса взаи
модействующего с винтом воздуха. Большую массу воздуха винт 
скашивает вниз, значит, увел ичивается импульс силы,  т. е. тЯга 
несущего винта . 

При дальнейшем увеличении скорости сокращается время 
взаимодействия винта с воздухом. Винт «не успевает» сильно от
толкнуть воздух вниз, значит уменьшается индуктивная скорость, 
а следовательно, н импульс сил ы .  Кроме того, энергия, получа емая 
винтом от вала ,  расходуется не  только на  создание индуктивной ско
рости, но и на преодоление сил сопротивления трения, а с уве
Jrичением скорости эти силы увеличиваются. 

§ 2 1 .  Сила тяги лопасти и ее изменение 
по азимуту 

При вращении несущего винта на  режиме косого обтекания 
происходит непрерывное и з м е н е н и е п о л о ж е н и я л о п а с т и 
о т н о с и т е л ь н о в е к т о р а с к о р о с т и п о л е т а или век
тора  скорости невозмущенного потока, набегающего н а  несущий 
винт. От этого зависят характер обтекания лопасти и силы, кото
рые при  этом возникают. Изменение по.рожени я  лопасти является 
причиной очень многих явлений, возникающих н а  режиме косого 
обтекания.  Для определения 
этого положения введено спе
циальное понятие - азимут ло
п асти. 

Азимутом, или углом азиму
тального положения .попасти, на 
з ывается угол между нулевой ли 
нией и продольной осью лопасти 
в данный момент времени 
( рис. 29) . 

З а  нулевую линию принята 
продольная  ось лопасти, когда 
лопасть расположена сзади оси 
втулки н есущего винта. 

Азимут отсчитывается от О до 
360° по направлению вращения 

� 
� ;:!._ . -

P,'--lJI ) 1 �  
� 

Рис. 29. Азимут лопасти 
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Рис. 30. Срез корня лопасти 

н есущего винта и обозн ачается 
буквой -ф.  Лопасть, кото
рая  движется от азимута 0° 
к азимуту 1 80°, н азывается н а 
ступающей.  Лопасть, которая  дви
жется от  азимута 1 80° к азимуту 
360°, н азывается отступающей. 

Понятия «наступающая» лопасть и «отступающая» связаны 
с изменением напр авления набегающего на  лопасть неваэмущен
ного потока .  

У наступающей лопасти неваэмущенный поток, обр а�ованный 
полетом вертолета ,  направлен под некоторым углом н а  ребро 
атаки лопасти , у отступа ющей - этот поток направлен н а  р ебро 
обтекания, увеличивает вибрации несущего винта и изменение 
силы тяги лопасти по азимуту, уменьшает силу тяги несущего 
винта на р ежи.ме косого обтекания .  Дл я уменьшения этих отр и
цательных явлений лопасть несущего винта в корневой ч асти имеет 
срез несущей поверхности (рис. 30) . Увеличение этого среза 
уменьшает влияние обр атного обтекания,  но увеличивает корне
вые потери ,  а следовательно, и вслнчину силы тяги на р ежиме 
осевого обтекания.  У каждого несущего винта устанавливают оп
тим альную величину корневых срезов. 

Силу тяги отдельной лопасти можно определить по той ж е  
формуле, что и подъемную силу крыла 

Тл = Стл S.1 + W2, 
г де С т - коэффициент силы тяги лопасти ; л 

Sл - площадь лопасти в пл ане ;  
W- результирующая скорость конца лопасти . 

Коэффициент силы тяги лопасти зависит от ее форм ы  и уста 
новочного угла ,  следовательно, при  неизменном шаге ер, С тл и Sл 
являются постоянными величинами .  Тогда при постоянной плот
ности воздуха тяга лопасти будет изменяться аналогично изме
нению резулЬТирующей скорости обтекания .  

В азимуте 90° тяга лопасти на режиме косого обтекания до
стигает н аибольшей величины, та к как в этом случае  результиру· 
ющая скорость обтекания максимальная .  И ,  н аоборот, при -ф = 270° 
тяга лопасти наименьшая ,  так как  в этом азимуте миним альна я  
результирующая скорость (см. рис. 3 1 ,  в) . 

§ 22. Результирующая скорость 
обтекания элемента лопасти в плоскости 
вращения втулки 

Известно, что на режиме осевого обтекания каждый элемент 
лопасти находится в потоке, скорость которого р авна окружной 
скорости элемента и =  wr. 
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На р ежиме косого обтека 
ния положени е  меняется. Если 
угол атаки н есущего винта 
А = 0°, то результи рующая 
скорость, с которой поток 
обтекает элемент лопасти , за 
висит от окружной скорости 
элемента , скорости полета и 
угла  азимута -ф .  В этом слу
чае  результирующая скорость 
не будет равна геометрической 
сум м е  окружной скорости и 
скорости полета, так как  на  
аэродин а мические силы эле-

Рис. 3 1 .  Результирующая скорость 
элемента лоnасти на реЖИI\Iе косого 

обтекания 

м ента влияет то.Тiько поток, направленный перпендикулярно к про
дольной оси лопасти . 

Поэтому под результирующей скоростью эл емента лопасти н а  
_режим е  косого обтекания необходимо поним ать сумму векторов 
окружной скорости элемента лопасти и проекции вектор а  скорости 
пол ета на линию вектор а окружной скорости (рис .  3 1 )  

( 1 6 ) 

Следовательно, при  неизменной скорости полета и при  постоян
ной угловой скорости р езультирующая скорость будет изменяться 
в зависимости от угла азимута.  

Р ассмотрим изменение результирующей скорости по азимуту 
Jiопасти (рис .  32) . 

Н етрудно убедиться, что результирующая скорость при  -ф = 0° 
и 1 80° р авна окружной скорости, так как проекция скорости по· 
лета на  вектор окружной скорости р авна  нул ю (рис .  32, а) 

d) 

W0 = и + V sin 0° = и, 

W1so = и -+- V s in 1 80" = и. 

d) б) 

, 

Рис. 32. Из�tенение рез_ультирующей скорости элемента лоп а ст и  по а з и муту 
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При 'Ф = 90° результирующа я скорость равна 

Wg0 = и + V s in 90° = и +  V 

При 'Ф = 270° результирующая скорость равна_ разности скоро· 
стей (рис. 32, б) 

w21о = и +  V sin 270° = и - v 
Если по формул е  ( 16 )  рассчитllть результирующую скорость 

для нескольких азимутов,  то можно построить зависимость W = 
= f ('Ф ) (рис. 32, в) . 

Рис. 32 позвол яет сдел ать следующие выводы : 
наибольшая результирующая скорость элемента лопасти будет 

nри -ф = 90°, наименьшая при 'Ф = 270°, при  -ф = 0° и 1 80° результи· 
рующие скорости данного элемента равны окружной скорости 
этого элемента . Следовательно, режим косого обтекания отлича 
ется от  режим а  осевого обтекани я изменением скорости элемента 
лопасти. На р ежиме осевого обтекания эта скорость остается по
стоянной W = и  и от азимута не зависит. На  этом режиме само 
понятие «азимут лопасти» не имеет смысл а .  На  режиме косого 
обтекания результирующая скорость элемента лопасти в плос· 
кости вращения втулки непрерывно м еняется.  

§ 23. И:\менение окружной и 
результирующей скоростей по радиусу 
несущего винта 

Рассмотрим диаграмму скоростей разных элементов двухло· 
п астиого винта, когда лопасти находятся в азимутах 90-270° 
При этом будем р-ассматривать векторы обращенного движения,  
т. е. векторы скоростей потока, который набегает на элемент ло· 
пасти всл едствие окружной скорости и скорости пол ета .  Ранее 
на рисунках 32, а, б были показаны векторы скорости движения 
точки на  элем енте лопасти . 

На этой диа грамме мы рассматриваем обратные векторы 
(р ис. 33) . Из рисунка видно сл едующее. 

1 .  Окружные скорости увеличиваются от О у оси втулки.  Пока· 
зано изменение окружных скоростей разных элементов до макси· 
мального значения у концевых элементов по линии OD или ОЕ. 

2. Все элементы лопасти движутся со скоростью вертолета.  Есл и 
параллельна линии ED провести прямую FG на расстоянии V, 
то получим диагр а м му р езультирующих скоростей р а зных эле
м ентов . 

3. В азимуте 90° результирующая скорость всех элем ентов 
равна и + V = wr + V; в точке О W = V. 

4. В азимуте 270° р езультирующая скорость равна юr - V. 
5. У концевых эл ементов лоп асти , расположенных между точ

ками А и С, окружная скорость больше скорости полета ,  следова-
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тельно, р азность и - V положительна , т. е. W> O.  Сл едовательно, 
на концевые элементы поток воздуха набегает с р ебра атаки . 
Имеет м есто прямое обтекание элементов лопасти такое же, как 
и в азимуте 90°, но только с м еньшей скоростью. 

6. Элемент лопасти , расположенный в точке А, имеет окруж
ную скорость, равную скорости полета и =  V. Так как  эти ско
рости направлены противоположно друг другу, то результирую
щая скорость этого элемента р авна нулю. 

7. У корневых элементов м ежду точками  А и О окружная ско
рость м еньше скорости полета (и< V) , т. е. у этих элементов раз
ность и - V = - W. Это означает, что на  эти элементы поток набе
гает со стороны ребр а обтекания.  У корневых элементов в азиму
тах, близких к 270°, имеет м есто обратное обтекание. 

8. Зона обратного обтекания имеет диаметр d, который можно 
определ ить из подобных треугольников ODC и ОВА. В этих тре
угольниках OC=R;  OA =d; CD = и = roR;  А В = V. По основному 
свойству подобных треугольников 

откуда 

Зная.  что 

ОА АВ 
ОС CD ' или 

d v 
R wR ' 

v d = R -шR 

v 
шR = р .. , 

окончательно будем иметь d = R 11. 
Вывод: диаметр зоны обратного обтекания т�м больше, чем 

больше р адиус несущего винта и чем больше коэффициент ре-

Рис. 33. Окружные и ре
зультирующие скорости 
р а зличных элементов ло-

пасти 

]) 
v 
с 
w 

с 

ц 

rр=по " 
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жима р аботы несущего винта ll· т. е .  чем больше скорость полета 
вертолета при  неизменных оборотах винта . 

Вследствие обратного обтекания,  на части лопасти , находя
щейся в этой зоне, возникает отрицательна я сила  тяги, котора я 
уменьшается за  счет корневого среза лопасти. 

§ 24. Недостатки несущего винта 
с жестким крепл ением лопастей 

Несущие винты первых вертолетов (например,  ЦАГИ 1 -ЭА) 
имели лопасти, жестко прикрепленные к втулке. Установочный 
угол лопасти измен ялся при помощи осевых шарниров.  Такие 
винты по своему устройству похожи на самолетные гребные винты 
с изменяемым шагом. Но первые же полеты выявили большие не
достатки, присущие этим винтам .  

Сил а  тяги создается всеми элементами  лопасти, но наиболь
шие элементарные силы будут у элементов, расположенных на 
3/4R (см.  р ис.  1 5 , г) . Равнодействующая элементарных сил прило
жена в центре давл ения лопасти, который расположен на эл е-
менте с относительным р адиусом r = 0,7. Такое распредел ение эле
м ентарных сил тяги и такое расположение равнодействующей при
водит к образованию большого изгибающего момента у корня  
лопасти ( рис. 34, а) . Приближенна я �величина изгибающего м о· 
мента корневой части лоп аrти в месте ее задел ки во втул ке опре
деляется по формуле Мизг = Т," О, 7 R. 

Так, если у винта четыре лопасти, то при полетном весе верто
лета 6000 кГ тяга одной лопасти Т л = 6000 : 4 = 1 500 кГ. При диа
м етре несущего винта D = 20 м Мизг = 1 500 Х 0,7 Х 1 0 =  1 0  500 кГ м. 
У тяжелого вертолета этот момент будет еще больше. Большой 
изгибающий момент создает большую нагрузку на  корень лопасти . 
Кроме того, на лопасть действует центробежная сила ,  достигаю
щая величины в несколько десятков тонн,  следовательно, корне
вая  часть лопасти р аботает в условиях больш$ нагрузок. Чтобы 
не происходило разрушения лоп асти , надо увеличивать площадь 
сечения ее кор невой части, а это приводит к увеличению веса кон 
струкции и снижению полезной нагрузки вертолета . 

Так как сил а тяги лопасти м еняется по азимуту, то будет ме
няться и ее изгибающий момент (рис. �4, 6) . Переменный изгиб 
вызывает устзлостные напряжения в м атериале силовых элемен
тов , что может привести к быстрому р азрушению лопасти. Изгиб
ные колебания концов лопастей вверх и вниз достигают большой 
частоты (до 3-4 колебаний в секунду) , создавая сильную тряску 
вертолета .  

На  режиме осевого обтекания тяга  лопасти по азимуту не  м е
няется ,  а это означает, что вектор силы тяги несущего винта, р ав
ный cyм l\Ie  CИJl тяги .попастей Т = Тлk) проходiiТ по оси втул ки 
(рис. 34, в) . 
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На режиме косого обтекания тяга лопасти з ависит от азимута. 
В азимуте 90° она имеет наибольшую велячину, в азимуте 270°
наименьшую (рис. 34, г). З а  счет такого изменения половина 
диска несущего винта (наступающие лопасти) имеет большую 
силу тяги, чем вторая  половина ,  образованная отступающими ло-
п астями. 

· 
Вектор СИv1 Ы  тяги несуще�,ринта Т в этом случае п ройдет 

не через центр втулки , а на расстоянии а от оси вт�л ки. Отно
сительно оси втулки образуется момент тяги Мт = Та. 

Так как ось втул ки находится в плоскости симметрии верто
л ета,  то момент тяги несущего винта вызывает опрокидывание 
всего вертолета .  Этот момент н азывается опрокидыва'ющим. Итак, 
у несущего винта с жестким креплением имеются три бол ьших не
достатка : 

н аличие опрокидывающего момента тяги на  режиме косого 
обтекания ;  

наличие бол ьшого изгибающего момента тяги  у корня лоп асти ; 
изменение момента тя ги .тrоп а стн по  а :шмуту. 
Все эти недостатки можно устранить, если лопасти крепить 

к втулке с помощью горизонтал ьных шарниров. 

§ 25. Назначение  горизонтальных 
шарниров втул ки несущего винта 

Горизонтальным шарниром (ГШ)  называется шарнир,  ось ко
торого р асположена в плоскости вращения втул ки, перпендику
лярно к продол ьной оси лоп асти (рис. 35, а) . Тяга лопасти обра-
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Рис.  35. Равновесие лопасти относительно горизонтального шарнира 

зует относительно этого шарнира момент, который поворачивает 
лопасть. !vlомент тя ги М т =  Та вызывает поворот лопа�ти относи·  
тельно этого шарнира ,  а значит, он не передается н а  втулку 
(устраняется опрокидывающий момент тяги )  (рис. 35, б) . 

При наличии горизонтального шарнира изгибающий момент 
сил ы тяги у корня лопасти становится р·авным нулю, р азгружа·  
ется ее корневая часть; изгиб лопасти уменьшается, следовательно, 
уменьшаются усталостные напряжения в ней , лопасть становится 
бо.11 ее дол говечной . Вибрации, вызванные изменением момента 
силы тяги· .ТJопасти по азимуту, та кже уменьша ются.  Подводя итог, 
можно сказать, что горизонтал ьные шарниры предназначены : 

для устранения опрокидыва ющего момента тяги несущего 
винта на режиме косого обтекания ; 

дл я разгрузки корневой части лопасти от изгиба ющего момента 
тяги ; 

для уменьшения усталост ных напряжений в лопасти и умень· 
шения вибр аций, вызванных изменением момента тяги лопасти по 
азимуту. 

Кроме того, горизонтальные шарниры упрощают управление 
несущим вннтом н вертолетом, улучшают статическую устойчи· 
вость вертолета, уменьшают величину изменения тяги лопасти по 
азимуту. 

§ 26. Условия равновесия лопасти 
относительно горизонтального шарнира 

Вернеыся к� рассмотрению момента тяги лопасти относительно 
горизонтального ша рнира.  Есл и этот момент на втулку не переда
ется,  а только повор ачивает лоп асть, то невольно возникает во· 
прос : а как же передать через ша рнир силу тяги лопасти на  
вту.п ку? Чтобы ответить на этот вопрос, рассмотрим условия р ав· 
иовесия �·юпасти относительно горизонтального шарнира .  
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В плоскости, перпендикулярной плоскости вращения втулки, 
на лопасть, кроме силы тяги, действуют сила веса Gл и центро
бежная сила N ( рис. 35, 6) . 

Каждая из этих сил относительно горизонтального шарнира 
образует момент. Мом ент сил ы тяги лопасти поворачивает ее 
вверх. Между продольной осью �лопасти и плоскостыо вращения 
втул ки образуется угол взмаха �· Когда конец лопасти находится 
выше плоскости вр ащения  втулки, угол взмаха лопасти считается 
положительным .  

Момент силы тяги повор ачивает лопасть в сторону увеличе
ния угл а  взмаха (взмах лопасти вверх ) . Мом ент сил ы  веса М а =  
= GлЬ поворачивает лопасть вниз, уменьшая угол взмаха .  Мом ент 
центробежной силы поворачивает лопасть, приближая ее к плос
кости вращения. втулки. Если угол взм аха положительный , то мо
мент центробежной сил ы  MN = N С поворачивает лопасть вниз и 
совпадает по направлению с моментом силы веса лопасти. При 
отр ицательном угле  взм аха (рис.  35,  в )  момент центробежной силы 
поворачивает лопасть вверх и совпадает по  направл ению с момен
том силы тяги. Таким образом,  момент центробежной силы стре
мится уменьшить отклонение лопасти от плоскости вращения 
втулки. 

Центробежная сила действует всегда в плоскости вращения, 
направлена во внешнюю сторону от оси и приложена к центру тя
жести лопасти. Определить ее можно по формуле 

N = mu2 = Gл u2 = � ш2r. r gr g 
У вертол ета Ми-4 центробежна я  сила лопасти при м �ксималь

ном числе оборотов несущего винта превышает 20 000 кГ Поэтому 
даже при м аленьком плече с момент этой силы будет очень 
большим.  

Выяснив, ка кие моменты действуют на лопасти относительно 
1·оризонтального шар нир а ,  можно определить условие равновесия :  

�Мгш = О. 
Для положительного и отрицательного углов взмаха это усло

вие можно записать следующим образом : 
при  � > 0  

( 1 7 )  

п р и  � < О  
iV10 = Mт + MN . 

Равновесие п ри отрицательных углах взм аха возможно, но 
в Тtчение очень ограниченного времени, поэтому в да.ТJьнейшем 
равенство ( 1 7) будем считать условием равнов есия .  

Есл и это условие на рушено, то  лопасть будет поворачиваться 
до тех пор, пока равновесие не восстановится при новом · угле 
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взм аха. При  изменении угла взм аха будет изменяться плечо цен 
тробежной силы,  а следовательно, и ее момент. Так, лопасть бу
дет взмахивать вверх, если момент сил ы  тяги будет больш е  сумм ы  
моментов центробежной силы и сил ы веса, т .  е .  п р и  Мт > Ма + МN. 
Но с увеличением угл а  взмаха момент MN =Nc. будет возр астать, 
снова наступит равновесие. Та кой же процесс будет происходить .  
при уменьшении угл а взмаха,  но только в обратном направл ении.  

Угол взм аха имеет сравнительно небольтую величину - 7- 1 0°. 
Основной причиной на рушения ра вновесия лоп асти относи

тельно горизонтального шарнира явл яется изменение сил ы тяги 
лопасти и ее момента.  

Горнзонтальные шарниры имеют орга ничители (упоры)  пово
рота лопасти вверх и вниз. Нижний упор является ограничителем 
свеса лопасти, т. е .  на этот упор лопасть опирается , если винт не  
вращается, что предохраняет лопасть от  стол кновения с другими 
частями  вертолета .  Упор имеет центробежный регулятор, который 
поз вол яет лопасти отклоняться на отрицательный угол взмаха  
в полете. 

Верхний упор ограничивает поворот лопасти вверх (угол 
взм аха 25-30°) . В полете лопасть до ограничителей не доходит, 
так как момент центробежной сил ы не позволя�т ей далеко от
клоняться от плоскости вращения втул ки. 

§ 27. Конус вращения несущего винта 

Вращающийся винт при наличии горизонтальных ш арниров 
образует «конус в р ащения» .  П ри вращении несущего винта,  если 
угол взмаха положительный, то лопасти движутся по образую
щей конуса ,  вершина которого расположена в центре втул ки. Плос-
1\ость, проходящая через концы лопастей вращающегося винта , на 
зывается плоскостью вращения несущего винта ( рис. 36) . 

Линия, проходящая через центр втулки перпендикулярно 
к плос1шсти вращения винта, называется осью конуса вращения. 
По оси конуса вращения проходит вектор сил ы тяги несущего 
винта. 

Есл и уго.ТJ взмаха лопастей не изменяется по азимуту, то плос
кость вращения несущего винта параллельна плоскости вращения 
r.тулки, а ось конуса вращения совпадает с осью втулки несущего 
винта. В этом случае угол взм аха � равен углу конусности ао. 
Углом конусности называется угол а0 между плоскостью вращения 
втул ки и образующей конуса вращения.  Он меняется от 0° до 
1 0- 1 2° 

Р•а, 
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Угол конуевости будет тем больше, чем больше шаг  несущего 
винта.  Увеличение шага приводит к увеличению сил ы тяги ло
п асти и ее момента относительно горизонтального шарнир а_. 

Конус вращения несущего винта отчетливо виден, если все ло
пасти имеют оди наковый угол взм аха ,  т. е. имеет м есто так назы
ваемая соконусность лопастей , отсутствие которой приводит 
�� сильной тряске несущего винта . Для получения соконусности 
н еобходимо, чтобы установочные угль1 всех лопастей были одина
ковы .  Методика регулировки винта на  соконусность лоп астей 
дается в пр авилах технической эксплуатации вертолетов. 

§ 28. Маховые движения лопастей 

Маховыми движения м и  на режиме косого обтекания называ
ются движения лопастей относительно горизонтальных шарниров 
втулки несущего винта.  Эти движения возникают при нарушении 
р авновеси5! лоп асти относительно горизонтального шарнира  из-за 
изменения тяги лопасти по азимуту. 

При увеличении тяги лопасти и ее момента лопасть дел ает 
взм ах вверх, при уменьшении - вниз. Р ассмотрим , как будут из
меняться угл ы  взмаха лопастей по азимуту. 

У наступающей лопасти при 'Ф от О до 90° результирующая ско
рость обтекания , сил а тяги и ее момент увеличиваются ,  лопасть 
делает взмах вверх - угол взм аха и вертикальная скорость уве
.пичиваются. В азимуте 90° вертикальная скорость взм аха  вверх 
достигает м аксим альной вел ичины. При -ф > 90° сил а тяги лопасти 
н вертикальная скорость взмаха вверх уменьшаются, а угол 
взмаха продолжает увеличиваться .  

На  м а ховые движения лопастей влияет не  только изменение 
результирующей скорости, но и изменение угла атаки элемента 
Jтопасти, вызванное углом конуевости несущего винта .  За счет 
у г л а конусности невозмущенный поток набегает на лопасть, рас
положенную в азимуте 1 80°, под некоторым углом снизу, а на  ло
п асть в азимуте 360° - сверху (рис. 37, а) . 

Вектор скорости невозмущенного потока м ожно разложить на  
со<:!авляющие : Vy, перпендикул ярный продольной оси лопастиt 
и Vc , пар аллельный оси лопасти.  Последнцй назыв ается скоростью 
скольжения.  Угол атаки и сил а  тяги элемента лопасти от V с не 
зависят. · Вектор Vy· в азимуте 1 80° направлен на лопасть снизуt 
следовательно, приводит к увеличению угл а атаки элемента ло
п асти на вел ичину да ( рис.  37t 6) . На рисунке индуктивная ско
рость потока не рассматривается .  

В азимуте 360° (см .  рис. 37, а)  вектор Vy направлен к лопасти 
сверхуt что пр иводит к уменьшению угл а атаки элемента ло
пасти (рис.  37,  г) . Таким образом, за счет конусности уго.п атаки 
каждого элемента лопасти изменя ется по азимуту от м аксималь
ного в азимуте 1 80° до минимального в азимуте 360° В азимутах 
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Рис. 37. Зависимость угла атаки элемента лопасти от угла кануснасти несу
щего винта 

90 и 270° углы ата ки равны установоч ным (без учета индуктивной 
скорости 1и скорости маховых движений ) , рис.  37, в . 

Но увел ичение угл а  атаки элемента лопасти з а  счет угла ко
нусности при $ > 90° приводит к увел ичению силы тяги и дальней
шему взм аху вверх. За  счет этого влияния максимальный угол 
взм аха  лопасти на  режиме косого обтекания будет при 'Ф � 2 1 0°. 
В этом случ ае устанавливается р авновесие лопасти относительно 
горизонтального шарнира .  При дальнейшем движении лоп асти по 
кругу, вследствие уменьшения результирующей скорости и угла 
атаки элемента лоп асти уменьшается сила тяги лопасти и н а руша 
ется равновесие, т .  е .  

Мт < Мо + MN. 
В азимуте 270° вертикальная  скорость взмаха вниз будет м ак

симальной. При 'Ф � 30° снова наступает р авновесие, угол взм ах а  
будет наименьшим.  

Подобное изменение углов взм аха по азимуту н а  режиме ко
сого обтекания возможно, если установочный угол лопасти по 
азимуту не изменяется и не учитывается упругое скручивание ло
пасти под действием аэродинамических сил . 

§ 29. Завал оси конуса вращения 
несущего винта 

При изменении углов взмаха плоскость вращения и ось конуса 
вращения отклоняются назад и вбок в сторону наступающей ло
пасти на угол т ( рис .  38, а) . В результате завала оси конуса вра 
щения н азад н а  угол а 1  увел ичивается угол взмаха лопасти до 
В = ао + а! в азимуте 1 80° и уменьшается до � = ао - а!  в азимуте 
0° ( рис. 38, 6) . Завал оси конуса вбок на угол Ь1 приводит к изме
нению углов взмаха : в ази муте 90° � = ао - Ь ! ,  в азимуте 270° В =  
= ао + Ь ! (рис .  38, в ) . 
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Рис. 38. Маховые движени я лопа стей и завал оси конуса несущего винта : 
1 - конус n р н  JJ. = O; 2 - конус при J.1. > О  

Завал оси конуса н азад на  угол а 1  приводит к отклонению на  
тот же угол вектора силы тяги и образованию продольной состав
л яющей силы тяги Н (рис. 39 , а) . Эта сила является проекцией 
силы тяги несущего винта на плоскость вращения втулки. Так как 
она напр авлена назад, то является силой соп ротивления и а нало
гична индуктивному сопротивлению крыла самолета .  Чем больше 
м аховые движения,  тем больше  будет завал оси конуса назад, тем 
больше продольная сила Н, тор мозящая полет вертолета . Следо
вательно, необходимо ограничивать маховые движения н а  р ежиме 
косого обтекания .  

Если отклоненную силу тяги Т спроектировать н а  ось втулки. 
1 0  получим силу, котор а я  необходим а  д.!Jя поЛета вертолета 

ТУ =  T cos a1 • 

Рис. 39. Составляющие сиnы тяги несущего винта 
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Ввиду малой величины угл а  а1 (2-3°) , можно считать cos а1 � 1 .  
·тогда Ту � Т  

Завал оси конуса вбок (рис.  39, 6) приводит к возникновению 
,боковой сил ы Sб ,  которая является проекцией силы тяги несу· 
щего винта на плоскость вращения втулки 

56 = T s i n  Ь 1 • 
Так как эта сил а направлена влево, то для одновинтовых вер· 

толетов подобное направление невыгодно. Поэтому, чтобы изме·  
нить боковой з авал оси конуса с левого на пр авый, надо ограни ·  
чивать маховые движения лопастей. Кром е того, ограничение ма 
ховых движений необходимо и для  уменьшения вибра ци й  
несущего винта .  

§ 30 .  Ограничение маховых движений 
лопастей и компенсатор взмаха 

Маховые движения лопастей ограничиваются действием мо
мента центробежных сил . Кроме того, сами маховые движения  
создают аэродинамическое ограничение этих движений .  Сущность 
огр аничений состоит в следующем .  При взмахе лопасти вверх 
(рис.  40, а) за  счет вертикальной скорости взмаха Vвз угол атаки 
элем ента лопасти уменьшается н а  -Да, что приводит к уменьше
нию силы тяги лопасти и ее мом ента,  а следовательно, к более 
быстрому восстановлению равновесия относительно горизонталь
ного шарнира .  При взмахе лоп асти вниз (рис. 40, 6) угол атаки 
увеличивается , что приводит к росту силы тяги и огра ничению 
махового движения вниз .  

Но огр аничение ма ховых движений за счет центробежных сил 
н аэродинамического ограничения недост аточно, поэтому приме 
няют еще так называемую поводковую ком пенсацию, или ко!\-шен · 
сатор взмаха .  

Сущность компенсатор а взмаха заключается в особом р аспо
ложении элементов упр авления шагом лопасти.  Ранее было уста 
новлено, что шаг  (уста новочный угол ер) лопасти изменяется при 
повороте лопасти относительно ее продольной оси. Поворот ло
пасти осуществл яется с прм ощью осевого шарнира ,  на  корпусе 
которого им еется рычаг «поводок лоп асти». К поводку присоеди-

Рис.  40. Изменение углов атаки э.ТJементов лоп асти 
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Рис. 4 1 .  К:омпенсатоР' 

взм а х а  л о п а сти 

няется вертикальна я тяга от специального а грегата - автомата 
перекоса несущего винта (АП ) . Соединение тяги АП с поводком 
лопасти осуществляется при помощи шарнира поводка . 

Если тяга АП движется вверх, то установочный угол лопасти 
увеличивается (рис. 4 1 ,--·а) . 

Если тяга АП движется вниз ,  то установочный угол лопасти 
у меньш ается (рис. 4 1 ,  6) . Имеет принци пиальное значение  распо
ложени е  шарнира поводка относительно оси гор изонтального шар
нира  втулки несущего винта .  Он  может распол агаться н а  оси го · 
�· изонтального шарнира (рис .  4 1 ,  в )  или может быть смещен 
относительно этой оси на расстояние а (рис. 4 1 ,  г) . 

В первом случае при маховом движении поводок вместе с ло
п астью поворачивается относительно оси горизонтального шар
нира так, что не препятствует повороту лопасти. Хорда лопасти 
перемещается па раллельно самой себе, и установочный угол не 
НЗI\.Уеняется.  

Во втором случае за счет см ещения шарнира поводка относи
тел ьно оси  горизонтального шарнира происходит изм енение шага  
лопасти при  маховых движениях.  Так, при взм ахе лопасти вверх 
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ш арнир поводка ,  оставаясь неподвижным, удерживает переднюю 
часть лопасти, т. е .  выз ывает уменьшение шага (рис. 4 1 ,  д) . При 
взмахе лопасти вниз ее шаг увел ичивается. Подобное изменение 
шага приводит к огр аничению маховых движений. Н апример ,  
когда лопасть движется вверх, шаг лопасти уменьша_ется,  сила 
тяги и ее момент также уменьша ются. Следовательно, быстрее 
восстанавливается равновесие и уменьшается угол взмаха . 

При взмахе вниз за счет увеличения шага увеличивается сил а 
тяги ,  поэтому огра ничивается угол взмаха .  Эффективность дей
ствия -компенсатора взмаха зависит от коэффициент_а компенсации 
взмаха К. 

Коэффициентом ком пенсации называется отношение р асстоя 
ния  между шарниром поводка и осью горизонтального шарнира  а 
к расстоянию между шарниром поводка и продольной осью ло
пасти Ь ( рис. 4 1 ,  г) 

К = : .  
Чем больше коэффициент компенсации, тем больше изменяется 
шаг лопасти при  изменении угл а взм аха, сл едовательно, тем 
больше ограничивается взмах лопасти вверх и вниз.  

У большинства в ертолетов коэффициент компенсации в сред
нем равен 0,5. 

Увеличивая коэффициент компенсации, можно настолько огр а 
ничить возрастание угл а  взмаха у наступающей лопасти, что мак
симальный угол взмаха будет не в азимуте '\}) = 2 10°, как было 
р ассмотрено выше, а в азимуте 'Ф � 1 60°. У отступающей лопасти 
минимальный угол взмаха в этом случае  в азимуте 'Ф � 340°. При 
таком изменении углов взмаха ось конуса несуrцего винта будет 
отклонена назад и в сторону отступающей лопасти , а боковая  
сил а будет направлена вправо. 

§ 3 1. Изменение угла атаки элемента 
лоt:�асти вследствие маховых движений 

Изменение угл а  атаки ��а з ависит от вертикальной скорости 
взмаха � Vв3, от (!)Г и V sin -ф, т. е .  от угл а  азимута , что IВИдно из 
следующей формул ы :  

t Ll7. - ± Vю g · - шr + V s ln  '-! ( 1 7 , а) 

Знак вертикальной скорости взмаха определяется направлением 
махового движения :  при взмахе лопасти вверх знак минус, при  
взмахе вниз - знак плюс. Так как  ма ксимальна я  скорость взмаха 
лопасти вверх достигается в азимуте 90°, следова:rельно, в этом 
азимуте наибольший отрицательный прирост угл а  атаки и наи
меньший угол атаки  данного элемента лопасти . Наибольшая 
вертикальная скорость взмаха  вниз достигается в азимуте 270° и 
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положительный прирост угл а  ата
ки L.\.a будет в этом азимуте так
же наибольшим . Значит, данный 
элемент лопасти имеет н аиболь
ший угол атаки в азимуте 270° 
( рис. 42) . Кроме того, анализируя 
гр афик, можно ·заметить, что 
м акси м альная величина отрица- Рис. 42. Изменение угла атаки эле-

тельного прироста угл а  атаки в мента .'lопасти по азимуту 
азимуте 90° меньше максимальной 
величины положительного при 
роста угла атаки в азимуте 
270°. 

90" Подобное изменение прироста 
угл а атаки объясняется тем, что 
в формул е  ( 1 7, а) при � = 90° вто-
рой член знаменателя положите- Рис. 43. График из менения тяги ло-

л ен и tg L.\.a будет умен ьшаться 
пасти по азимуту : 

1 - с жестким креnлением: 2 - с шарнир-
За счет увеличени я  результирую- н о й  лодDеской 

щей скорости обтекания. 
При  � =270° второй член знаменателя отрицателен, значит, з а  

счет уменьшения результирующей скорости эЛем ента лопасти· 
прирост угл а  атаки .L.\.a будет увеличиваться. Кроме того, в ази
муте 90° вертикальная скорость взмаха V в з  вверх будет меньше, 
чем в азимуте 270° при взмахе лопасти вниз. Но угол атаки эле
ментов лопасти меняется не только по азимуту. Он изменяется 
также по р адиусу несущего винта (рис. 43) . Из р исун�а видно, 
что на ибольшие углы атаки будут у концевых элементов в ази
муте, близком к 270°, наименьш ие - в азимуте 90°, причем для 
элементов р азных радиусов углы атаки будут почти один аковыми .  

Хар актерно их изменение по азимуту : от  азимута 0° углы 
атаки ,  остава ясь почти неизменными по  длине лопасти� 

уменьшаются примерно до ази
мута 1 1 0°, затем н ачинают уве
личиваться. 

У отступающей _лопасти ха
р актерно измен�ние  углов ата-
1\И по радиусу : от корня к кон
цу лопасти углы ата ки элемен
тов лопасти увел ичиваются на 
4-5°, при этом у корневых 
элементов они изменяются по 
азимуту меДi!еннее, чем у кон
цевых. При изменении  у г лов 
атаки выравн ивается сила т�ги 
лопасти по азимуту ( рис. 44) , 

Рис. 44. Диаграмма углов атаки элем ен- ум еньшаются маховые движе-
тов лопастей ния лопастей. 
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§ 32. Влияние числа лопастей 
на аэродинамические характеристики 
несущего винта 

Однолопастные несущие винты не применяются вследствие их 
большой неуравновешенности. 

Основное преимущества двухлопастных несущих винтов в про
стоте конструкции .  Но у двухлопастного винта малый коэффи 
циент заполнения ,  что ухудшает его аэродинамические характери
стики (уменьшается коэффициент С т ) . 

Увеличение коэффициента запол нения при  увеличении пло
шади I{аждой лопасти (за  счет ширины ее)  приводит к увеличению 
профильнога сопротивления и уменьшению. к. п. д. несущего винта.  

Кроме того, лопасти л юбого винта нельзя сделать совершенно 
одинаковыми .  Они всегда отлича ются друг от друга по свои м 
характеристикам,  поэтому на режиме косого обтекания сумl\-I ар 
ная  тяга лопастей меняется.  Будет также меняться и момент со
противления вращению несущего винта ,  т. е. нагрузка на в ал 
винта,  будут возникать крутильные колебания вал а ,  вибраци и  не
сущего винта и всего вертолета .  

Устраняют эти недостатки пу-те:\'1 увеличения числа лопастей. 
Чем больше чис.1о .1опастей, тем меньше амплитуда колебаний 
тяги несущего винта и его крутящего момента по а зи муту, т .  е .  
винт становится бо.rтее уравновешенным.  Но одновременно услож
няется его изготов.1ение, балансировка и регу.пировка лопастей.  
Исходя из  этого чаще всего встреча ются несущие винты с ч иcvlOI\1 
лопастей 4-5. 

§ 33. Изменение сил  сопротивления 
вращению и р еактивного момента 
по азимуту 

Сил ы сопротивления вращению так же; как и сил ы  тяги ло
пастей, меняются по азимуту в з ав исимости от результирующей 

скорости обтекания.  fjJ=f80 o В азимуте 90° сила сопротивления 
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t. D 
вращению одной лопасти достигает 
наибольшей величины, в азимуте 
270° - наименьшей.  

В ази муте 0° и 1 80° сил ы сопротив
ления вращению на режиме косого об
теi{ания равны этим же силам на ре
жиме осевого обтекания, если шаг  не
сущего винта и · высота полета оста
ются неизменными (рис. 45) . 

Рис. 45. Силы сопротивления вращению лопа
стей в различных азимутах 



В результате подобного изменения сил сопротивления враще-
нию будет изменяться реактивный момент несущего винта по ази
муту от м а ксимальной вел ичины,  когда лопасти находятся в ази
мутах 90° и 270°, до минимальной величины,  когда они находятся 
в азимутах 0° и 1 80° 

Изменение реактивного момента в ызывает вибрации (крутиль
ные колебания)  с частотой, р ав ной оборотам несущего винта или 
кратной ей .  У двух лопа стей в противополож ных азимутах силы 
сопротивления вр ащению относительно диа ыетра винта направ
-�IJены в противоположные стороны. В азимутах 0° и 1 80° сумм а  их 
[.• авиа нул ю; а, в азимутах 90° и 270° сумм а  этих сил не р а вна 
нулю и н а пр авлена против полета вертолета ,  так как Qл в ази-
1\Jуте 90° больше, чем в азимуте ,р =·270° Эта сил а  явл яется про
ф ильным сопротивлением несущего винта .  

·§  34 .  Инерционные силы, действующие 
на лопасти несущего винта 

За счет вращен·и я  несущего винта на  лопасти действуют цен
тробежные сил ы ,  ве.IJичину которых мы уже определили . 

.З а  счет м аховых движений возникают и нерционные силы 
rз плоскости ,  перпендикулярной к плоскости вращения несущего 
Бинта . И нерционные сил ы м аховых движений меняют свое на
правление и величину в зависимости от азимута лопасти. 

В ази мутах от 270° до 90° инерционные сил ы  м аховых движе
ний направлены вниз. Н а ибольшая величина этих сил достигается 
в азимуте, близком к 360°, так ка к в этом месте будет н аибольшее 
ускорение лопасти вверх. В азимутах от 90° до 270° инерционные 
силы направ.1ен ы вверх н наибольшую величину имеют в а з и 
муте 1 80°, где будет наибольшее ускорение лопасти вниз. В ази
мутах 90° и 270° инер ционные силы м аховых движений р авны 
нул ю, так ка к в этих азимутах ускорения м аховых движений 
равны ну.1ю, а скорости м аховых движений наибольшие. 

Сил ы  инерции увеличивают нагрузку на  лопасти несущего 
ви нта . 

Кориолисовы силы лопастей. Кроме центробежных сил и инер .. 
ционных сил маховых движений существуют поворотные сил ы 
инерции ,  или силы Корнолиса .  Они возникают в результате сло
жения движения лопасти по кр угу н движения лопасти относи
тельно оси горизонтального шарнира  (махового движения) .  При 
м аховых движениях за  счет изменения угла взмаха происходит 
изменение р адиуса окружности, по которой движется центр тя· 
жести лопасти. Так, на  р ис. 46, а показано, что при увел ичении 
угл а  взм аха от � �  до �2 р адиус окружности, описыв аемой цен
тром тяжести лопасти, уменьша ется от г1 до г2 • С.1едовател ьно. 
м аховые движения связа н ы  с р адиальным перемещением м ассы 
лопасти, а это приводит к возникновению силы инерции, котор ая 
н азывается кориолисовой , или поворотной силой. · 
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Рис. 46. Кориолисовы силы лопастей 

Сущность кориолисовой сил ы легко уяснить, если вспомнить 
природу и нерционных сил при прямолинейном ускоренном движе
нии .  К:аждый хорошо знает из собственного опыта , что при  
тор можении силы инерции направлены вперед, а при  ycкopeНI-IOI\I 
пря молинейном движении - назад. Применим это правило к дви 
жущейся лопасти. 

К:огда происходит взмах вверх, уменьшается радиус центр а 
тяжести лопасти и окружная скорость, т. е. происходит тор мо
жение движения, появл яется сил а  инерции, направл енная впе
ред, по вращению несущего винта . 

При взмахе вниз р адиус окружности, ПО которой движется 
центр тяжести л опасти, увеличивается,  увел ичивается окружная 
скорость и =  шr,  появл яется инерционная сил а ,  направл енная на
зад - против вращения винта. 

Подqбный вывод подтверждается законом сохранения энер 
гии и вытекающим из этого з акон а  законом сохранения момента 
количества движения 

т лur = const , 

где mл - м асса тела ;  
и - окружная скорость; 
r - р адиус кривизны траектории. 

Применим этот за кон к движению лопасти п ри изменении угл а  
взмаха.  

Так как подводимая  к валу несущего винта мощность остается 
постоянной, то должен остаться постоянным и момент количества 
движения каждой лопасти 

mлu1r1 = ПZлU2r2 = const , 

или 

После сокр ащени я  на т получи м  ш 1ri = ш2r� = c o n s t .  Из по
следнего р авенства следует, что при взмахе лопасти вверх (r2< r1 )  
должна увеличиваться угловая скорость (w2 > w1 ) ,  чтобы не :на ру-
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ш алея закон сохра нения м омента количества движения. Для уве
.пичения угловой скорости необходима  сила ,  направленная  по вра
щению несущего винта.  Такой силой и будет кориолисова, или по-
воротная,  сил а. ' 

Кориолисова сила Fн определяется как произведение массы 
тела н а  ускорение 

где mл - м асса лопасти; 
iн - кориолисова ускорение. 

К:ориолисово ускорение определя ется по формул е  

Jк = 2шVР , 
где Vp - относительная или р адиальная  скорость центра тяжести 

лопа сти . 
Скорость Vp (рис. 46, а) можно определить следующим обра-

зом : 
VP = Vвз sin � ·  

Подставив значение Vp в фор�улу кориолисова ускорения , по
лучим 

jк =- 2шV ljз s in �.  
Окончательно формул а кориолисовой силы примет вид 

FK = 2 �л шVвз si.н � ·  
Таким образом,  кориолисова сил а  лопасти прямо пропорцио

нальна ее весу, ч ислу оборотов несущего винта , угловой скорости 
взмаха  и углу взмаха.  

У наступающей лопасти кориолисова сил а  напр авлена п о  вра
iuению винта и увеличивается по мере приближения лопасти 
к азимуту 90°, з атем она начина ет уменьшаться и в момент рав
новесия лопасти относительно горизонтального шарнира ста но
вится р авной нулю. -- У отступающей лоп а сти кор иолисова сила будет н апр авлена 
назад ,  против вращения винта, J:l наибольшей величины достигает 
n азимуте 270° 

Кориол исова  сила лопасти относительно оси несущего винта 
образует момент Мнор =Fнrц. т (рис.  46, 6) . У несущего виНта 
с д�аметром D = 20 .м при  отсутствии вертикальных ш арниров 
М нор � 1 О 000 кГ .м. 

Н е о б х о д и м о с т ь в е р т и к а л ь н ы х ш а р н и р о в .  Мы 
установи.1 и, что в плоскости вращения несущего винта н а .1опасти 
действуют силы сопротивления вращению и кориолисова сила .  
В азимуте 90° эти силы направлены в противоположные стороны 
(см .  рис. 46, 6 ) . В азимуте 270° эти си.1ы совпада ют по направ.1е
нию. Если момент только одной кориолисовой силы достигает ве
.ТJичины около J O  000 кГ11t, то суммарный момент двух сил ( корио
л исовой и силь1 сопротивления вр аще нию) будет з начительно 
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больше. Это значит, что корень лопасти в плоскости вращения 
винта испытывает большие нагрузки, которые могут вызвать его 
быстрое р азрушение, если учесть, что эти н агрузки з а один обо
рот два р аза  изм еняют свой знак  и величину от нул я до м а кси
мума.  

Р анее мы встречались с нагрузками, создаваемым и  моментом 
силы тя ги лопасти. Эти нагрузки устр анялись при помощи гори
зонтального шарнир а . Дл я разгрузки корня лопасти от изгибаю
щих моментов в плоскости вращения втулки необходимо поставить 
вертикальный ш арнир, при наличии которого изгибающий момент 
у корня лопасти будет равен нул ю, т. е. лопасть будет поворачи
�аться относительно этого шарнира вп�ред (по вращению несу
щего винта ) или назад, соверша я  колебательные движения . 

§ 35. Колебательные движения лопасти 
Верти кальные шарниры имеют упоры, которые огр аничивают 

колебательные движения лопасти. Но в полете лоп асть до упор а 
не доходит, так как устанавливается равновесие под действием 
моментов сил , действующих н а  лопасть в плоскости вращения 
втул ки несущего винта (рис . 47, а ) . 

Рис. 47. Равновесие лопасти относительно 
вертикального ш арнира 

N 

Условие равновесия относительно вертикаЛЬ_!fОГО ш арнира 
в общем виде выражается р авенством 

�Мв. ш = 0.  

Это равенство при положительном угле отставания можно 
з аписать в таком виде : 

1\tl,y = JHQ ± MF . ( 1 8) 
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Yr.1 0 �1 отставания н азывается угол «�» между радиальной ли
н ией и продо�ьной осью лопасти . Радиальной л инией назы вается 
линия ,  п роходящая через ось несущего винта и ось вертика .1ьного 
шарнира . 

Угол отставания будет положите.1ьным ,  если лопасть повора 
цивается относител ьно р адиальной линии назад, против вр ащения 
несущего винта . В последнем р авенстве момент центробежной 
сил ы  лопасти Jr1N = Nc будет тем больше, чем больше центробеж
н а я  сил а  и че�1 больше угол отставания . При увеличении угл а  
отставани я уве.1ичиваетс я  плечо с центробежной сил ы и е е  мо
м ент относите.1ьно вертикал ьного шарнира . 

При по.1ожительном угле  отставания момент MN повор ачивает 
лоп асть относительно вертикального шарнира  вперед по враще
нию .несущего винта . 

Если угол отставания отрицател ьный ,  то мо м ент центробеж
ной сил ы повор ачивает лопасть назад , против вращения несу
щего винта. С.:}едов атель но , момент центробежной си.т1ы поворачн 
вает лоп асть к р адиал ьной линии;  он является  как бы регулято 
ром колебате.1ьных движений . Под действием этого :\Юмента 
положите.1ьные уг.11 ы отставания s не превышают 3-5° (при р а 
боте несущего ви нта о т  двигателя ) . Отрицательные уг.1ы отстава 
ния  образуются  при р аботе несущего винта на режи �1 е са:'lювра ·· 
щения.  В это.\I случае углы отставания доходят до 8- 1 2° 

Мо�-1ент сил ы сопротивления вращению Mq = Qa всегда напр ав 
л ен против вр ащения винта.  Т а к  к а к  сил а  Q .• меняется по ази 
муту, то будет изменяться и ее МО:\Iент . 

. N\омент корнолисовой сил ы A1F = F hb из;..1 еняется по азимуту 
не  тол ько по ве.11ичине, но и по напр авлению. В аз и мутах, бл из
ких к 90°, он уменьшает угол отставания ,  а в азимут.ах, близких 
к 270°, - уве.1нчивает. 

Теперь р авенство ( 1 8 ) можно записать в р азвернутО:\1 виде :  

Nc + Qла ± FнЬ = О .  

Это и будет условием р авновесия .1оп асти относительно верти · 
кальнаго шарнир а . 

Моменты A1Q и MF непрерывно меняются по азимуту, их из
менение является одной из причин колебательных движений ло
пасти относите.1 ьно вертикального ш арнира на режиме  косого 
обтекания. 

Другой причиной колебательных движений яв.1яется действие 
центробежной сил ы и ее момента относительно вертика.1ьного шар
нира .  Ее  действие можно ср авнить с действие:\! силы веса на  сво 
бодно подвешенное тело.  Если свободно под вешенное те.1 о  отк.1 о ·  
нить, т о  возникают колебания,  подобные ко.1ебания'1 :\I аятника . 

Так как  центробежная сила в неско.1ько р аз бо.1 ьше сил ы 
в еса ,  то она  создает значител ьные «маятниковые» колебания ,  ко
торые, складыва ясь с кол еба н и я м и  от переменных _,ю,ч ентов 
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сил ы сопротивл ения вращению и кориолисовой силы,  усиливают 
и л и  осл а бляют а м плитуды колебаний лопасти относительно вер
тикального шарнира .  

§ 36 .  Демпфн)Jование колебательных 
движений лопасти 

Если сложить все сил ы, действующие на лопасть в плоскости 
вращения втулки, получим  их р а внодействующую R..  При равно 
весии относительно вертикального ш а рнир а  р авнодействующая R ,  
перенесенная на ось шарнира ,  п ройдет по оси лопасти и е е  момент 
будет р авен нулю. Разложим силу R. на  две составляющих 
(рис. 47, 6) : R1 и Q I .  Си.r1 а R1 является р адиальной и ее момент 
относител ьно осн втул ки равен нул ю. Сил а Q 1  создает момент 
Q 1a, который скручивает вал винта . При из менении угла  отстава
ния будут �из меняться вел ичины силы Q 1  и ее момента . Сл едова
тельно, кол ебательные движени я  лоп астей относител ьно верти
кальных . ша р ниров являются источником крутильных колебаний 
вал а,  а изменение сил ы  R 1  приводит к изгибным ко.1 ебаниям вал а .  
Для того чтобы устранить кол ебател ьные движения  (свободные 
кш1ебания)  лопастей относител ьно вер-ги кал ьных шарниров,  при 
меняют р азл ич ные гасители (демпфер ы ) . Демпферы �югут бытл 
двух типов : фрикционные и гидравл и ческие. 

Ф р и к ц и о н н ы е д е м п ф  е р ы  состоят из набора стальных 1 1  
металлокерамических (фрикционных) дисков (рис. 48) . Одна 
чаQ.тЬ стальны>t дисков крепится к промежуточному звену втулки, 
друга я :-- к н:орпусу осевого шарнира .  Между стальным и  диска ми  
находятс я фрикционные,  предназначенные для увеличения сил ы 
трения .  

Диски прижимаются сверху 

Р ис. 48. Ф р икционный демпфер 
вертикального шарнира лопасти 
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п ружиной, которая затягивается 
болтом,  вворачиваемым в палец 
вертикал ьного шарнира .  При  
вращении лоп асти относител ьно 
верти кал ьного шарнира  между 
диска м и  образуются силы трения. 
Момент этих сил относительно 
оси вертикального щарнира  и бу
дет демпфирующи �I моментом . 
Величину демпфирующего момен
та можно регулировать натяже
нием болта.  У современных лег
J{IИХ вертол етов дем пфирующий 
момент изменяется в предел ах 
80- 1 20 кГ м. 

В п р а ктике эксплуатации  необ
ходи мо строго соблюдать вел и 
чину дем пфирующего момента в 
сл едить, чтобы он а была  одина ·  



Рис. 49. Гидравли 
ческий дe:'ltnфep 

вертика.r•ьного 
шарнира .1опасти 

ковой у всех демпферов несущего винта.  При нал ичии деl\lпфера 
лопасть поворачиваетс я относител ьно вертикального ш а рнира,  
если поворачивающий момент превышает демпфирующий. Это 
значит, что кор невая ч асть лоп асти испытывает н а грузку, не пре
в ыша ющую вел ичины демпфирующего момента ,  т. е. корень ло
п асти разгружен от большого изгибающего моыента .  В то же 
время �опасть не будет иметь свободных ко�ебаний относительно 
вертикальных шарниров ,  зн ачит не будет причин ,  вызыва ющи х 
си.1 ьные вибрации .  

Фрикционные демпферы могут испол ьзоваться н а  .1ег�нх и 
средних вертолетах (Ми - 1 ,  Ми-4) . Н а  тяжелых верто.1 етах они не 
используются из-за малой величины де�шфирующего :'.Юмента и 
ч астой регуJ1ировки его. В настоящее время все более широкое 
примеаение находят гидра влические деыпферы .  

Г и д р  а в л и ч е с  к и й  д е м п ф е р состоит из  ци.rшндр а  н 
штока с поршнем ( рис.  49 ) . Цил индр креп итс я к корпусу верти
I\ального ш а рнира ,  а шток - к п ал ьцу горизонта.1 ьного шарнира. 
В поршне и меются кал иброванные отверстия с п ре..1ох раните.Тi ь
ными  кл апанами .  

П р и  повороте лоп асти относительно вертикального шарнира  
шток  с поршнем перемещаются относительно цилиндр а .  Полости 
цил индра запо.1нены жидкостью. При движении поршня в ци 
линдре р абочая  жидкость ,  открывая предохранительные кл апаны ,  
перетекает из  одной полости в другую через отверстие в поршне. 
Образуется сила сопротивлени я  Р. Момент этой силы относи
тел ьно оси вертикального шарнира  Mq = Pa и будет де::\шфирую
щим моментом .  Его легко регули ровать подборо::..t площади 
поршня,  диаметра  отверстий в _ поршне и плеча а (от оси демпфера 
до оси вертика.1 ьного ш а рнир а ) . 

Гидравлические дем пферы имеют следующие недостатки : 
малые  дем пфирующие моменты п р и  м алой скорости поворота  

лопасти относите.�1ьно вертикального шарни р а ;  
резкое возрастание дем пфирующнх моментов при  быстрых 

поворотах ;  
зависимость демпфирующих моментов от  телшературы п р н  из

менении вязкости жидкости; 
резкое  изменение демпфирующих :моментов прн поп ада нии 

в полость цилиндр а воздуха . 
Дл я устр анения первого недостатка иногда гндр аn.а ический 

демпфер дополняют пружинным .  
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Второй недостаток устра няется соответствующим подбором 
предохра нительных клапанов. 

Третий недостаток уменьшают подбором такой жидкости,  вяз
кость которой м ало зависит от температуры.  

Чтобы воздух не попадал в дем пфер , н а  корневую часть л о
пасти ставят расходный бачок, из которого полости дем пфера 
попол няются р абочей жидкостью. 

§ 37. Возможность noтepJt устойчи вости 
маховых движений лопастей 

Втулки несущих винтов, у которых угЬ�1 между осью горизон 
тального ш а р нира  и радиальной .rшнией о г  ш .  = 90°, обл адают 
существенным недостатком : потерей устойчивости маховых дви
жений . Под потерей устойчи вости м аховых движений надо пони
мать возможное отклонение лопасти вверх или вниз до упоров 
горизонтального ш арнира . Т акое явление п роисходит за  счет из
менения ус�а новочных углов .rюпастей при  м аховых движениях и 
при  наличии угл а  отставания лопасти. 

Есл и лопасть повернется относител ьно вертикал ьного ш а рнира  
на  угол отставания s .  то хорда элемента лоп асти АВ не будет 
пара.1 .1ее1ьна оси горизонта.1ьноrо шарнира .  При маховых движе
ниях ребро  атаки и ребро обтекания  элемента лопасти будут 
перемещаться по дугам разных р адиусов : точка А н а  ребре атаки 
будет иметь бол ьший радиус r А ·  точка В на ребре обтека ния 
будет иметь р адиус rв ( р и с. 50) . 

При взмахе лоп асти на определенный угол взмаха р точки А 
и В поднИ !\·t утся на  разные высоты относнте.1ьно п.1оскости вра 
щения втул ки несущего винта . У точки А высота будет hA, 

Рис. 50. Измене1 111е шага .1оnасти при \t a х о в ы х  движени ях 
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а у точки В высота hв. З а  счет р азности высот образуется допол
нительный угол 1\а между хордой элемента .ТJопасти и плоскостыо 
вращения втул ки.  Чем больше  угол отставания  лопасти и чем 
бол ьше изменение угла взм аха ,  тем больше будет прирост уста
новочного угла .  

Из рисунка также видно, что 
. �h sш а� = --. ь ' 

где Ь - длина �орды элемента .'l опасти. 
Превышение ребра  атаки над ребром обтекания �h определ я· 

ется по фор муле 
�h = а  tg .l�, 

где а = Ь s in· � - проекция хорды на радиальную линию. 
·следовательно, 

или 

. .l a h  а tg а� sш 'f = -ь- = ь Ь sin ; tg ��  
ь 

s i n  .lcp = s in  � tg .l�, 
т.  е. подтверждается ра нее сдел анный вывод. 

При наличии угл а отставания � при  взмахе лоп асти вверх 
установочный угол элементов лопасти будет увел ичиваться, а при 
взм ахе вниз - уменьш аться.  Подобное изменение приводит при  
взмахе вверх  к росту силы тяги лопасти и ее момента относи
тельно горизонтального шарнира ,  т. е .  происходит закидывание 
лоп асти вверх до упор а .  

П р и  взмахе лопасти вниз сил а тяги лопасти будет еще больше 
уменьш аться ,  что приведет к з акидыванию лопасти вниз,  до ниж
него огр аничител я .  В этом и проявляется потеря устойчивости ма
ховых движений. 

Каки м  обр азом устраняются эти неприятные я�ления? С амым 
п ростым способом является увеличение поводкавон компенсации ,  
т. е. увел ичение коэффициента ком пенсации. Но увеличение этого 
коэффи циента приводит к увеличению особого рода вибраций ло
пастей несущего винта - вибраций типа фл аттер.  Поэтому в по
следнее время потер ю  устойчивости маховых движений устр а няют 
другим путем - изменением п ринципиальной схемы втулки несу
щего винта . 

С этой целью применяют такую втулку, у которой угол между 
осью горизонтального шарнира  и продольной осью лопасти при ее 
р адиальном положении 6г. ш < 90° (рис. 5 1 ) .  Т ака я втулка, напри
мер ,  уста новлена на  вертолете Ми- 1 .  

Если лопасть такой втулки р азворачивается н а  угол отстава
ния � = 90° - 6г. ш, то ее продольная  ось перпендикулярнз  оси го
ризонтального шарнира .  А это значит, что р адиусы вращения 
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Рис. 5 1 .  Схема втулки несущего 
в инта 

Рис. 52. Схема втулки несущеfо 
винта 

относительно гор изонтального ша рнира у рерра  атаки и у ребра  
обтекания сближаются, т. е .  r А = rв (см . рис. 50) . В этом случае 
м аховые движения не будут вызывать п рироста высоты �h, сле
довательно, не  будет прироста установочного угл а  L\q> и устойчи
Еость маховых движений сохранится. 

Ес.'lИ угол отставания s> 90° - 6r. ш. ТО установочньrе углы из
меняются так же,  как при  6r. ш= 90°, только неустойчивость м ахо
вых движений в данном случае сказывается в меньшей степени. 

Если же вертикальный и горизонтальный ш арниры втулки не
сущего ·винта р асположить в обр атной последовательности, то 
можно полностью устранить причины, в ызывающие потери  устой
чивост11 м аховых движений (р ис. 52) 

При таком р асположении шарниров поворот лопасти относи
тельно вертикального шарнира не вызывает изменения положения 
хорды элемента лопасти относительно оси горизонтального шар
нира .  

Следовательно, у такой втулки радиусы в ращения ребра атаки 
и ребра обтека ния относительно оси горизонтального шарнира  
всегда будут одинаковые (rA = rв) , т. е .  не  будет причин  изме
нения шага при м аховых движениях и потери устойчивости ма 
ховых движений. 

Вопросы и ответы для пр оzра.ммир ованноzо 
контроля 

Вопрос 1. Зависимость тяги несущего в и нта от скорости Шl режиме ко
сого обтекания. 

Ответ 1.  Тяга несущего винта на режиме косого обтекRния определяется 
!lO формуле 

Т =  2pFVt Vi. 

Та к  как V1 > Vi, то с увеличением скорости полета тяга увелич ив ается.  
Но с увеличением скорости по.11ета одновременно у меньшается и ндуктивная 
скорость, поэто му произведение v, vi у величив ается огр аниченно и на скоро
сти около 1 00 кмfч достигает м аксим альной величины. Таким образом, на этой 
скорости тяга несущего винта наибольша я. 

Ответ 2. На режиме косого обтек а н и я  тяга несущего в и н та опреде.'Iяется 
по формуле 
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Tai< как результирующая скорость W= и +  V, то с увеличением скорости 
полета тяга несущего винта увеличивается.  

Ответ 3. Тяга несущего винта на  режиме косого обтекания оnределяется 
по формуле 

Т = 2pFVJ 
С увеличением скорости полета индуктивная скорость Vi увеличивается. 

Сле.з.овательно, будет увеличи ваться тяга,  развиваемая впито�. 
Вопрос 2. Что н азывается результирующей скоростью элемента лопасти на 

режиме косого обтекания? 
Ответ 1 .  Скорость, равная векторной сум :\Iе скорости полета и индуктивной 

скорости Подеасыванин V1 = V + V;. С увеличением скорости полета результи
рующа я скорость увеличивается, что вызывает увеличение си.1ы тяги несущего 
винта.  

Ответ 2. Скорость, раsн,ая векторной сумме окружной скорости элемента 
лопасти и индуктивной скорости подсасывания 

Угол между результирующей скоростью элемента лопасти н хордой является 
углом ата1ш. 

Ответ 3. Скорость, равная векторной сумме окружной скорости элемента 
лопасти и прое1щии вектора  скорости полста на линию вектора окружной ско
рости 

W = u + V sln о/. 

Результирующая скорость меняется по азимуту. В азимутах 'ljJ = 0° и 'Ф =  1 80° 
W = и; в ази�tуте 'ljJ = 90° W = и +  V; в азимуте 'ljJ = 270° W = u - V. 

Ответ 4. Результирующей скоростью называется проекция  скорости по.1ста 
вертолета на  плоскость вращения втулки несущего винта ( W =У cos А) . Она 
зависит от скорости полета и угла атаки несущего IНШi'и . 

Вопрос 3. К чему nриводит изменение результирующей скорости эJiемснта 
лопасти на  режиме косого обтекания? 

Ответ 1 .  Изменение результирующей скорости на режиме косого обтекания_ 
при оодит  к из;-.Iенению угла атаки несущего винта, увеличению силы т.яги, по
я влению оnро1шдывающего момента несущего винта и неравномерной нагрузi<е 
на лопасти. 

Ответ 2. Изменение результирующей скорости на  режиме косого обтекания 
приводит к иЗменению силы тяги лопасти по азимуту. Следствием изменения 
тяги лопасти по азимуту у несущего винта с жестким креплением лопастей 
будет пояоле1 1ие опрокидывающего момента и вибрации;  у несущег(! винта 
с шарнирны:-.1 креплением лопастей ;- появление маховых движений. 

Ответ 3. Изменение результирующей скорости по азимуту приводит к по
ЯВJlению опрокидывающего момента несущего винта, изменению угла атаки, 
срыву потока с корневой • 1асти паступающей .. 1опасти, огра ничению скорост11 
полета вертолета. 

Вопрос 4. Причины возпиюювения и последствия м а ховых движений лопа
стей на режиме косого обтекания. 

Ответ 1. Причиной возникновения маховых движений .lоп<�стей на режиме 
косого обтекания является н а рушение условия равновесия .1опасти относительt�о 
горизонтального шарнира, при изменении силы тяги лопасти по азимуту. В ре
зультате м аховых движений изменяется угол взмаха лопасти по азимуту, что 
приводит к зава.1у  оси конуса несущего винта и изменению н аправпения век
тора силы тяги. Кроме того, в результате м ахов�х дви женИII из�леняются углы 
атаки элементоn лопасти и появляются кориолисовы си.r1ы. 

Ответ 2. Причиной маховых движений лопастей н а  режиме косого обте
кания является изменение ш ага .1опасти по азимуту, вследствие чего изме-
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няется сила тяги лопасти и возникают маховые движения.  В результате махо
вых движениi1 образуется завал оси конуса несущего винта вперед и в сторону 
н аступающей лопасти и увет1чивается скорость полета вертолета. 

Ответ 3. Причиной возниюювения м а ховых движений .'!опастей на  режиие 
1юсого обтекания является ИЗ:'Itенение углов атаки элемента допасти по азимуту. 
В результате измепяется сила тяги лопасти, что и приводит к м аховым дви же
I IИЯl\1. Следствием маховых движений является завnл оси кснуса вращения и 
появления составляющих силы тяги несущего винта, направленных н азад 
и в С1'орону отступающей лошtсти. 

Вопрос 5. Компенсатор ВЗ;\Н1ха .'!опасти и его назначение. 
Ответ 1 .  Компенсатор взмаха лопасти представляет собой соединение тяги 

автомата перекоса с поводком лопасти , с помощью которого осуществляется 
изменение шага ер. Он предназначен для ограничения м аховых движений .'!опа 
сти. Эффективность компенсатора взмахn будет тем больше, чем больше рас
стояние от продольной оси .гюпасти до ш арнира поводка.  

Ответ 2. Компенсатор ВЗ)!аха  лопасти представляет соединение ры чага, с по
tчощью которого изменяется шаг лопасти, с тягой, идущей от автомата пер�
lюса .  При взмахе лопасти вверх шаг уменьшается, при взмахе вниз- увели
чивается. Эффективность компенсатора взмаха будет тel\t больше, чем меньше 
р асстояние от оси горизонтального ш арнира до ш арнира поводка.  

Ответ 3. Компенсатор взмаха лопасти заключается в особом расположешш 
ш арнира поводка. Относительно оси горизонталыюга шарнира на расстоянии а 

. а 
и на расстоянии Ь от продальнон оси лопасти. Чем больше отношение Ь '  тем 

больше эффективность компенсатора взмаха. Компенсатор предназначен д.1я 
ограничения м аховых движений лопастей, что достигается за счет уменьшения 
шага .'1опастн при ее взмахе вверх и уве:шчения шага при взмахе вниз. 

Вопрос 6. Причины и последствия изменения угла атаки элемента лопа 
сти по  азимуту на режи ме косого обтекания. 

Ответ 1 .  Углы атаки элемента лопасти изменяются по азимуту за счет 
изменения шага. У наступающей попасти угол атаки увеличивается, у отсту
пающей - уменьшается. При изменении угла атаки меняется сила тяги лопа
сти, что приводит к выравниванию силы тяги по азимуту. 

Ответ 2. На режиме косого обтекании у наступающей лопасти вертикаль
ная скорость взмаха направлена вверх, поэтому угол атаки каждого элемента 
уменьшается, у отступающей лопасти - уве.'lичивается.  Изменение углов атаки 
приводит к выр авнива нию силы тяги лопасти по азимуту. 

Ответ 3. Углы атаки элементов лопасти меняются по азимуту за счет ма
ховых движений. При маховых движениях изменяется индуктивная скорость 

Vt потока, вследствие чего появляется прирост угла атаки Аа = + V . , U S l П  у 
У наступающей лопасти углы атаки уменьшаются, у отступающеii - увеличи
ваются, и в азимуте 270° уго.1 атшш может стать бо.1ьше критического, возни
кает срыв потока. 

Вопрос 7. Кориолисова сила лопасти и ее изменение по азимуту. 
Ответ 1. Кориолисова сила лопасти - сила ,  возникающая вследствие с.'!с

жения двух скоростей : окружной скорости центра тяжести лопасти н радиаль
ной скорости, возникающей в результате изменения угла взмаха. 

У наступающей лопасти кориолисова сила напр авлена по вращению винта 
и максимальной величины достигает в азимуте 90° У отступающей лопаспt 
кориолисова сила направлена против вращения винта и наибольшей величины 
достигает в азимуте 270°. 

Ответ 2. Кориолисова сила - инерционн ая сила ,  возникающая на режиме 
косого обтекания в результате сложения окружной скорости центра тяжести 
.ГJопасти и поступательной скорости полета  вертолета. У наступающей лопасти 
она направлена вперед, максимальной величины достигает в азимуте 90°; у о1-
ступающей лопасти направлена назад, м аксимальной величины достигнет в ази
r.lуте 270°. 
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Отв�т 3. Кориолисова сила - инерционная си�1 а, возникающа я за счет 
:-.1аховых движений в результате с.rюжеиия угловой скорости движения центра 
тя жести :юпасти и вертнка.r:�ьной скорости взмаха.  У наступающей лопасти 
она направлена вверх и достигает нанбо.'IЬшеi'J ве.1ичины в азимуте 90° у отсту
пающей лопасти н аправлена вниз и будет наибо.1ьшеii в азимуте 2700. 

Г .1 а в а 
v 

РЕЖИМЫ В Е РТИ КАЛ ЬНОГО ПОЛ ЕТА 
В Е РТОЛ ЕТА 

Понятие о режимах nол ета. Реж и м  по.1ета верто.,1ета м ожет 
быть уста новившимен и неуста новившимся.  Уста новившимен ре
ж и м ом полета называ ется п ря молинейный полет с постоянной 
с коростью. Уста новивши еся режи м ы  мож но п одраздел ить следую
щим образом. 

1 .  Реж и м ы  вертикал ьного полета : 
висение; 
вертикальный н а бор в ысоты ; 
верти кальное снижение. 
Вертикальное снижение и м еет две разновидности : снижение 

с ра ботающим двигателем и снижение на режиме самовращения 
несущего винта.  

2. Реж и м  горизонтального полета . 
3. Режим н а бора высоты по наклонной траектори и .  
4. Режим снижения по на клонной тра ектории ( может вьшол

н �ться с работа ющим двигател ем и п р и  самовращени и  несущего 
вннта ) .  

.� 
Неуста новивши мся режи мом полета называется пол ет, при ко

тором вектор скорости меняется по вел ич ине или направ.аению. 
К \Неуста новившимся реж и м а ;\'1 полета относятся взлет, поса.J.ка, 
фигуры пилотажа ( в и р а ж и ,  развороты , спир а.1ь, змейка и др. )  
и переходы о т  одного реж и м а  пол ета к друrо:\1у .  

Согласно з а кону и нерции тело движется равномерно и пря
м олиней но ил и находитс я в состоянии покоя, если н а  него не деи
ствуют внешние сн.1ы.  У.ста новившийся режи м полета - это рав
НОI\t ерное, пр ямол и ней ное движение верто.1 ета.  Следовательноt для 
его осуществления необходимо, чтобы гео:ы етрическая сум м а  сил, 
действующих на вертолет в полете, бы.1 з  равна нулю. Кроме того, 
сум м а  моментов сил, действующих на вертолет относительно 
центра тяжести ,  та кже дол жна быть р авна нулю. Это и будет 
услов и я м и  пол ного равновесия вертолета . 

Н еуста новившийся полет будет иметь место в том случа е, если 
на верто.,1ет действует кака я-либо неуравновешенная сил а,  сооб
ща юща я ему ускорение, т.  е. 

J:.Fu.. т =/= О И �1ц. т + О. 
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§ 38. Режим висения.  
Общая характеристика 

Режимом висения вертолета называется такой режим полета ,  
прн  котором скорость равна нулю. В исение может выполняться 
относител ьно воздуха н относител ьно з.емл и.  Есл И воздух отно
сительно земли неподвижен, т .  е. скорость ветра равна нул ю (и = 
= 0) ,  то висение вертолета относительно воздуха будет одновре
менно висением относител ьно земли .  

Если скорость ветра больше нуля, то  прн  висении относительно 
земли ( когда нос верто.1 ета расположен против ветра ) ; он будет 
ньшолнять полет относительно воздуха со скоростью ветра .  В этом 
случае несущий винт будет работать на р ежиме косого обтекания .  
При висении вертолета относительно воздуха несущий винт ра
ботает на режиме осевого обтека ния .  

Есл н при висении Относител ьно воздуха имеется ветер и нос 
вертолета направлен прот 1 1в  ветра ,  то вертолет будет двигаться 
назад со скоростью nстр а .  

Ес. rш п р и  наличшr ветр а плоскость си мметрии вертолета рас
положена под уг.rюм 90° к напр авл ению ветра ,  то вертолет бу
дет перемещаться боком относительно земли (при висении отно
сительно воздуха )  или относител ьно воздуха (при висении отно
сительно земли ) . 

Висеине  в ыпол няется .в каждом по.1ете при взлете и посадке. 
Кроме того, оно выполняется при разгруз ке и погрузке, когда  
нел ьзя произ вести посадку (например,  над водой, куста рн иком,  
н еровной м естностью и в других подобных случаях) . Поэтому  
н нсение должно выполняться относител ьно земли.  В этом случае 
пилот удержива�т вертолет неподвижно относите.ттыю ка кой-л ибо 
точки на  земле на  высоте не более 10 Jlt . В исеине на  высоте более 
10 м и менее 200 .м явл яется опасным, та к как при отказе дви
гателя не обеспечивается безопасная посадка , выполняется в слу
чае  крайней необходимости. В исение на больших высотах выпол 
няется то:I ько относитедьно воздуха ,  так  как п илот не может удер
живать вертолет относительно земли из-за большой в ысоты.  
Скорость вертолета относительно воздуха должна быть не менее 
той, которую может устойчиво показывать прибор - указ атель 
скорости ( 40 к.1t/tt ) . 

§ 39. Схема сил,  действующих 
на вертол ет, и условия висения 

При дальнейшем изучении режима висения р ассм атривается 
внсение вертолета относительно воздуха при р аботе несущего 
в�инта на  режиме осевого обтекания. 

Дл я того чтобы не усложнять пон и м а нне вопроса ,  будем счи
тать, что скорость ветра  равна нулю. 
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Р нс. 53. Сплы, действующие на вертолет на режи:-.1е висения 

При виG_ении необходи !\ю собл юдение общих условий, характе· 
ризующих л юбой уста новившийся реж и м  по�1ета, т. е. 

�Fit. т = O  И �ц. т = О. 
На вертолет п ри висении действу ют сл едующие основные сиды 
(рис. 53, а) : 

с ил а  веса вертолета G ;  
сил а тяги несущего винта Т; 
сил а  тяги рулевого винта Т р. в;  
с ил а  вредного сопротивл ения Хвр· 
С ил а  вредного сопротивления возникает за счет обдува фю

зе.riЯжа и других частей вертол ета струей воздуха ,  идущей от не· 
сущего винт а .  Эта сил а очень небольшая и составл яет примерно 
l -2 %  от веса вертол ет а .  Вследствие обдува фюз еляжа несколько 
увел и ч и в аетс я сил а тяги несущего винта,  з н а ч ит действие сил ы  Хвр 
уменьша ется,  и ею в дал ьнейш ем можно пренебречь.  

Реа кти вн ый момент несущего винта при в исении уравнове
шивается моментом тяги рулевого винта Мр = Тр. вLр. в- Это н еоб
ходимо дл я удержива н и я  вертол ета от раз ворота вокруг верти каль· 
ной оси .  Но при этом на вертолет действует н еу р а в новешенн а я  
с ил а  т я г и  рул евого винта Тр. в .  о н  вертолет перемещается вбок. Для 
п редотвр а щения бокового перемещения необходимо сил у  тяги ру
л евого в инта уравновесить силой, противоположно н а п р а вленной. 
С этой цел ью вектор сил ы тяги несущего винта отклоняют в сторону, 
обратную н а п р а влению тяги рулевого винта . У в ертолетов с п р а 
вым вращением несущего винта (при виде сверху ) сил а тяги р ул е· 
вого винта ,. н а п р а влена влево ( р ис. 53, 6) . З а  счет завала оси ко· 
нуса в п р а во на угол 6 воз никает боков а я  сила тяги несущего 
в инта 

56 = Tsin о, 
котора я  н ура вновешивает силу тяги рулевого винта . Вертикаль
н а я  составл я юща я тяги несущего винта У= Т cos 6 будет ура вно
вешивать вес вертолет а .  
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Уrо.п 6 не превышает 3-5° А так ка к cos 5° � 1 ,  то с достаточ
ной точ ностью мож11о ска з а ть, что У � Т. Т а ки м  образом, условия 
висения вертол ета в ы р а ж а ются следу ющими р а венства м и :  

У = а или У - о = о, 

Tr. в = S6 и.1 и  Тр. а - 56 = 0. I, Мц. т = О . 
Так как по п родол ьной оси вертол ета на режи ме висения сил ы 

не действуют, то � Мц. т = О обеспечено. 
Ввнду р а венства У �  Т можно пер вое условие режима висен и я  

з а п исать в в иде Т= G. В дальнейшем будем пол ьзова тьсЯ эти м 
р а венстврм. Сл едовател ьно, дл я в исения в ертолета необходи м о :  

Т =  G ( постоянство в ысоты висен и я )  � 
Тр. в = Sб (отсутств ие бокового п е р е м ещен и я ) ; 
�Мц. т = О (отсутствие в р а щен и я  относительно центра т яжести ) .  
Режим висени я  я в.1 яется ха р а ктер н ы м  режимом полета и во 

м ногом оп редел яет летные свойства в ертол ет а .  

Пример. Вертолет вы п о.1няет висение.  0 = 2200 кГ, Ne = 575 л. с. , � = 0,78, 
n = 249 обf.мин., LP .  в = 8,65 л. Определит ь :  N, Mr, Тр в, б.  

Р е ш  е н и е. 1 .  Мощность, затра ч иваемую на вращение несу щего винта,  
опрел.еляют с учета�! коэффициента использо в а н и я  м ощности 

N = Ne� 575 Х О, 78 = 450 л. с. 
2. Из формvлы ( 1 1 ) определ яют реакти в н ы й  м о м ент несущего винта 

Nn 
• 

Мр = -:-- · 
Уг.1овую скор ость несущего в инта находят по фор муле 

2т:п o.n 3, 1 4 · 249 26 д/ . w = ---т- 3О == 
30 = ра ceiC, 

�1 _ Л'п75 _ 450 · 75 _ } ')95 Г 1• р -- w - 26 - - IC .М .  

3 .  Си.'Iу тяги рулевого винта о пр едел яют из р а венства 

Мр 1 295 
7 11• 0 = -L- = '"'81Г5 = 1 50 кГ 

р. о ' 
4. Наклон вектор а  сн.1 ы  тяги находят из р а венства 

. � Su Т р. в _ 1 50 0 068 S I П  CJ = f = --а- - 2200 ::::::: ' ; 
arcsin 0,068 = 4,.,. 

§ 40. Тяга и мощность, потребные 
дл я висен ня 

Т яга, потребн а я  д.1 я в и сения вертолета ,  оп_реде.п яется нз фор
мул ы Т = G. Есл и учесть обдувку фюзел я жа струей от винт а ,  то 
тяга увел ич и в а ется uo сра внению с в есом на 1 -2 % .  Но ка к по
лучить силу т яги несущего винта,  р а в ну ю  весу вертолета? Обра-

Т И !\I СЯ к формуле Т = СтF + ( (J>R)2 • Тяга несущего винта зависит 
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от коэффициента тяги Ст, плотно
сти воздуха р и угловой скорости 
или числа оборотов винта .  Зная  
обороты несущего винта  и плот
ность воздуха по стандартной 
атмосфере, можно подсчитать 
cн.Jly тягн. Коэффициент тяги Ст 
можно опред.елить по формул ам 

су,а7 Ст = --з.2" ' 

c.r9�-

Рис. 54. З ависи м ость коэффпцнен
та подъе м ной силы элемент а  ло
пасти от yr ла атаки ( верто -

c 1 .  
т::::::::::; 32 ,  ( 1 9 )  лет Ми- 1 )  

где С у' - коэффициент подъемной сил ы элемента лопасти с от
носительным радиусом r= 0,7; 

а1 - коэффициент заполнения на радиусе r = 0,7; 
а� - уго.1 атаки эл емента лопасти , расположенного на от-

носительном радиусе r = 0,7. 
На рис. 54 приведен график з ависимости коэффициента подъ

ем ной с илы профиля лоnасти от угла  атаки для раз ных чисел М. 
Из графика определя ют Су и Ст, а также силу тяги несущего 

винта при  полных оборотах на высоте Н = 0  при м а кси мальном 
шаге. С учетом крутки лоп асти ср7 = 9° угол и нд�кт ивного скоса � 
у данного э .. 1емента лопасти равен примерно 4 ( см .  рис .  1 5, 6) . 
Тогда угол атаки элемента лопасти 

Из этого же графика находят Су_ = 0,42. З н а я, что у несущего 
винта .IV\и- 1 коэффициент заполнени'я а постоянен по радиусу и 
равен 0,05, определ яют 

с - Су;:;, - 0,42 · 0,05 - 0 0066 т - . 3.2 - 3,2 - ' . 
Да.1ее находим силу тяги при  максимальном числе оборотов 

дви гателя ,  зная ,  что F = 1 62 .м2 и (1) = 26; 
Т = СтF + ( wR)2 = 0,0066 · 1 62 °·�25 (26 · 7 , 1 7 )2 = 2250 кГ 

Эта сил а равна  максим альному полетному весу , при котором 
воз !\южен вз.1ет Ми- 1 по-вертолетному. 

Из фор:\tул ы ( 1 9 )  также можно определить коэффициент С т, 
но с меньшей точностью 

о . c.r,�. 5 · 0,05 Ст = 32 = 32 = 0,007. 
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Висение может выпо.1 няться н а  р а з н ы х  высотах относите.1 ы ю  
уровн я  м о р я  и п р и  р а з  ... 1ичной тем пер атуре воздух а,  поэтом у  р ас
С;\Ютри м  з а виси м ость тпги несущего винта от плотности воздух а .  

Плотность воздуха изм еняется п р и  и� м ен ении тем пер атуры и 
дав.1 е н и я ,  а с.1 едов ате.1 ьно,  за висит от высоты, вре�1 ени суток 
и года . 

1 1 
Ес.l и в форм у.1 е  т =  CTF ( (•)R )2 2 r прои зведение CTF ( (•)R )2 2 = 

= const ,  то дл я Н = О  р = ро;  дл п Н > О  р = рн; To = const po; 
Tн = const Рн · 

Р а зде.1 И ;\I поч.1 е 1 шо пер вое р авенство н а  второе : 

То _ (n Т Рн 
Т н -- ?н , от куда н = Т0 �  

Отношение 1.!.!._ = � н а з ы ва ется относител ьной плотностью. ?о 
З начит,  

( 20 ) 

( 2 1 )  

Посл едняя форму.а а  говор ит о том ,  что с увел и чениеi\1 в ысоты и 
п р и  повышении тем пературы воздуха б удет уменьшаться т я г а ,  
р аз в и в а е ;\·t а я  в и нтом .  Д.1 я  того чтобы осуществлять висение п р и  
взл ете с горного а эродрО;\I а  и.1 и  п р и  повыш ении температур ы воз
духа ,  н ужно увел и ч и в а т ь  си.1у тяги до в ел и ч и н ы  с11.1 Ы  веса за 
счет уве ... 1 и ч е н и я  ш а га ви нта и его числ а оборотов .  Но р а в е н 
ства (20 )  и ( 2 1 )  говорят т а кже о том , ч т о  взлетный в е с  в ертол ета 
у :v1 е н ьш ается при вз.1ете с гор ного аэродром а  или при повышении 
температу р ы  в оздуха .  С.1едовательно, летом верто.1 ет и м еет 
l\Iеньш ий по.1 ет н ы й  вес, чем зимой.  

Мощность, потр ебную д.1я в исен и я  вертолета ,  необходим о  под
водить к в а .1 у  несущего винта , чтобы п р еодолеть тор :rv�озящее 
действие реа кти вного М О !\I ента . Известно ,  что Nлотр = Мрш. Но п р и  
постоян ном ч и с.1 е  оборотов 

Мр = Мкр = mкrF � (wR)2 R .  
Следовательно,  потребные крутящи й м о м ент и 1\ющность н есу
щего винта п р и  постоянно м  ч исле оборотов на постоя нной высоте 
з а висят от коэффициента крутящ&о м о м ента тир · В гл а в е  1 1 1  
был о  ука з а но,  ч то mкр = ПZкрi + ткРпр , т. е .  ск.r1адыв а ется из 
коэфф и циента и ндукти вного сопротивления и коэффици ента про
ф ипьного соп роти в.1ения.  Коэффициент индуктив ного сопротив.l е 
н и я  з а в исит о т  и ндуктивной скорости. 

Коэффи циент mнr и относите.1 ь н а я  и ндуктивн а я  скорость Vi 
соответственно опреде.1 я ются по формул а м :  
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где \/\ - относительная индуктивная скорость эл е мента с r = 0,7. 

V;1 = 0,52 V Ст ·  

Зная  ве.1 ичину С т дл я винта Ми- 1 ,  можно на йти относите.ТJ ь
ную индуктивную скорость 

·v. = o.s2 Vo,0066 = о,о43. � ;  

П одставич найденные величины в формулу (22) и найдем mкr· 
� 0 00 . 

mкr = 1 ,08С т Vi1 + 4<>р = 1 ,08 · 0,0066 · 0,043 + 4оо � 0,00043 .  

По фор му.1а ы ( 1 1 )  и ( 1 0) определ им  мощность, потребную для 
висения вертолета N\и- 1 при максимальном чис.1е оборотов -дви
гателя.  

И.'J И  

Х 0•1i5 
1 863 � 28 000 кГ!rt сек, 

28 000 Nnoтp = ---::rs- = 37 4 Л . С.  

Зная 1..:оэффициент испо.1 ьзова ния мощ1 1ости ( � = 0,78) , находят 
мощность, которую до.1жен ра звивать двигател ь при висе нии 

N = N11 = 374 ,__, 480 е � 0,78 ._, л .  с .  

Полученная мощность несколько меньше той ,  которую развн
вает дви гате.1ь  АИ-26В на взлетном режи ме у ·земли ( 575 л .  с. ) . 

�1ощность, потребну_ю на  преодоление индуктивного сопротив
.1 еЮ"\Я лопастей (на  создание индуктивной скорости ) ,  можно. под
считать по фор муле 

T V · JV- = -�' t 75·t. 
( 23) 

С .1едовате.1ьно , эта мощность зависит от веса верто.1ет;1 и от 
П.10ТНОСТИ ВОЗдуха .  

Мощность, потребную для преодо.1еш1я профилыюго сопротив
.1 ения, l\южно определить по формуле 

N = ТыR -, (24) пр 1 00"/_ ' 

где v - обратное качество элемента .rюп асти. 
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Обратны м  качеством элемента лопасти называется отношение 
коэффнниента профильнога сопрqтив.'Iения к коэффициенту подъ
емной си.1 ы Сх· нр '1 = -

с), 
Обратt �ое качество э.le:\IeJпa .1опасти изменяется в nреде.1ах  
0,02-0,04 . И з  фор м улы (24 )  nидно, что профи.1Ы 1ая  мощность 
зависит от оборотов несущего винта . Кроме того, ес.1и уве.'Iичи
вается шероховатость поверх ности .rюn асти,  увеличится коэффн
ц и е i п  п рофи.1ьного сопроти в.1ения и обратное качество э.1емента 
.1опа сти. Пос.1еднее обстояте.'lьство надо учитывать в зим нее 
время ,  когда .1опасти :\Югут покрыться инеем ,  что приводtп к зна 
чительнО:\I У уве.1 ичению профи.1ьной мощности.  

Коэфф-ициент п рофи.1 ьного сопротив.1ения са мый высокий 
у лопастей с по.1отняной обшивкой,  меньше - у лопастей с фа нер
ной обшивкой и еще меньше у металлических лопастей . Поэто:\tу  
несущие винты с мета.1�1ическими лопастя ми сейчас находят 
широкое распростра нение. В последнее время они уста нов.1ены на 
верто.1етах Ми- 1 и Ми-4 и на всех новых вертолета х. 

Примен я я  формулы ( 23)  и (24 ) , находят индуктивную и про
фильную 1\ющностн д.1я вертолета Ми- 1 ( G = 2200 кГ; Vi = 
= 7,5 м/сек, х = О,9; ы = 26; ,- = 0,03) 

V rv1 2200· 7,5 45 1 i = 7&-t_ = 75 · 0,9 = 2 л .  с. ;  
N = 2200 - 26 · 7, 1 7  - о.оз = 

1 36 пр НЮ· О,9 л .  с.  

N.roтr = Лft + Nnp = 245 + 1 36 = 381 Л. С.  
По.1уче1 1 1 1 Ы Й  резу.'lьтат почти совnадает с результато!\1 ,  по.'Iу

ченным по фор му.1 а м  ( 1 0) и ( 1 1 ) - 374 л. с. 
На режиме внсения �отребная тяга равна весу верто.пета. Ес.1 и  

для достижения этого ус.1овия требуется небольшая мощность, то 
несущий винт об.1 адает высоким относите.ТJьным коэффициентоl\1 
подезного действия .  В среднем величина этого коэффициента 
из меняется в п реде.,1ах  0,6-0,65, ес.1и .1опасти несущего винта 
работа ют при наивы годнейших уг.1ах  атаки ( 5-6°) . 

Вл ияние воздуш ной {!Одушки на висение. При висении верто
.1ета на ма.1ой высоте (Н <D)  возникает так называем ая  воздуш
ная подушка ( рис. 55,  а) . Сущность этого я вления заключается 
в с.1едующсм. Воздух от винта идет вниз и, встреч аясь с поверх
ностью зе мли,  уменьшает скорость до ну.1я .  При этом под ви нтом 
увеличивается дав.1ение за счет скоростного напора. Полное дав
.1ение в центре диска , спроектирова нного на землю, 

?V7 р = Рат + -2- '  

где Рат - атмосферное давление. 
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о) 
4 Т �----�----�----� 

Рис. 55. В псение на м алой высuте 
? H/R 

Вследствие увеличения давления под винтом уве.1 ич ивастси 
сила тяги. П ри Н =  0,2R сила тяги несущего винта увел ичивается 
по сра внению с тягой без влияния воздушной подушки н а  50 % ,  
nри  Н = R - на 25 % ,  nри Н = 2R - н а  1 0 % .  Н а  высоте Н = 4R вл ия· 
ние воздушной подушки почти nол ностью исчеза ет. 

З ависи мость прироста тяги под в.rшянием воздушной подушки 
показана  на  гр афике (рис. 55, 6 ) . Воздушная подушка испо.rJ ь
зуется при взлете с перегрузкой и� и с горного аэродрома ,  когда 
и меется недостаток мощности. 

Эффект воздушной nодушки оказывает положите.1ьное в.JИЯ
ние на  устойчивость вертолета , так как. при наклон ах той части 
несущего винта,  которая подходит ближе к зем.ТJе, уве,rшчивается 
сила тяги, что образует выра внивающий �юм ент. 

§ 4 1 .  Вертикальный набор высоты 

Режи мом вертика.1ьного на бора высоты называется по.1ет 
вертолета по вертикальной траектории с постоянной скоростью. 
На вертолет при  вертикальном на боре высоты действуют следую
щие сил ы (см. рис. 53) : сила веса вертолета G, сил а тяги несу
щего винта Т, сила тяги ру.1евого винта Т р.  в· 

Для уравновешивания силы тяги ру.:Уевого винта необходимо 
наклонить вектор си.1 ы  тяги несущего винта н а  угол 6 ,  в резуль
тате чего обр азуется . вертика.'Iьная состав.1яющая си.,1а  тяги У и 
горизонтал ьная соста вляющая Sб .  

Условия уста новившегася н абора высоты будут выражены сле
дующим и  ра венствами :  

У = G + Хвр , 
Тр. в = Sб , 

�Мц. т = О. 
Та к  как сил а Хвр мала и ею можно пренебречь, а сила У ;::::::; Т, 

то ра венство У= G + Хвр можно заменить равенством T = G. Тогда 
ус.1овия всртика.1ьноrо набора  высоты будут аналогичны усло
виям  внсения .  Ус.1овис Т= G обеспечивает постоянство скорости 
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верто.1ета н а  режиме вертика.ТJьного н а бора  высоты. Ра венство 
т р .  n = sб обеспечивает пря мо.ТJинейность полета . 

Мощность, потребная для вертикального набора высоты. Раз
.1 ичие условий висения  и вертика.ТJьного н або ра  высоты состоит, 
во-первых.  в том , что си.'l а  Xnp п р и · вертика.ТJьном наборе высоты 
бол ьше, че�1 при  в�исении ,  так ка к она зависит от двух скоростей : 
вертика.1 ьной скорости \t' у и индуктивной скорости Vi ; 

во-вторых,  ес.ТJи при  висени и  р а венство Т =  G обеспечивает 
относите.'lьный покой, то при  н а боре высоты то же равенство 
до.1 жно обеспечить постоянство скорости вертикального движен и я .  

С�1едовате.1ьно,- секундная р абота си.ТJ ы  тяги при  вертика.'lьном 
l ! аборе высоты и при висени и  р аз.1ична :  при наборе высоты эта 
ра бота ск.'lадьшается из работы, з атрачива емой на созда ние силы 
тяги,  равной весу ( T Vi = G Vi ) ,  и ра боты, затрачиваемой н а  созда 
ние вертика.1ьной скорости ( TVy ) . При  висении секундная  р а бота 
силы тяги затрачивается то.ТJько на создание индуктивной ско
рости потока и р а вна т vi. 

Поэтому,  если индуктивная мощность, потребная для висения ,  
определяется по фop i\ly.1e 

N. = тvi ' 75!. ' 
то И I Iдуктивна я  мощность, потребн а я  д.ТJя набора  высоты, выра 
жается фор �1у.1ой 

JV . = T (Vi + Vy) 
1 на б --7....,..5/.-. --

При l\t a.loЙ скорости н абора высоты (2-3 м/сек) индуктивн а я  
скорость �ало отлич ается о т  индуктивной скорости при  висении,  
т .  е .  V1• � V1• _ _  Но нз этого вытека ет, что и ндуктивна я мощность в н е  нао 
при наборе высоты больше мощности висения на ве.ТJичину дN 
( избыток потребной мощности· д.ТJя н а бора по сравнению с потреб
ной лющностью для висения ) . И мея в виду, что п рофи.ТJьная  
мощность при  н а боре  практически р а вн а  профи.ТJьной мощности 
при  висенни ,  можно фор му.ТJу мощности , потребной для верти
кального н а бора высоты,  выр азить через форму.1 у i\ющности 
висения 

Nнаб = iVвнс -� �N. 
Вертrш:а.1ьвый н абор высоты возможен только п р и  избытке р а с
по.'l а rаемой лющности . Для перехода от висения  к набору высоты 
пилот уве.аичивает ш а г  несущего винта с помощью ручки «ша г 
газ» ,  при этом чис.ТJо оборотов несущего винт-а останется п ракти
чески неизмен н ы м ,  а тяга увеличится . Верто.ТJет от висения п·ерей
дет к вертика.ТJьному на бору высоты .  Тяга п ри вертикальном 
I Ia бopc  может б ыть определена по фор м у.пе  и мпу.r1ьсной теории 
идеа .. l ЬНОГО винта T = 2pF VI vi. в этом случае VI = Vi+ Vy. По мере 
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уве.1ичения вертикальной скорости будет у:\tеньшаться индуктив
н ая скорость. Поэтому  тя га несущего винта снова уменьш ится до 
ве.rшчины,  которую винт и мел н а  висени и  до увеличения общего 
ш ага .  Следовательно, переходя от висения к набору высоты ,  п илот 
фактически увел ичивает подводи мую к винту мощность, но со
храняет почти неизмен ной СИи1У тяги несущего винта.  Поэто:'ltу 

т .. аб � т BIIC ' н о N.raб = IV вис + д.N. 
Вертикал ьная скорость .набора высоты. Вертпка.1 ьной ско

ростью н а бора высоты н азывается высота , на которую пере!\1е
щается центр тяжести вертолета за  1 сек. 

Для вертикального перемещения л юбого тс.1 а необходимо со
вершать р аботу, равную произведению веса тел а на высоту 
подъем а ,  т .  е. А =  GH. Работа ,  совершае�t ая за 1 сек, яв.1яется 
м ощностью. Значит, дл я выпол нения подъеы а  к несущему винту 
надо подводить допол нительную мощность, которая и расходуется 
н а  образован ие вертикальной скорости.  Этой мощностью и 
является избыток �1ощности дN = G Vy. Отсюда определяют 

(25)  

Вертика.гtыiая  скорость за висит от избытка мощноспt и веса 
верто.гtета .  Если  вертолет сильно перегружен,  то мощности дви 
гателя _достаточно только д.п я висения в зоне воздушной подуш ки, 

'в этом случае набирать высоту вертика.1ьно невозможно. 
И::>быток мощности,  используемый для вертика.1ьного набора 

высоты , р а вен разности между р аспола гаемой мощностью н ?-.tощ
ностью, потребной для висения  верто.1ета 

�N = Np - Nвнс · 
Обычно у вертолетов избыток мощности небол ьшой и у зем.;"JИ  

1ie п ревышает 1 0- 1 5% от  полной мощности двигате.1 я .  
Вертикальная скорость у зем.пи состав.1яет 2-3 Аt/сек. Распо

.гtа гаемая  мощность и мощность двигателя за висят от высоты 
nолета , с изменением высоты будет изменяться и вертика.1ы1 а я  
скорость набора.  Изменен ие вертика.гt ьной скорости n ри н аборе 
высоты оnредеJ1 яется высотной хара ктеристикой двигател я и по
каза на на  графике (рис .  56, а) . 

У nоршневого двигателя с нагнетате.1ем эффективная  i\ЮЩ
ность N е nри  уве.гtичении  высоты от о ДО расчетной будет увеиlИ
чи ваться . Потребная  мощность та кже увеличивается . Поэтому 
избыток мощности --до расчетной высоты может незначите.1ьно 
увеличиваться или оста ваться nостоянны�t .  Пос.1е достижения 
расчетной в ысоты двигателя избыток мощности быстро у:'ltень
шается.  Так как  вертикальная  скорость зависит от избытка :\ЮЩ
ности ,  то она также уменьшается . 
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Р ис .  56. Аэродина :\\ ические х а р а ктеристики режим а  набора высоты 

Испо.'J ьзуя график ИЗ:\tенен ия мощности двигателя н мощности ,  
потребной для висения ,  по высоте, можно рассчитать по фор
муле (25)  Vy для ра зных высот. Н а  основе этих расчетов можно 
построить гра фик зависи мости вертикальной скорости от высоты 
( р ис.  56, б) , из которого видно,  что на р асчетной высоте двиrате.Тiя 
верти ка.1ьная скорость достигает м а ксимальной величины,  затем 
\·меньшается . · 

Высота , на которой вертикальная скорость набора р авна нул ю, 
называется статическим потол ко м вертолета .  Статический потолок 
я вл яется на ибольшей высотой ,  на  которой может выпол няться 
висение вертолета .  На статическом потолке избыток мощности 
!1N = 0. 

Но так как по мере пр ибл ижения вертолета к статическому 
пото.1 ку дN н Vy' стре:\t ятся к ну.пю,  то достичь высоты, равной 
теоретическому статическому потолку, невозможно. Из этих сооб
ражений введено понятие «пра ктического потолка» .  П р а кти
чсскю.t пото.ТJ ком называется высота , на которой вертикал ьная  
скорость н абор а равна  0 ,5  м/сек. 

Статический пото.1ок определяется по номинальной мощности 
двигателя .  Каждой вертикальной скорости соответствует своя 
потребная мощность. Поэтому можно построить за виси мость по
требн.ой для н абора высоты мощности от высоты при  разных 
вертикальных скоростях ( рис .  56, в) . По этому  графику опреде
.1я ют вертнка.'l ьную скорость на бора на разных высотах при 
различной потребной мощности . По высотной характеристике 
можно судить о возмож ности набор а высоты с заданной верти 
кальной скоростью. 

§ 42 .  Вертикальное снижение вертолета 
с работающим двигателем 

Режимоы вертика.1 ьного снижения называется полет вертолета 
по вертика.1 ыюй траектории вниз .  На верто.1ет в этом случае дей 
ствуют с.1едующие си.1 ы ( р ис .  57) :  вес верто.Тiета G, сил а тяги 
несущего винта Т, тя га рулевого винта Т р. 8 •  
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Условия вертикального сниже
н ия выр ажаются равенства м и :  

T = G; 
Тр. а = Sr,; 

�М11. т = О. 
При этом надо иметь в виду, 

что прен ебрегают силой вредно
го сопротив�1ения из-за ее м алой 
вел ичины и считают, что за  счет 
небол ьшого угла  завал а оси ко
нуса вбок Т� У. 

Рис. 57. Силы, действующие на 
вертолет n р и  вертика.'lьно�l снн

жении 

При переходе от реж и м а  висения к реж и м у  вертикального 
снижения необходи мо у:ченьшить шаг  несущего винта,  при это м 
си.1 а  тяги несущего винта та кже уменьшается. Но как только 
верто.1ет перейдет к снижению, то за счет вертикаль,ной скорости 
сн ижения углы атаки э.1ементов лопастей увел ичатся,  что вызовет 
увеличение си�1 Ы  тяги до той величины,  которая была до умень
шения ш а га .  Та ки м образо�.  условие Т= G сохраняется как при 
висении, так и при вертика.1ьном снижении.  

Мощность, потребн а я  д.'I я вертикального снижения,  опреде
ляется та к же, как  и на других вертикальных режи мах  

т .  е. равна  сум м е  индуктивной и профильной мощностей.  Про
фи.lьная .мощность при постоянных оборотах от шага винта прак
тически не изменяется,  с.1едовательно, N.n11 = Nnp . И нд,·к-сrшж вне J 
тивная �ющность при сн ижении опреJI.е.ТJится как 

При снижении для выпо.1 нения условия Т= G требуется меньше 
1\ющности ,  чем при висен ии .  

§ 43.  Режим вихревого кол ьца 

П ри верти ка.1ьном сн ижении верто.1ета поток воздуха ,  отбра
сывае!\t ы й  В И НТО М ВНИЗ ,  уве.lИЧИВает скорость О Т  V i  до 2 Vi на  рас 
СТО Я Н И И  от несущего винта . ра вном примерно 2R. При да.1ьней
шем уда.1 ении от несущего винта поток уменьшает свою скорость 
до скорости V3 за счет «трения » о встречный воздух ( рис. 58, а) . 

Ес.1и  скорость потока V3 равна  вертикальной скорости сниже
ния вep ro�'lera Vсrшж. то скорость потока , отбрасыва емого в и н -
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Рис. 58. Образова ние вихревого кольца 

том V3 =О, т. е. винт как  бы «догоняет» отброшенный и м  воздух .  
Н ад винтом за  счет подсасывания  будет и меть место «поверх
ность разде.,1 а » ,  где винт как бы «убегает» от подсасываемого 
воздуха  с той же скоростью. Зна чит, образуются две поверхности 
раздела :  под винтом и над винтом .  В этих поверхностях поток, 
идущий от винта ,  поворачивает и образует зам кнутые вихри, кото
рые н а  образова ние тяги почти не  влияют, так  как н аходятся 
далеко от винта . 

По мере увеличения в·ертикальной скорости снижения поверх
ности разде.па ,  где V3 = Vсниж приближаются к несущему винту. 
В ихри становятся более интенсивны м и  и неустойчивыми.  Винт 
затра чивает энергию, полученную от двигателя ,  н а  вращение этих 
вихрей. Тяга несущего винта резко уменьшается, так как из 
зам кнутой вихревой системы ( рис.  58, 6) воздух не выбрасывается . 
Вертикальна я  скорость снижени я  еще боJJьше уве.1 ичивается .  
Вертолет н а чинает бросать из стороны в сторону, упр а в.аять И i\1 
ста новится трудно, появляется сильна я  тряска . Этот полет соот
ветствует режиму р азвитого вихревого ко.1ьца . Режиl\·I вихревого 
кольца возникает при вертика.пьно� снижении со скоростью 
более 2-3 м/сек с р а бота ющим двигателем .  

Наибо.1ее эффективны м  методом выхода из вихревого кол ьца 
я в.1яется перевод несущего винта на режим са мовращения  по 
на к.1онной траектории.  Но для этого необходим а  достаточная 
высота и отсутствие п репятствий,  поэтому режи :\t вихревого 
ко.'lьца является  опасн ы м  и �го надо избегать . 
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вопросы и ответы для проzра.м.мированноzо 
контр.оля 

Вопрос 1. К а к и м  пуп·!\t обеспечив·ается постоя нство высоты при висенюr. 
вертолета ? 

Ответ 1. Чтобы высота висенн я была посто я н но i't , необходи :-.ю, чтобы G = Т  .. 
П р 1И уве.1ичении заданной высоты висения или при повышении темпер атуры 

воздуха тяга, развиваем а я  ви нто!\1 ,  у:\tеньшается,  поэтому необходи мо увеличить· 
Ш {) Г  несущего ви нта или обороты, или то и другое одновремен но. 

Ответ 2. Д.1 я  обеспечени я  постоя нства высоты висения верто.1 ет а  необхо
ДИ !\10, чтобы T = G. С у ве.1ичеtше:-.1 высоты висения это условие будет н а ру-·  
ш а тьс я �  для его восста t!ОВ.1ения необходи мо увеличивать подводи мую к ви нту 
:-.ющнос ть. 

Ответ 3. Постоя пство высоты внсения требует, чтобы Т =  G, а это воз
можно при ра венстве мощности, потребной для висени я ,  и мощности, под' 
uод И i\ЮЙ 1� несущему ви нту от двигател я.  

Вотрос 2. Влияние изi\tенени я п а р а метров воздуха н а  мощность, потребную· 
д.1 я висени я вертолета.  

Ответ 1 .  Повышение тем пер атуры и д а влени я  воздуха при водит к росту его 
п.1опюсти, а с.'lедовательно, к росту потребного крутящего момента Мкр = 

= m1,F � ( wR)2 R и росту потребной м ощности. 

Ответ 2. При увеличении в ысоты nисения у :v�еньшается плотность воз
дух а  р .  С.1едооательно, потреб н а я  дл я висения :\ющность у ве.'lичивается,  
так как 

Ответ 3. Повы шение те:-.шературы воздух а  и у меньшение его давления при
водит к ум еньшению n.'luпюстн, кото р а я  у меньшаетс я также с у величением. вы
соты висения . .  1\.\ощность, Потребна я д.1 я висени я ,  р а вн а  N i + Nп p ;  профи.1 ьна я 
1\Ющнос"Ть Nпр от · высоты п р а 1пически не за висит; индукти в н а я  мощность р а в н а  
N ;  = 1 Vi.  ? При у м ен ьшении щютности воздуха у ме�-Jьш а етс я си.'lа тяпr 
Т =  2FpVj,  11 д.'l я сох р а не н и я  ус.1овия T = G  необходимо у величивать V;,  тогда: 

будет у ве.1ич11ваться и потребн а я  мощность. 

Вотрос 3. Почему верто.1ет и меет р азличные режи м ы  вертикалыюга полета, .  
ес.111 н а  всех режим а х  Т= G? _ 

Ответ 1 .  Р а венство Т= G приближенное. В нем не учиты вается действ11е
си.1ы вредного сопротивления Х вр. С учетом этой силы при висении, н а боре вы
соты и снижении Т �  G + Xn p. Но сил а вредного соп роти вле н и я  н а• разных ре
жи:-.t а х  будет разли ч на я :  н аибольш а я  при вертикальном н а боре высоты, наи
меньш а я - при с н и жении. Поэто :-.tу тяга IТри н а боре высоты ф а ктичесю1 бо.1ьше· 
neca ,  а при снижении - меньше; при висении Т = G + Х в р .  

Ответ 2. Все режиi\IЫ вертнка.'lыюго полета х а р а ктеризуются отсутст ВИС'J\f 
усtюр е н 1 1 я  по вертикали, т. е.  постоя нством скорости. Сог.'l асно зшюну и нерции· 
ускорен ие будет ра вно нулю, ес.'lи на тело не действует сил а .  Р а ве нство Т= (S 
р а внос11.льно р а венст ву Т - G = 0, з начит, оно с п р а ведл и во для всех режимов. 

Но на р азных режи мах винт совер шает р азличную р а боту ; при наборе вы
соты ра бота несущего винта N ; = T ( V; -1- Vy) ; п р и  висении N; = T V; ;  п р и  сни
жении N ; = T ( V; - Vс н )  для набор а высоты требуется мощность, бо.1ьша я че:\t 
п р11 вис ении н сн�6кении. 

Вопрос 4. В к а кое врем я год<� вертолет подни м аетс я н а большую высоту 
н подниrмает бо.1ьший груз? 

Ответ 1. З и моi'1 плотность воздуха бо.1ьше, че:-.1 .'lетом. При у величенюr 
П.'lопюс·тн воздуха уменьшается потребна·я для в11сения индукти в н а я  моuпюсть, 
а мощн ость двигателя увеличивается .  Следовательно, зимой у величи вается из
б ыток мощности !!..N = Np - Nп о т р ,  что при водит к у величению статичесiюго по
то.lка и rрузоnо,J.ъемност\1 вертолета. 
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Ответ 2. З и :-.ю ft п .1опюсть воздух а  больше, че:">t .1етом. Уве.1ичение плотно

спt воздуха приводит к увеличению потребной мощности Nп отр = mкрf ; (wR) З. 
Это означает, что избыток мощности /jN = Np - Nпотр уменьшается, а это 
приводит к уменьшению статического потолка н грузоподъемности вертолета. 

Ответ 3. Зимой плотность воздуха больше , чем .1етом. При у ве.1нченин rю
.1еп юго веса 1 1ужно увеличивать силу тяги несущего в и н т а ,  но это связа но 
с у величением реа к т и в ного момента , который будет тем больше, чем бо.'l ьше 
п.1опюсть возду х а .  В ывод: зимой вертолет до.1 жен развива ть бо.1 ьшую мощ
ность, чем .'lстом,  т. е. уменьшается грузоnодъе:шюсть вертолета и статическ и й  
nотолок. · 

Г л а в а  
Vl 
ГО Р ИЗО НТАЛ ЬН Ы А  ПОЛ ЕТ В Е РТОЛ ЕТА 

§ 44. Общая характеристика 
rоризонтального полета 

Горизонтальн ы м  полетом верто.пета называется прямолиней
ный по.'lет с постоянной скоростью в горизонтальноi'1 плоскости. 
Это основной режи м  для вертолета .  Так как земля является ша
ром,  то  по.1ет на  постоянной высоте п роисходит по крнво.1инейной 
тра ектории .  Но р адиус кривизны зем ноii поверхности н асто.1 ько 
ве.1ик, что кривизной земной поверхности при полете можно прс
неб речь. 

И то.rrько при  полетах на сверхзвуковых са мо.1етах со ско
lJОСтью, в 2-3 раза п ревышающей скорость звука , нужно учиты
вать кривизну земли.  Покажем это на п римере. Са молет совер
шает горизонта.ТJыrый  полет со скоростью 1 000 м/сек и.1 11 
3600 к.к/ч. Вес са молета 10 000 кГ Определи м  центробежную 
си.ТJу ,  rюторая  возн икает за  счет кривизны земной поверхности 

mV1 Fu = -я , 

где т - :\tacca само.аета , кГ; 
V - скорость, мfсек; 
R - р адиус зем ного шара .  равный б 370 000 At. 

Тогда 

10 000 х 10002 Fu = 6 370 000 = 1 570 н ,  и.1 и  Fu = 1 6 1  �г 
Как видно из  примера ,  уч итывать кривизну земли при  по.1 етс 

со скоростью 1 000 м/сек имееlf смыс.'l , так  как подъем ная си.1а  
са �ю.1 ета ста новится меньше его веса на  1 6 1  кГ  Но п ри том  же 
по.1етно м  весе и скорости 1 80 км/ч центробежная снда 0,4 кГ 

Поэтому в да.1ьнейшем будем считать зем ную поверхности 
П.10СКОЙ. 
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В горизонтальном полете 
на вертолет действуют силы :  

веса вертолета G,  тяги не 
сущего винта Т, вредного со
противления Хвр, тяги рул ево
го винта Т р. в ( рис. 59) . 

Условия горизонтального 
полета выражаются следую
щими равенствам и :  

У =  G или О - У = О; 
или Р - Хвр = О; 
или тr. в - sб = о; 

�Мц. т= О. 
Р ис. 59. Силы, действующие н а вер 

толет пр и гор изонта�ьн ом полете 

Первое условие обеспечивает постоян ство высоты полета� 
второе - постоянство скорости , третье - линей ность полета в го� 
ризонтальной плоскости.  

СИJ1Ы  У, Р, sб явля ются соста вля ющими силы тяги несущего 
винта . Следовател ьно, тяга несущего винта п р�и горизонтальном 
пол ете верто.;lета выполняет функции движущей, боковой и подъ· 
еМНОЙ CIЫ I ЬI .  

§ 45. Тяга и мощность, потребные 
для горизонтального пол ета 

При горизонтальном по.1ете вектор си�1 ы  тяги отклонен от вер
тикали вперед и вбок в н а п р а влении отступа ющей лопасти. 

За счет бокового н а клона вектора сил ы тяги образуется боко
вая сила sб = Тр. B l  а ВС.1 едствие нак�10На вектора силы тяги 
вперед образуется движущая сил а Р = Т  s in у, которая тя нет 
вертолет вперед, преодолевая вредное сопротивление.  На пом ни;�.z ,  
что вредным сопротивлением вертолета называется сопротивление 
всех иенесущих частей ( кроме несущего винта ) . 

Проекция сил ы тяги на  вертикаль дает подъемную си.1у 
У =  Т cos у. С.1едовательно, ДJ1Я  образования подъе:v1 ной и движу
щей сил необходимо иметь силу тяги Тг. которую можно опреде
.'lить из схемы сил (см .  рис. 59) . 

Т = , ; У2 + р':!. = Vr Q2 _l___ Х2 г V 1 вр • (26) 

Потребная  тяга для горизонтального полета вертолета зави
сит  от  его веса и вредного сопротивдения,  которое можно опреде
лить по формуле 

Х = С p ?V2 
вр хвр 2 
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Коэффициент лобового сопро-
·тивл ен и я  Схвр определяется ( по-
сле продувки модели вертолета в 
аэродина мической трубе) по фор
муле 

2Хвр 
F? t1�  

Дл я вертолета .Ми - 1  Сх, Р = 
Р ис. 60. Способы наклона вектора = 0,009-0,0 1 . 

силы т я ги Коэффициент вредного сопро-
тивлени я  з а висит в основном от 
формы и положения  фюзел яжа,  

:а также от состояния его поверхности .  В редное сопротивление 
.изменяется п ропорционально квадрату скорости полета, т. е. 
Xnv = f ( V2) .  

При увел ичении скорости гор изонтал ьно го полета потреб н а я  
тяга увел ичивается .  

При  горизонтальном полете изменяется не то.r1 ько вел ичина  
потребной тяги ,  но и ее  направление, т .  е .  угол '\' отклонения век
тор а силы тяги от вертикали .  Увел ичинать угол '\'-

необходимо для 
-того, чтобы увеличить движущую силу Р, оста вляя  без изменения  
подъем ную силу У 

Наклон вектора сил ы тяrи и увеличенне угла  у осу ществл я-
ются трем я способ а ы и :  

1 )  отк:юнением оси конуса вращения несущего вн 1 1та вперед;  
2 )  наклоном вертолета вперед ;  
3 )  ус'Гановкой · вал а несущего винта  под некоторы::-.1 углом � 

;QТНосите.'Jьно перпендикуля ра к строительной оси фюзс.1 яжа (ли
I I И И ,  проходящей вдОJlЬ  фюзеляжа ) ,  р ис.  60. 

Зава.1 оси конуса вперед на угол 11 осуществ.1яется путем 
отклонения вперед р учки управления верто.1етом.  Ось конуса не
сущего в и нта заваливается в ту же сторону, в которую откло
няется ручка .  

Н аклон всего вертол ета на уго.1 8г (угол тангажа ) дости.га
ется путем отклонения ручки управления  вперед. Угол уста новки 
в ала  несущего винта относител ьно строительной осп вертолета 
остается всегда неизменным .  

Таким  обр азом , уго.1 отклонения  вперед вектора силы тяги 
·будет раrзен сум ме углоrз Т),  8г .  �- Чем бо.1ьше yгo.rr у, тс�1 больше 
движущая си.1 а  Р, теы бо.1 ьше скорость верто.1ета .  

Мощностью, потребной для горизонтального полета вертолета, 
называется секундная работа , которую надо подводить к валу 
несущего винта .  Потреб ная  мощность ск  .. 1 адьшается из  трех 
частей. 

1 .  /Vlощности движения ,  т. е. сеi<. \' Ндной работы,  затрачиваемой 
на передвижение вертолета ,  N дn = Р V 
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2. Мощности индуктивной,  т. е. секунд ной р а боты, з атрачи
в а ем ой н а  п олучение подъе м ной сил ы ,  р авной весу верто.rrета ,  

(27 )  
3. Мощности, потребной для п реодоления п рофильнаго соп ро

ти в.lения .1о п а стей несущего винта , 

Nnp = Mnp(J)· 
Испол ьзуя фор мулу (26, а ) , определ яют м ощность , п отреб ную д•l Я 
движенця вертолета Ми- 1 ( G = 2200 кГ, Н = О) .  

V = О ; Nдв = О; 
V = 20 м ' сек; Nдо = 37

7
·;О = 1 1  л .  с. ; 

V = 30 М1'сек; 

V = 40 . м. сек; 

v = 50 м,'сек; 

N, 
= 83 · 30 = 37 ДВ 75 

N = 1 47 · 40 = 79 - д о 
75 

N = 230 · 50 = 1 53 дв 
75 

л .  с. ; 

л . с. ; 

л .  с. 

По.rrучен ны е  д а нные д а ют воз можность построить график з а 
висим ости �ющ:ности, потребной для движения вертолета , о т  ско
рости ПОvlета ( р ис. б l , а ) . Так как Nдв = ХВJр V, а вредное· 
сопр отивле ние Хвр = f ( V2 ) ,  то потребная для движ::.ения мощность. 
Nдв = f  ( V3 ) и с увеличением скорости возр астает более резко. 
С р едня я  и ндуктивн а я  скорость у несущего винта вертолета Ми- 1 
с увел ичением скорости гор изонтального полета у м еньш а ется
( р ис. 6 1 , 6 ) .  

И спол ьзуя этот гр афик и формул у  (27 ) , подсч итаем и ндуктив
ную мощность, т. е .  м ощность, р а сходуе мую н а  созд а н и е  подъеы 
н о й  силы вертолета , 

V = U ;  � = 220��7 ·5 = 245 л .  с; 

V = 1 О Atjceк; N1 = 2200 · 4,5 = 1 47 
75 

л .  с. ; 

V = 20 .мjсек; Ni = 22��2·6 = 85 л .  с. 

По по.т:rученны м  р езультата м м ож но построить з а виси мость 
индукти в ной 1\Iощности от скорости ( рис.  6 1 ,  в) . 

Умен ьшение индуктивной м ощности с увеличением скорости 
nо.1 ета объясняется тем , что винт в з а и м одействует с большей м а с-
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СОЙ ВОЗдуха ,  ПОЭIТОМУ ,J.Л Я 
создания по;:J.ъемшой си 
лы,  равной весу вертоле
та, требуется меньший 
скос потока.  М,ощность, 
р асходуем ая на преодо� 
.�1ение профи.1ьноiГо сопро
тивления, с увешичением 
скорости по.1ета увел ичи
вается ( рис. 6 1 , г � )  Увели
чение п рофильноlй мощно
сти объясняется увел и че
нием сил трения воздуха 
в погранично�I с.пюе лоп а -

б 10 �о 6, о 
V, fi'I/Ctlr 

о 20 40 0 стей по мере ув �еличения 
v, ,.,;сек скорости обтекаtния. Н а  

Р и с .  6 1 .  З а вис и :-.юсть составляющих мощ-
носпt о т  скорости nолета 

режиме косого 01бтекания 
у н аступающих. лоп а-
стей скорость о1бтека ния  
увеличивается (( W = и  + 

+ V s in  ·ф) , а у отступающих - ум еньшается ( W = и - V s;in ф) , но 
так ка к Xnp = f  ( W2) ,  то у наступающей лопасти соп ротивпtение уве
личивается быстрее, чем уменьш ается соп ротивление отступающет':'1 
лопасти . После р асчета составных ч астей потребной мощности 
подсчитаем мощность, потребную для горизонтальногm полета 
вертолета Ми- 1 ,  

Лfг = Nдв + � + Nnp;  (28) 

V = O; Лfг = Nв = 38 1  л .  с. ; 
V = 1 0  .м сек; Nг = 4 + 1 47 + 1 40 = 29 1 л .  с . ;; 
V = 30 .м rек; ЛТг = 37 -t- 62 + 1 60 = 259 л . с . ;; 
V = 50 .м сек; Nг = 1 53 + 42 � 1 80 = 375 А .  с .  

Испол ьзуя полученные данные, построим график завшсимости 
�1ощности ,  потребной для горизонтального полета .  от скорости 
для вертолета Ми- 1 (Н=О;  G =  
2200 кГ) ( рис .  62 ) . И з  графика вид
но, что с увели чением скорости от 
нуля до 80 км/ч мощность, потреб
ная для горизонтального полета . 
уменьша ется. Скорость, при кото-
рой мощность, потребная  для гори- JOur---·-"t----+---+------J�---1н 
зонтальнаго пол ета , будет мини 
м альной, н азывается экономической 
скоростью вертолета . 

Рис. 62. З а виси мость nотребной мощности 
от скорости полета 
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§ 46. Характерные скорости 
горизонтального полет .а вертолета 

Характерные скорости горизонтального по.'lета в значите.'lьной 
степени определя ют летны� свойства верто.1ета . Расчет этих ско
ростей ,  а затем их прюверr.а в полете, я в.'lяется одной нз важ:ных 
задач  аэродннамическ·ого расчета вертолета . Расчет х а р а ктер ных 
скоростей ч а ще всего производят  по методу мощностей,  кото JрЫЙ 
был впервые пред.r�оже�н Н .  Е .  Жуковским.  

Дл я  построения крмвых потребной и распол а гае_:�.юй :\ющностей 
используем график на рис . 62. Распо.ТJ а гае.:-.1ую мощность при но
Уiинально м и взлетном чис.пе оборотов двигателя найде\\1 по 
формулам : 

NP = Ne�; 
NP = 430 · 0,78 = 336 л .  с . ;  

НО•М 

N = 575 · 0  78 = 448 л .  с. Рвз1л ' ·  
По эти ;\1 данным тострСiИМ графи к, который позво.1яет опр<еде

.1ить следующие хараитерные скорости горизонта.ТJ ьного по:яета 
вертолета (рис. бЗ, а) . 

1 .  Максимальную скорссть, которая соответствует точке пере
сечения к ривых потребной и располагаемой мощностей . При 
испо.Тiьзова нии номинальной мощности двигателя м а ксима.1ь  на я 
скорость горизонтальн•ого полета у земли будет око.1о  1 65 к)м/ч,  
при использовании вз.ТJеРюИ мощности - 208 км/ч. 

2. Наивыгоднейшую скорость, при которой достигаеuся Нlаи
бол ьшая  дальность по•лета . Она соответствует точке каса ния ка
сательной, проведенноiй из  начала  координат, к кривой потреб ной 
мощности (для Ми - 1  VJнв = 90 - 95 кмfч ) . 

3. Эко номическую скор�сть, т. е. скорость, соответствующую 
миним а.11ь ной потребной мощности (д.'l я  Ми- 1 Vэн = 80 к.мfц ) . 

350 �::+=::Ц;::::::::;j;:::::::;:#-1 
JOO 
250 t--т-t-�......Ч:+---+t-----1 

Рис.  63. Графики nотребной и расnолагаемой мощностей n ри изменении веса 
вертол�та и высоты полета : 

1 - Np п р н  ff = 0 ;  n = :!200 об/,..,Шt ;  2- Np nри Н = О; n = 2050 oб/J.tuн; 3 - Nr nрн П=О; 
G = 22010 кГ; 1 - Nr nри Н = О ;  G = 2300 кГ 
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4. Миюв1а.1ьную скорость. При использовании номина.1ьноi"1 
мощности при  полетном вес� 2200 кГ вертолет не сможет выпо.l 
нять висение у земли .  Он может выпол нять только горизонталь
ный по.тtет со скоростью около 20 кмfч. Н о  при малой скорости 
возникает сильн а я  тряска , поэтому конструктором уста новлено 
ограничение скоростей :  минимально допусти м а я - 40 км/ч , м ак
сим а.lьно допусти м а я  - 1 70 км/ч .  

5. Диапазон скоростей горизонтального полета ,  т .  е .  те ско
рости , на которых возыожен горизонтальный  по.1ет. При полете 
с номина .1ьной мощностью диапазон скоростей 

�V1ю�t = V max - Vmin = 1 65 - 20 = 1 45 I(,..UjЧ .  

П ри испо.1ьзовании  мощности больше номинал ьной полный 
диапазон  равен V n = 1 70 - О= 1 70 км/ч. 

6. З апас  мощности, т .  е. р азность между располагаемой мощ
ностью и потребной для горизонтального полета на да нной ско
рости. Каждой скорости соответствует свой запас  мощности 
�N = Npacn - Nг. Н аибольший  з а п ас мощности будет при полете 
с эконо.мической скоростью. 

§ 47. Влияние веса вертолета и высоты 
полета на летные характеристики 

При увел ичении веса вертолета увели�ивается потребная  для ov . 
горизонта.1ьного полета мощность, так  ка к N1 = 7f/- Н а  

рис.  63, б да н ы  гра фики потребных мощностей вертолета Л'\и- 1 
при  пo.leTHOJ\I весе 2200 кГ и 2300 кF При сра внении этих графи
ков можно сказать, что с увелич�нием полетного веса : 

уменьш а ется м а ксимальн а я  скорость горизонтального полета ;  
увеличивается м и ни мальная скорость пр и испо.1ьзовании  но

м инальной :v1ощности ;  
увеличиваются, хотя и нез н а чительно,  экономическая  и н а и-

выгоднейшие скорости;  
уменьш ается диапазон скоростей гор изонтального полета ; 
уменьша ется з а п а с  мощности ;  
висение вертолета вне  зоны влияния воздушной подушки даже 

при использовании вз.1етной мощности невоз можно. 
Подобные изменения летных свойств вертолетов н адо всегда 

учитывать, особенно в тех случаях,  когда  имеется большой запас 
топлива . Если р ассч итывать летн ые свойства по взлетному весу, 
то получатся за ниженные да нные.  Поэтому uри значительном за 
п а се топ.1 ива летные характеристики определяются по среднему 
полетному весу с учетом ныгора ния топлива 

94 

о G Отопд ер = вз - -2- ' 



г де Gcp - средний полетны й вес; 
Gв3 - взлетный вес;  

Gтоп:т. - вес топли в а  ( б а ки ,  з а пр а вл е н н ые пол ностью) . 
Влияние высоты полета. Летные х а р а ктеристики в е ;ртол ета з а 

висят от высоты пО\л:ета ,  а т а кже о т  те м пер атуры и вл а жности 
воздуха . С увел ичен ием высоты у м е н ь ш а ется плотность воздуха , 
п оэто м у уменьшается в р едное сопротивление и м ощн ость . потреб
н а я  дл я дв-ижения,  

где 
!J. = !..!!._ 

Ро 
Т а к  к а к  мощность, потр е б н а я  дл я  движе н и я ,  и м е е т  Gо,:Jьшую 

вел и ч ину н а  скорости больше экономической, то н а.  эта>й скорости 
И будет сказываться и з м е н е н и е  высоты полета 

N1 = YVi = G V1• 
При и зучении режи м а  висе н и я  было уст а нов.1ено"  что тяга ,  

р а з вивае м а я  несущим в и пто м ,  з а висит от высоты п о.1 ет а ,  т .  с .  
с увел и ч е н и е м  высоты уменьш а ется , з н а ч ит, будет у м е ы ьш а ться и 
подъе м н а я  сил а .  Но т а к  к а к  по ус.rювиям rоризонта.1 ы-nого полета 
У =  G , то н еобходи мо увел и ч и в ать и ндуктивную скорос1Гь �'i · С л е
довател ьно,  и ндуктив н а я  м ощность N i = G Vi будет возра стать 

1 1 . 
п ропорциона.1ьно -т ,  т. е. �н = Мо Т . Профи.1 ь н а я  мощность 

с увел и ч ением вы соты и з м е ня ется н ез н а ч ите.'l ЫI О .  
Таки м обр а з о м ,  с увел и ч е н и е м  в ы соты мощность, потреб н а я  

для движения,  у м еньша ется , а для созда н и я  подъемной си.1 ы 
увел и ч и в а ется . Эти выводы илл юстри руются г р а фикоl\1 потребной 
м о щности дл я ра зных в ы сот ( рис .  63, в) . Этот г р а ф ик юока з ы в ает 
та кже, к а к  м еняется с высотой р а спо.1 аrаем ая мощнос'ifь .  

У высотного двигателя эффектив н а я  мощ ность д о  р а счетной 
высоты увел и ч и в а ется , а затем у м е н ь ш а ется . В р езу.rr ьт а те та кого 
из м е нения р а спо.1 а г а емой м ощности и р а ссмотре н ного в ы ш е  изме
н ения мощности дви>I}ения и и ндуктивной мощности l\1Ожно ска 
з ать, что с увел ичением высо-гы до расчетной : 

1 . П р и  скорости м е н ь ш е  н а и в ы годнейшей м ощность, потр ебн а я  
дл я гор изонтал ьного полета , увел и ч и в а ется з а  с ч е т  увеличения 
и ндукти в ной соста вляющей этой мощности. 

2�  При скорости бо.п ьш е  н а и в ыгоднейшей мощн ость, потребн а я  
д.1 я горизонтал ьного полет а ,  у м е н ь ш а ется за  счет у �1еньшен ия 
мощности движения.  

3.  В ел ич и н а  н а ивыгоднейшей скорости с из м е н ен и е l\1  высоты по
л ета п р а ктически н е  изменяется . 

4 .  Макси м а л ь н а я  и м и н и м а.1 ь н а я  скорости гори з<Dнта.1 ьного 
по.1 ета vв е.rшч и ва ются . 

5. Из б ыток 1\Iощности до р асчетной в ысоты дви г а т r.е.1 я  УВС.1 И 
ч и в ается ,  а затем умень_ш а ется . 

95 



С.1едовате.1ыю, ес.1и необходимо выполнять по.1ет на бо.1ьшоii 

скорости . то .1ететь нужно на  бо.1ьшой высоте. 
Повышение температурь! воздуха равноценно увеличению вы

соты, так  как при увеличении темпер атуры уменьшается его 

плотность. Увеличение в.1ажности воздуха приводит к уменьше

нию мощности двигате.1 я  и м аксим альной скорости горизонталь-

ного ПО.1еТа .  
Все сделан н ые выводы справед.пивы, если  н е  учитывать при

чин , ограничивающих м аксимальную скорость горизонтального 

по.1ета .  

§ 48. Причины ограничения 
максимальной скорости горизонтального 
полета и путк увеличения ее 

Выше бы.1о установ.1ено, что для уве.1ичения скорости полета 
необходи!lю увел ичить угол у отклонения вектора сил ы тяги (см.  
рис.  60) н величину силы тяги несущего винта . Силу тяги можно 
увел нчать !I.ву мя путя м и :  увел ичением у гловой скорости w ;  уве
.1ичением шага  несущего винта, так ка к это связано с увеличе
нием коэффициента тяги ст (см .  рис. 1 6 ) . 

Уве.1ичение силы тяги несущего винта за счет увеличения 
ч исла оборотов свЯзано с увеличением профи.1ыюго соп ротивле
ния .тюпастей , а следовательно, с увел ичением расхода топ.1ива н а  
единицу ра звиваемой винтом тяги . Этот путь неце.1есообр азен. 
Кроме того, увеличение тяги за  счет увеличения оборотов винта 
возможно то.1ько до опреде.1енного преде.1 а .  

Известно. что при  уве.1 ичении  у г лавой скорости уве.1ичивается 
и окруж ная скорость и =  шR. На режиме косого обтекания резу ль· 
тирующая скорость элемента лоп асти W = и + V s in  '\j;,  т .  е. в аз  и ·  
муте 90° W = и +  V.  При увеличении числа оборотов растет окруж· 
ная  скорость и скорость полета ,  следовательно, р астет резулыи· 
р ующая скорость W Увел ичение результирующей скорости 
обтекания э.1ементов лопасти допустимо до тех пор, пока она не 
станет равной критической , т .  е .  до появ.1ения на лоп асти местной 
скорости обтекания ,  равной скорости звука ( возникают скачки 
уп.1отнения и появляется во.1новой кризис лопасти ) . 

Таки м образом ,  первый путь увеличения тяги несущего винта 
за счет увеличения числ а оборотов ограничен появлением волна· 
вого кризиса на конце лоп�сти ,  когда �опасть находится 
в азимуте 90° 

Расс�·ютрим второй путь. Увеличение тяги несущего винта за 
счет уве.1ичения шага и коэффициента ст связано с уве.1ичением 
углов ата ки элементов .аопасти . Известно, что на режиме косого 
обтекания уг.1ы атаки э.:-rементов лопастей меняются по азимуту: 
в азимуте 90° углы атаки на именьшие, в азимуте 270° - наиболь· 
шие. Чем бо�1ьше скорость полета,  тем бо .. 1ьше угл ы  атаки у кон
цевых э.1ем ентов лоп а сти в азимуте 270°. Уве.'IJичение ш ага 
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Рис. 64. Срыв потока с лопастей при увеличении скорости полета 

п риводит к да.1ьнейшему увел ичению углов атаки .  Есл и  у конце
вых элементов углы атаки приближаются к критическому,  н а  
конце .попасти образуется с р ы в  потока,  аналогичный срыву потока 
с крыла са молета (рис.  64) . 

Кроме того, с увеличением скорости полета расширяется зон а 
обр атного обтекания ,  диа метр которой согласно фор муле d = �-tR 
увеличивается с увеличением скорости полета при  постоянном 
чис.пе оборотов. Расширение зон срыва и обратного обтекания 
приводит к уменьшению силы тяги несущего винта и вызывает 
сильную тряску. Попет в условиях срыва потока продолжать 
невозможно, поэтому скорость полета может увеличиваться до 
тех пор , пока углы ата ки концевых элементов .1опастей не станут 
близки ми к критическому .. Та кое огра ничение скорости полета 
называется ограничением по срыву потока в азимуте 270° Так,  
у вертолета Ми- 1 м аксима льная скорость огра ничена до 1 70 км/ч� 
а у верто.пета Ми-4 - до 1 75 кмjч. 

Если бы этих огран ичений не бы.по, то по р а спола гаемой мощ
ности м акси мал ьная скорость полета вертолета Ми- 1 на высоте 
бы.па б ы  205 км/ч, а вертолета Ми-4 н а  высоте 1 500 м - 225 кмjч. 

Каки ми же путями можно достичь увеличения максимальной 
скорости вертолета? 

Д.пя того чтобы при уве.1 ичении скорости по.пеrа избежап> 
срыва п�тока с концов лоп а стей в азимуте 270°, нужно уменьшит!> 
шаг ·несущего винта.  Но это при
ведет к ум еньшению тяги  и обра 
зованию недостатка подъемной 
силы (--д У) и движущей силы 
(-ДР) , р ис. 65. Чтобы избежать 
этого явления ,  применяют вспо
м огательное крыло, которое соз 
дает дополнительную подъемную 
силу д У. 

Дополнительную движущую Р ис. 65. Способы р азгрузки несу-
силу дР, необходимую для уве- щеrо винта 
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личения скорости, создают или за счет тяги двигателей или з а  
счет тяги допол нительных воздушных винтов . Вертолеты с допол 
нительны м крылом и допол нительными воздуш н ы м и  винта ми 
называются комбинированными .  У этйх верто.петов осущест
вляется разгрузка несущих винтов , благода ря чему они могут 
р аботать с меньшими установоч ными угла ми ,  и срыв потока про
исходит на б6.r1 ьших скоростя х.  К таким верто.1ета м относятся 
Ми-б и комбинированный  вертолет с попереч ным распо.'Jожен иеl\1 
винтов - винтокрыл конструкции Н .  И .  Ка мов а .  Скорость комби
н ированных вертолетов дости гает 400-450 км/1t. Но они и меют 
и недостатки :  увеличенный вес конструкции и увеличенное вред
ное сопротивление за счет обдува крыла струей от несущего 
винта·. Особенно это ха рактер но для вертикальных режимов по
лета и с 1\t ал ы м и  горизонтальными скоростя ми .  

§ 49 .  П родолжительность и дальность 
горизонтального полета 

П родолжител ьностью горизонтал ьного полета называется 
врем я,  в течение которого вертолет может выполнять горизонталь
ный полет, испол ьзуя и меющийся запас  топл ива .  Продолжитель
ность полета определяется по формуле 

Т = Gтon.l 
час с ,. • 

где Gтопл - запас топлива дл я горизонта.1 ьного полета ,  л ;  
ch - ч асовой расход тош1ива ,  л/ч.  

Формула показывает,  что продо.1жительность полета за висит 
от запаса топ.1ива и часового расхода . З апас  топлива для гор и 
зонта.'lыюго полета Gтопл - это разность между количествоl\1 
топлива ,  заправленного в баки Gб, и тем количество м  топлива ,  
которое расходуется на другие виды полета : руление, взлет, набор 
высоты ,  снижение,  посадку. Расход топлива на перечислен ные 
�иды полета указывается в инструкции по р асчету продолжител ь
ности и дальности полета , которая соста вляется для каждого 
типа вертолета на основа нии расчетов и проводи мых испыта ний .  

Часовой расход топ.'Iива - это количество топлива ,  которое 
двигатеJl Ь  р асходует за час работы . Он опреде.1яется по фор му.1е  

где Се - уде.ТJ ьны й  расход топлива ;  
Ne - эффективная  мощность двигателя ; 

� - коэффициент использов ания м ощности . 
Так как при изменении скорости Се и � · изменяются 

те.1ьно, то их отношение можно принять за  постоянную 
и тогда фор му.Тi а (29) при мет вид 

ch = const Nr . 
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Эта форму.,'lа говорит о том , что часовой р асход топлива зави
сит от мощности, потребной для горизонтального полета верто
.1ета ,  а следовательно, и от скорости полета . 

Используя график зависимости м ощности от скорости (см .  
рис.  62) , можно сказать ,  что м инимальная  мощность, потребная 
дл я  горизонтального полета , соответствует экономической ско
рости ,  следовательно, этой скорости соответствует минимальный 
часовой расход топлива . 

Для того чтобы вертолет м ог продержаться в воздухе макси· 
мальное время,  полет нужно �ыполнять на эконом ической ско
рости. Э кономическая скорость зависит от веса вертолета : с уве
.1и чением веса она увеличивается ,  а продолжите.r1ьность полета 
уменьш ается .  Так ка к экономическая скорость очень незначи
тельно изменяется с высотой , то продолжительность горизонта.,lь
ного полета с увеличением в ысоты несколько уменьш ается за счет 
увеличения расхода топлива на набор  высоты и на снижение. 

Дальностью горизонтального полета вертолета называется ра с
стоя ние, которое вертолет пролетает до полного израсходова ния 
запаса топлива для горизонтального полета : 

L = Gтоnл 
г Ск ' (30) 

где Си - километровый  расход топлива ,  л/км. 
Дальность горизонтального полета тем больше, чем больше 

запас  топлива и чем меньше километровый р асход. Запас  топлива 
определяется так же, ка к и при расчете продо.1 жительности 
полета . Километровый расход определяется по формуле 

ch t Nr 
ск = V = = cons v 

Ми ним аЛьный километровы й  расход топ.1ива будет достигнут 
N п р и  минимал ьном отношении J 

Рассмотрим кривые потребной и распол а гаемой мощно
стей горизонтальпого полета ( рис. 66) .  Л юбая  точка на кри 
вой потребной мощности соответствует определенным величин а м  
V и N.  Н а пример,  точ ка 1 соответствует скорости V1 ,  потребной 
мощности N1 . Отношен•ие между этим н величинами ра вно tg у 
и тогда километровый расход 

ск = const tg I I ·  
Зна чит, дл я получения м и нимальноtо ки
лометрового расхода топлива tg у должен 
быть минимальным.  Таким углом будет 
угол между касательной к кривой по
требной мощности и горизонтальной 
осью. Точке каса ния будет соответство
вать наивыгоднейшая  скорость горизон
тального полета вертолета . 
4* 

N 

Р ис.  66. З а висимость 
N f V от скорости полета 
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Таким образо:\1,  шrнбольшая дальность горизонтального полета 
достигается при наивыгоднейшей скорости, котора я соответствует 
минимальному километровому расходу топлива лишь при тща 
тельной регулировке двигателя .  В это м случа е  расчет наи бо.1ьшей 
да.1 ьности провзводится по кривы м километрового расхода топ
.:1 ива ,  построенным на основе данных опытной эксплуата ции 
вертолетов .  Скорость, получен ная по эти м  кривым и соответ
ствующая миним а.1ьному расходу, будет близка к наивыгод
нейшей . 

ки.1ометровый расход - это расход топлива на 1 км воздуш 
ного пути ( относите.1ьно воздуха ) . Следовательно, расчет да.1Ь
ности по.11ета , произведенный по фор муле (30 ) , спр аведлив  только 
при безветрии .  Есл и  же есть ветер,  то, в зависимости от его 
направления и скорости, да.ТJьность полета изменяется . ·' На ИЗ:\I е
нение :\i етеорологических условий полета выделяется так назы
ваемый навигационный запас топлива ,  который составляет 
1 0- 1 5% от потребного. Так как потребная для горизонтального 
полета мощность зависит от веса вертолета и высоты полета ,  го 
с увеличением веса километровый расход топл ива увеличивается .  
а дальность уменьшается. Для точного расчета да:1 ьности беруr 
средний полетный вес 

где Gвзл - взлетный вес; 

1 Gтon.1 T •  

Gтошr - запас  топлива для горизонтального по.1ета . 
С увеличением высоты наивыгодней шая скорость несколько 

увеличив ается ,  а потребная мощность уменьшается , поэтому rш 
.1ометровый  р асход топлива также уменьшается .  Но на  набор 
·большей высоты затр ачивается бол ьше топлива . Практическ 1 1  
на ибо.1ьшая  дальность полета без учета ветр а достигается на 
высоте от 1 000 до 2000 м.  У вертолета Ми- 1 минимальный кило 
метровый расход топлива 0,56 л/км на высоте 1 000 м при  скорости 
полета по прибору 1 30 к.и./ч. Да.1ьность полета при таком расходL" 
топлива 370 км. 

Вопросы и ответы для 
програ.м..м.ир ованного контроля 

Вопрос 1 .  Как должна меняться развиваемая т я га несущего винта при 
увеличении скорости горизонт ального полет а вертолета? 

Ответ 1. При увеличении скорости горизонтального по.'1ета увеличи в<� стся 
потребная т яга.  Следовательно, для увеличения скорости надо увеличивать и 
располагае мую т я гу. Кро м е  этого, н адо увеличив ать угол наклона вектор а си.1ы 
тяги относительно вертикали, для того чтобы увеличить движущую силу Р 
и оставить неизменной подъемную силу У. 

Ответ 2. Тяга, потребная для горизонтального полета ,  при увеличении ско
рости увеличивается.  Располагаемая т яга с увеличением скорости полета та кже 
возраста ет. Поэтому величину располагаемой тяги надо оста вить 1 1еизменной, 
а увеличить угол наклона v относительно вертикали. 
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Ответ 3. При висении вертолета и при горизонтальном полете с любой ско-

остью тяга, развиваемая винтом, должна быть равна потребной тяге. Р аспо�агаемая тяга или тяга, которую несущий винт развивает при неизменной под

води мой мощности, с увеличением скорости полета возрастает быстрее, чем воз

растает потребная тяга. 
_
Поэтому располагаемую тягу пр� увеличении скорости 

полета до экономическои надо у меньшать, а при дальнеишем увеличении ско
рости - увеличивать. Одновременно при увеличении скорости надо увеличивать 
наклон вектор а силы тяги относительно вертикали. 

Вопрос 2. Как надо изменять мощность двигателя при изменении скорости 
nолета? 

Ответ 1 .  При увеличении скорости nолета увеличивается мощность, nотреб
ная для движения, и мощность, потребная для nреодоления профильнаго сопро
тивления. Индуюивная мощность уменьшается. Поэтому мощность двигателя 
не меняется. 

Ответ 2. При любой скорости полета должно быть равенство потребной и 
развиваемой мощности. Потребная мощность при увеличении скорости от О 
до Vзк уменьшается, значит н а  этом диапазоне надо у меньшать и р азвиваемую 
мощность двигателя. При увеличении скорости от Vэк до Vm a x  потребн ая мощ
Iюсть увеличивается, значит надо увеличивать и развиваемую мощность. 

Ответ 3. При увеличении скорости полета вредное соnротивление верто
.тета увеличивается nропорционально квадрату скорости, а мощность, потребная 
для дви жения,  увеличивается пропорционально кубу скорости. Мощность про
фильнога сопротивления с увеличением скорости также возрастает, а индуктив
ная мощность незначителыю уменьшается. Следовательно, мощность, развивае
:о.tая двигателем, с увеличением скорости полета должна увеличиваться. 

Вопрос 3. К а к  изменяются .riетные хара ктеристики вертолета при изменении 
полетного веса? 

Ответ 1 .  При увеличении nолетного веса мощность, nотребная для создания 
nодъемной силы У =  G, увеличивается. Но для увеличения подъемной силы 
надо уменьшить угол наклона вектора силы тяги. Вследствие этого уменьшится 
вредное соnротивление вертолета, что, в свою очередь, приведет к увеличению 
1\Iаксимальной скорости горизонтального полета и увеличению диапазона ско
ростей. 

Ответ 2. Увеличение полетного веса приводит к увеличению nотребной си.ТJЫ 
тяги. Но т а к  как  тяга, р азвиваем ая несущим винтом,  с увеличением скорости 
увеличивается быстрее потребной, то надо уменьшить развиваемую мощность 
двигателя. Поэтому при увеличении веса вертолета м аксимальная сi<арость го
ризонтального nолета ,  диаnазон скоростей н избыток мощности увеличиваются. 

Ответ 3. При увеличении полетного веса мощность, потребная для гори
зонтального полета вертолета,  увеличив ается за счет увеличения индуктивной 
мощности Ni = G Vi.  Располагаемая мощность от веса вертолета не зависит. 
Кривая потребной мощности смещается вверх. В результате ма1�симальная ско
рость горизонтального полета уменьшается, минимальная увеличивается. 
Диапазон скоростей и избыток мощности уменыilаются. 

Вопрос 4. Влияние высоты полета и температуры воздуха на .1етпые харак
теристики вертолета. 

Ответ 1 .  Увеличение высоты полета связано с уменьшением п.1отности воз
духа.  Это приводит к уменьшению тяги, развиваемой несущим винтом. Так как  
условием горпзонтального полета является равенство G =  У, то с увеличением 
высоты нужно увеличивать индуктивную скорость vi. тогда будет увеличи
ваться индуктивная мощность N t = G Vi .  Кривая потребной мощности смещается 
вверх при малой скорости полета. 

При большой скорости индуктивная мощность увеличивается незначи
тельно, а мощность, потребная для движения, с увеличением высоты умень
шается. поэтому при большой скорости кривая nотребной мощности смещается 
вниз. В результате такого изменения потребной и располагаемой мощности 
мини:v1альная и максимальная сzюрости горизонтального полета до расчетной 
высоты двигателя увеличиваются. После расчетной высоты м а ксимальная ско-
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р ость будет уменьшаться. Повышение темnературы воздуха равноценно уве.'lи 
чению в ысоты. 

Ответ 2. С увеличением высоты мощность, nотребная для горизонтального 
nолета вертолета, увеличивается. Мощность, развиваемая двигателем, умень
шаетс я .  Кривые nотребной мощности смещаю11ея вверх, кривые расnолагаемой 
мощности - вниз. В результате та кого n еремещения кри вых макси мальна я  ско
рость уменьшается, минимальная - увеличивается, диаn азон скоростей и заnас 
мощности уменьш аются. Повышение темnературы воздуха nриводит к умень
ш ению nотребной и расnолагаемой мощностей. 

Вопрос 5. Причины огра ничения и пути у величения максимальной скорости 
горизонтального полета вертолета. 

- Ответ 1. Максимальная скорость горизонтального полета вертолета ограни
чивается располагаемой мощностью двигателя. На скорости больше макси маль
ной nолет невозможен, так как для такого полета требуется мощиость боль
шая,  чем может развивать двигатель. Для увеличения максимальной скорости 
на новых вертолетах ставят более мqщные газотурбинные двигатели, напри мер 
н а  вертолетах Ми-2, Ми-6, Ми-8. 

Ответ 2. При увеличении скорости горизонтального nолета н адо увеличи 
в ать наклон плоскости вращениR несущего винта вперед. Это приводит к у мень
шению угла атаки несущего винта. За счет уменьшени я угла атаки у меньшается 
сила тяги винта.  Это и является причиной огр аничения максимальной скорости. 
Для увеличения макси мальной скорости _ надо увеличивать число оборотов 
несущего винта, для чего требуются более мощные га зотурби нные двигате.1и .  

Ответ 3. Для уве.rшчения скорости полета нужно увеличить силу тяги 
винта. Если увеличивать силу тяги за счет у величения числ а оборотов, то на 
лопастях возникают местные скачк,и у плотнени я .  Если увеличивать силу тяги за 
счет шага несущего винта, то увеличиваются углы атаки элементов лопасти 
в ази муте 270° Скорость ограничивается возникновением срыва потока на углах 
атаки больше критического. Для увеличения скорости нужно разгрузить несу
щий винт путем постановки дополнительного крыла и тянущих винтов. т. е .  
надо строить комби ниро ванные вертолеты, напри мер Ми-6, винтокрыл Ка
мова и др. 

Г л а в а  

V l l  
НАБОР В ЫСОТЫ П О  Н АКЛОН Н О Я  

ТРАЕКТО Р И И 

§ 50. Общая характеристика режима 
набора высоты по  наклонной траектории 

Набор высоты по наклонной 
полет вертолета с постоян ной 
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траектории - это пря молинейн ый 
скоростью и постоян н ы м  углом 

относительно гор изон-
тальной плоскости . 

В этом полете на  вер
толет действуют сил а ве
са ,  сила тяги несущего, 
рулевого винтов и сил а 
вредного сопротивления 
( рис. 67) . Для определе-

Рис. 67. Силы, действующие на 
вертолет при наборе высоты 



ни я  условий полета силу веса вертолета можно разложить н а  со
ста вляющие : G 1 ,  перпендикулярную траектории полета, и G2, па
ралл ел ьную траектории полета и направленную в сторону, про
тивоположную движению. 

Силу тяги несущего винта также можно р аз:южить на состав
.1 яющие У ( подъемная сил а ) , Р (движущая сила ) ,  So ( боковая 
сил а ) . Условия уста новившегася набора высоты выражаются сле
дующи м и  равенства м и :  

У =  G - ( пря молинейный по.ТJет и постоя нство уг.ТJ а  н а 
бора высоты ) ; 

J? = G2 + Хвр - ( постоянство скорости ) ; 
Тр. в = S6 - (отсутствие бокового перемещения вертолета ) ; 

�Мц. т =  О - (отсутствие вращения вертолета относительно 
его центра тяжести) .  

§ 51 . Тяга и мощность, потребные 
для набора высоты 

Тягу, потребную для н а бора высоты·, можно определить, поль
зуясь схемой сил , действующих на вертолет (рис.  67) , 

Тнаб = VY2 + Р2 = Vйi + (Хвр + 02) :! ,  (3 1 ) 

где G1 = О соs Э ;  02 = O sin Э .  
Сравнив формулу (3 1 )  с формулой (26) , можно сказать ,  что вред
ное сопротивление вертолета при н аборе высоты практически 
равно вредному сопротивлению при горизонтальном полете с той 
же скоростью. Н апример,  при на боре высоты вертолетом Ми- 1 
( Vнаб = 85 км/ч ;  е � 9°) вредное сопротивление Хвр = 55 кГ, а при 
горизонтальном полете Хвр = 47 кГ Небольшое увеличение объяс
няется тем ,  что при н а боре высоты поток воздуха н абегает н а  
фюзеляж под большим отрицательным углом,  что приводит к уве
личению коэффициента силы вредного сопротивления от 0,009 
до 0,0097. Подъемная  сил а при наборе высоты меньше подъемной 
силы при горизонтальном полете . Движуща я сил а при наборе 
высоты будет больше движущей силы при горизонтальном полете 
на величину G s in  е. Следовательно, в формул е  ( 3 1 ) лервый член 
подкоренного выражения меньш е, чем в формуле (26) , а второй 
член боJtьше второго член а формулы ( 26 ) . Поэтому тяга , потреб
ная для набора высоты по н а клонной тра ектории, практически 
не отличается от тяги, nотребной дл я горизонтал ьного nолета 
с той же скоростью. 

Если вертолет выпол няет висение, то он может набирать вы
соту по н аклонной траектории.  Этот вывод подтверждается тем ,  
что н а  режиме косого обтекания nоявл яется избыток тяги 
( рис. 68 ) . Следовательно, даже при некотором недостатке тяги 
для висения (пунктирная линия на рис. 68) возможен набор 
высоты по наклонной траектории со скоростью больше м иним аль-
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ной скорости горизонтального по
лета .  Это обстоятельство использу
ется при взлете вертолета по-са мо
л етному. 

Мощность, потребная дл я набо
р а  высоты, определяется по той же 
формуле, что и мощность, потреб
ная для горизонтального полета,  

Nнаб = Nдв + � -+ Nnp · 
Н о  в этой формул е  сл агаемые 

Рис. 68. Изменение потребной и будут отличаться от сл агаемых 
располагаемой тяги от скорости мощности, потребной для горизон

тал ьного полета. 
При наборе высоты Nпр не будет отличаться от профильной 

мощности горизонтального полета ,  если число оборотов и ско
рость полета одинаковы . 

Индуктивная мощность при наборе высоты практически равна 
и ндуктивной мощности горизонтального полета ,  так как 

Л!;_ = YVi , а Унаб = О cos Э ;:::::::; О .  
Но м ощность, потребная дл я движения при  наборе высоты , 

значител ьно отличается от мощности движения горизонталЬНого 
п олета 

Nдв = РVнаб = (Хвр + 02 ) Vнаб = Хвр Vнаб + 02 Vнаб · 
Если Vнаб = Vг, то Хвр Vнаб � Nдвг, так как 

то ,  приравняв 

получим 

ХВРнаб = XRPr ' 

Nдв б = Nдn -!- !J..N. на r 
Н абор высоты возможен в том случае, если имеется избыток 

мощности ДN (т .  е .  распол агаем а я  мощность превыш ает мощ
ность, потребную для горизонтального полета )  

§ 52 .  Вертикальная скорость 
набора высоты 

(32) 

При наборе в ысоты центр тяжести вертолета движется по 
траектории полета  со скоростью V на б· Вектор скорости набора 
высоты можно представить как векторную сумму 

Vнаб = Vг + v)' ' 
где Vг - горизонтад ьная  составл яющая скорости ; 

Vy - вертикальная скорость набора .  
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Горизонтальная состав.ТJяющая скорости р а вна Vнаб cos е ,  но 
так как угол набора обычно небольшой и не Превыш ает 1 0°- 12°, 
то Vг :;::;:: V наб· А это означает, что на горизонтальное перемещение 
вертолета при наборе высоты затрачивается такая же мощность, 
как  и при горизонтальном полете с той же скоростью. 

Анализируя с этой точки зрения формулу (32) , мы можем 
сказать, что избыток мощности ДN = G Vy расходуется на  верти
кал ьное перемещение вертолета . Отсюда, зная вес вертолета и 
избыток мощности, оПределяем  вертикальную скорость 

V = ' �N 
у (J 

Избыток мощности можно определить по кривы м потребной и 
ра спола гаемой мощности горизонтального полета вертолета 
(см .  рис.  63, а ) . Наибольший избыток мощности соответствует 
экономической скорости (для Ми- 1 Vэк = ВО кмjч или около 
23 м/сек) . Поэтому высоту н адо набирать на экономической ско
рости. Кроме того, по кривым потребной и р аспола гаемой мощ
ностей вертолета Ми- 1 можно закл ючить, что вертикальный набор 
высоты при использовании номинальной мощности двигателя не
возможен . Это означает, что статический потолок при использо· 
вании номинальной мощности р авен нул ю, т .  е .  висение вертолета 
воз можно только в зоне  влияния воздушной подушки. 

При испо.1ьзовании взлетной мощности возможен вертикаль
ный набор высоты, но скорость набора будет значительно меньше, 
чем при наборе высоты по наклонной траектории.  Следовательно, 
этим еще р аз подтверждается, что высоту надо набирать по на
клонной траектории. Вертикадьный н абор в ысоты выполняется 
только в том случае, ес.ТJи необходимо подняться выше окружаю
щих препятствий .  Необходимо учитывать, что взлетную мощность 
двигателя разрешается использовать кратковременно, не болr.е 
пяти минут. 

Увеличение высоты полета связано с изменением потребной и 
располагаемой мощностей,  а . следовательно, с изменением верти
кальной скорости набор а в ысоты.  

§ 53 .  Изменение вертикальной скорости 
по высоте 

Если подсчитать м ощность, потребную дл я горизонтального 
полета верто.ТJета на  разных высотах, и построить графики этих 
мощностей, и по высотной хара ктеристике двигателя определить 
распол агаемые l\ющности на р азных высотах, то по этим графи
кам можно сделать важные выводы об изменении по высоте 
летных характеристик верто.1ета .  
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Рассмотри м  такие графики для вертолета Ми- 1 ( рис. 69, а ) . 
Из них видно :  

1 )  п ри скорости полета меньше наив ыгоднейше й кривые по
требной мощности смещаются вверх ; 

2 )  п ри скорости полета бо�1ьше наивыгоднейшей эти кривые 
с мещаются вниз ;  

3) ли нии располагаемой м ощности до расчетной высоты 
2000 .м смещаются вверх, пос.г1е нее - в низ ; подоб ное смещение 
вызывает уве.'I ичение м а ксим ал ьной скорости до расчетной вы
соты и уменьшение на  высотах больше расчетной ; 

4 )  п роисходит увеличение мини мальной скорости и увеличе
ние, а затем уменьшение запаса мощности (см. табл . ) . Эти 
данные мы получили при использовании номинальной мощности 
двигателя .  Ес.ТJи использовать вз.1етную мощность, то до высоты 
около 1 000 .м возможно выполнять вертикальный набор высоты, 
а макси м а.1ьная скорость у земл и  будет около 2 1 0  км/ч. 

Изменение летны х харак те р и с т ик no высот е 

н, .и VIЛ :IX • vm lп · t!..N, л. с.  V У •  KN./1l K.ff / Ч  K.ff/Ч 

о 1 66 1 8  1 00  8 , 4  
2000 1 80 25 1 1 0 3 , 8  
3000 1 69 40 в а 2 , 2  
4000 1 50 58 30 1 

По табличным данным можно построить два гра фика ,  харак
теризующих летные свойства вертолета : 

график за висимости вертикальной скорости от высоты ; 
график изменения по высоте ма ксим альной и м инимальной 

скорости . 
Г р а ф и к  з а в и с и м о с т и  в е р т и к а л ь н о й  с к о р о с т и  

о т в ы  с о т ы  ( рис .  69, б) показывает, что до расчетной высоты 
двигателя вертикальная скорость набора увеличивается. После 
расчетной - уменьшается. 

Высота ,  на которой вертика.r1ьная скорость набор .а высоты при 
полете по н а к.понной траектории равна нулю, называется дина 
м ическим потол ком вертолета .  Точнее говоря ,  такая  высота назы
вается теоретическим динамическим потолком . Так как вертолет 
не подним ается на  такую высоту, то пользуются по�нятием п рак
тического потолка ,  на  котором вертика.льная скорость набора 
р авна 0,5 м/сек. Г р  а ф и  к и з  м е н е н и я l\� а к с и м а л ь н о й и 
м и н и м а л ь  н о й  с к о р  о с т е й  ( рис.  69, в) показывает увеличе
ние ма кси:-vt альной скорости горизонтального полета вертолета 
при уве�ичении высоты от нуля до расчетной высоты двигателя .  
Н а  высотах больше расчетной м аксим а льная ско рость умень
шается .  Минимальная скорость при увеличении высоты увеличи-
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Рис. 69. Аэродинамические характеристики вертолета:  

/, 2 ,  3 - Nr;  4 - Nрасп n р и  Н=О; 5 - Nрасп n ри Н =2000 .w ;  
6 - Npacn n р и  Н =3000 .м 

вается . На высоте дина мИческого потолка вертолет 1\1ожет 
вы полнять полет только с одной скоростью, котор а я  будет одно
временно и м аксимальной и минимальной. При nолете на высоте, 
м еньшей дин а мического потол ка,  у вертолета и меется диапазон 
скоростей в горизонтальном полете от мини м альной до м а кси
мальной.  

На рис. 69,  в показа ны две кривые : одна из них соответствует 
полету с использованием номинальной мощности двигател я ,  дру
гая - с использованием взлетной мощности двигателя .  В послед
нем случае виден статический потолок вертолета ,  т. е. наибольшая 
высота висения вертолета вне влияния воздуш ной подушки. 

График, показывающий изменение м аксим альной и минималь
ной скоростей горизонтального полета по высота м ,  н азыва ют 
аэродинам ическим паспортом вертолета .  Этот п аспорт характе
ризует летные данные вертолета .  Во многих случ а ях летные 
данные имеют раз.пичные ограничения,  обеспечивающие прочность 
конструкции или допустимый уровень  вибраций .  Так,  у верто
.1ета Ми- 1 максим альн а я  скорость полета не до.,1жна превышать 
1 70 км/ч на высотах от О до 3000 м.  
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Потолок вертолета Ми- 1 ограничен высотой 3000 .м. 
При летных испытани�х и в специа.1 ьных полетах на верто

лете Ми- 1 уста новлены рекорды скорости для легких верто.тrетов 
( V = 2 1 0  км/ч и Н � бООО м) . 

Если по вертика.пьной скорости набора рассчитать время 
подъема на  разную высоту, то  можно п остроить так н азываемую 
ба рограмму набора  в ысоты, которая также характеризует летные 
свойства вертолета ( рис.  69, г) . 

Г л а в а 
V l l l  
С Н ИЖЕН И Е  ВЕРТОЛ ЕТА П О  НАКЛ О Н НО И  
ТРАЕКТОРИИ 

§ 54. Общая характеристика режима 
снижения 

Режимом снижения вертолета с работа ющим двигателем н а
зывается прямол инейный полет с постоянной скоростью п о  
наклонной траектории. Особенностью этого режима является воз
можность упра вления вертикальной скоростью снижения и ско
ростью по  траектории путем изменения мощности, подводимой 
к несущему винту. 

На этом режиме на вертолет действуют следующие силы:  
веса, тяги несущего в инта , вредного сопротивления ,  тяги  рулевого 
винта ( рис.  70) . 

Движение 
-вертолета происходит по траектории, которая на 

клонена к горизонту на  угол 8, называемый углом снижения. 
Разложим силу веса G и силу тяги несущего винта Т на  со

ста вляющие, перпендикулярные и п арал.тtельные траектории 
по.'Iета .  Получим составляющие силы веса G1 = G cos 8 и 
G2 = G sin 8 .  Соста вля ющими тяги несущего винта будут подъем
ная  сш1а У,  перпендикулярная траектории по.тrета,  и сила Рх. 

6} 

� Vсн 

Ух 

Рис. 70. Силы, действующие на  вертолет при ениженин 
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па раллельная этой тра ектории.  Сила Рх может быть напра в.1ена 
против движения вертол ета и по направлению этого движения.  

Направ.аение силы Рх зависит от положения оси конуса и 
плоскости вращения несущего винта .  Если ось конуса перпенди
ку.lярна к траектории,  то Рх = О. Если ось конуса относительно 
перпендику�яра наклонена назад, то Рх будет наnра влена nротив 
движения верто.1ета и будет тор мозить его. Если ось конуса 
отк.1онена вперед, то сила Рх будет напр авлена по движению и 
вм есте с составляющей G2 будет я вляться движущей сшюй .  
Напр авление оси конуса связано с положением nлоскости вра
щения винта,  а следовательно, с углом атаки несущего винта . 
Чаще всего угол атаки несущего винта близок к нулю или имеет 
небольшую отрицательную величину. При nолете с большим 
уг.1ом снижения угол атаки положителен и сила Р х напр а.влена 
в сторону, nротивоположную движению. 

Установившийся полет со снижением возможен при следую
щих условиях :  

Y = 01 = G cos 8 ;  
0 2  = Хвр ± Рх; 

Тр. в = Sб; 

�Мц. т = О. 

(33) 
( 34) 

Пер вое условие обеспечивает прямолин�йность полета и по
стоянство угла  снижения. Следо вательно, изменяя подъемную 
силу У, можно из менять угол снижения вертолета .  При увеличе
нии подъемной силы угол снижен ия уменьш ается , при  уменьше
нии - увеличивается .  Второе условие обеспечивает постоянство 
скорости верто.1ета .  Сравним эти условия с условиями  набора 
высоты по нак.1онной траектории.  

Первое ус�овие одинаково и при снижении и при  наборе вы
соты.  Вторы е  условия принципиал ьно отличаются друг от друга : 
при  на боре высоты движущей силой является состав.1 яюща я тяги 
несущего винта Р, а п ри снижении этой силой будет составляю
щая силы веса G2 . Составля.ющая сил ы тяги Рх может быть или 
частью движущей сил ы или частью тормозящей силы,  в зависн-
1\юсти от по.аожения оси конуса несущего винта . Третье и четвер
тое условия снижения аналогичны этим же условиям  других 
режимов полета . 

§ 55. Тя га и мощность, потребные 
для снижения вертолета 

Тяга , р:ввиваемая несущи м ви нтом при полете по наклонной 
тра ектории, до.1жна обеспечиТ-!> необходимые величины подъемной 
силы У и ее составл яющей Рх, п а раллельной траектории движе
ния. Сог.1 асно схеме сил , действу ющих на вертолет, сил а тяги 
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Т =  V У2 + Р� . По формуле (33)  найдем  У =  G1 = G cos е .  а по 
формуле ( 34 )  ± Рх = 02 - Хвр = О sin е - Хвр , тогда 

Т =  "],/(G cos 8)2 + (0 sin б - Xвp)2 •  (35)  

Так как  в большинстве случаев угол снижения е м ал 
( меньше 1 0°) , то cos е :::::: 1 .  Значит, первый член подкоренного вы
ра жения в формуле (35 )  близок к единице, а второй член  -
к нулю. Отсюда можно сделать вывод, что тяга , потребная  дл я 
снижения вертолета по наклонной траектории,  будет практически 
р авна весу верт.о.аета .  При больших углах снижения ,  когда угол е 
приближается к 90°, первый член подкорен ного выражения (35)  
стремится к нулю, а разность G si n е - Хвр по величине приблн
жается к весу, т. е .  Т:::::: G. 

При изучении вертикального снижения вертолета мы пришли 
_к такому же выводу. Сравнивая потребную силу тяги на  разных 
режимах  полета вертолета,  можно сказать, что тяга, потребн ая 
для полета на л юбом режиме, практически равна , весу вертолета . 

Мощность, потребная для снижения по наклонной траектории,  
состоит из трех частей :  мощности движения Nдв. мощности , по
требной для создания подъемной сил ы,  или индуктивной N1 и 
мощности, необходимой д.пя преодоления профильнога сопротив
ления Nnp· Если при снижении скорость и число оборотов та
кие же, как и в горизонтальном поЛете, то профильная мощность 
в обоих случа ях одинакова .  Индуктивная  мощность определяется 
по формуле Ni = Y Vi =  G cos e vi и п ри угл ах снижения до 1 0° 
практически равна  индуктивной мощности при горизонта.rrьно!\·t 
полете, так как в этом случае cos е :::::: 1 .  

Мощность движения при снижении н а  накл онной траектории 
определ яется по формуле 

( 36 )  

Из  формулы (34 )  G2 = Хвр+Рх. Есл и  сила Рх направл ена по 
движению вертолета, то Рх = Хвр - 02• Тогда равенство (36 )  
можно записать в виде 

Nдв = (Хвр - О2) V = ХврV - ОзV 

Сила вредного сопротивления при  снижении и при горизонталь
ном полете ( при неизменной скорости)  практически равны .  Сле
довател ьно , 

ХврV = Nдвг· 
Обозначим  G2 V= �N. тогда 

Nдв = Nдв - AN, С Н  Г (37 )  

т. е .  мощность, потребная для снижения ,  меньше мощности, по
требной дл я горизонта.1 ьного по.rrета .  Сравнивая форму.rrы (28) , 
(32) , ( 37) , можно сказать, что н а ибольш ая мощность требуетсл 
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а) 
N 

б) 

v Vсн 

Рис. 7 1 . Зависи мость потребной мощности от скорости полета при различ
ных углах набора высоты и сни жени я 

для полета с набором высоты и наименьшая - для полета со сни
жением .  Нагл ядно зависимость потребной мощности от скорости 
на  разных режимах полета можно выразить с помощью сетки 
Жуковского, и.1и  кривых потребных мощностей для разных ре
жи мов по.пета , которые строятся для определенной высоты 
( р ис .  7 l , a ) .  

§ 56. Скорость снижения вертолета 
с работающим двигателем 

При  наклонном снижении скорость вертолета по траектории и 
вертикальная скорость могут меняться от нуля до предельно 
допусти мой . Согл асно второму условию снижения скорость по 
траектории  будет постоянной, если G2 = Хвр ±  Рх. Меняя величину 
и направление Р:�.·, можно изменять и скорость полета .  Так как  Рх 
за висит от по.1ожения оси конуса вращения несущего винта ,  то 
при изменении этого пшюжения из меняется скорость вертолета 
по тр аектории.  Скорость движения вертолета по тр аектории свя
зана  с вертикальвой скоростью снижения следующим образом 
( р ис. 70,  б) 

(38) 

Вертикальн ая скорость з а меряется с помощью специал ьного 
пр11бора - вариометра .  Как видно из рисунка и фор мулы (38 ) , 
эта скорость зависит от скорости по траектории и угл а снижения .  
Yro.1 снижения зависит от величины подъемной силы У,  а ско
рость снижения  от силы Рх, следовательно, от вел ичины подво
ди :чой к винту мощности .  Испо.1 ьзуя сетку Жуковского,  можно 
определить скорости вертолета . 

Ес.пи на сетке Жуковского провести линии р асполагаемой 
мощности для данной высоты N ; N , то точки пересечения их Р1 PJ 
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с кривы ми  потребной мощности дл я р азных режим ов будут 
соответствовать определенным скоростя м полета по траектории .  
Так, при пересечении линии N с кривыми потребной мощ-Р• 
ности можно определить м акси м альную скорость горизонтального 
п олета вертолета V max; скорость набора высоты V1 при  Н = 1 оо ;  
скорость набора высоты V2 при е =  зоо и т. д.  П роведя лИнию NP� , 
найдем скорость снижения V3 при е = - 1 0° Для определения 
скоростей с бол ьшими углами  снижения нужно проводить другие 
л инии распол агаемых м ощностей, т. е .  использовать м еньшие 
мощности двигателя .  

Часто в аэродинамическом ра счете определяют для некоторой 
средней высоты и определенного полетного веса углы снижения и 
скорости по тра ектории.  Т.акие расчеты выполняют для разных 
з начений ш а га несущего винта , например, ср1 ; ср2 ; ср3• По резул ьта
там такого расчета строят графики - указательницу траекторий 
снижения вертолета с работающим двигателем ( рис. 7 1 ,  б) . 

На этом графике каждая точка кривой соответствует опреде
ленной скорости по  траектории,  если эту скорость от л ожить 
в виде вектора от начала координат. На горизонтальной оси будет 
горизонтальная составляющая скорости Vx = Vсн. т cos е ,  а на оси 
ординат вертикал ьная скорость снижения Vсн = Vсн. т sin е .  Верти
кальная скорость измеряется в м/сек, а горизонтальная  - в K/vt/ч. 
С корость по траектории можно определ ить, если вектор этой ско
рости перенести на горизонтальную ось графика .  Р ассмотри м  
неско.пько характерных точек на указательнице. 

Точка А находится на пересечении указательницы (при 
ср1 = 8°) с осью ординат.  Она соответствует скорости вертолета 
при вертикальном снижении с ра ботающим двигателем . Если эта 
скорость больше 3 м/сек, то возм ожен переход на режим вихре
вого кольца,  а этого допускать нельзя .  Значит, необходи мо уве
личить шаг ер и м ощность двигател я .  

Точка В соответствует снижению при м иним ально допустим ой 
скорости по траектории,  точка С соответствует снижению при  
минимальной вертикальной скорости.  Скорость по траектории 
в этом случае соответствует экономической скорости горизонталь
ного полета вертолета . Точка D соответствует полету с минимал ь
ным углом снижения emin . а скорость по траектории в этом случ ае  
будет равна наивыгоднейшей скорости горизонта.1ьноrо поJ1ета 
верто.1ета .  

Вопр о сы и ответы для 
пр ограммир ованного контр оля 

Вопрос 1. Что называется подъем ной силой и как она изl\lеНf!ется на р а з-
ных р ежимах по.1ета? � 

Ответ 1 .  Подъем ной сило й называется ч асть силы тяги, р азвиваемая несу
щим винтом и напра вленная п ерпендикулярно к траектории полета .  При гори
зонтальном полете подъемная сила р а вна весу вертолета У= G.  При наборе 
высоты и при снижении по на клонной тр аектории подъемная си.1а будет меньше 
вес а ,  т. е. У =  01 = G cos 8. 
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Ответ 2. Подъемной силой вертолета называется сила, равная силе тяги 
несущего винта.  При горизонтальном полете подъемная сила У = G = Т, при на
боре высоты она больше веса вертолета,  при нак.1оююм снижении � меньше 
веса . 

Ответ 3. Подъемной силой называется часть силы тяги несущего в.инта, 
которая уравновешивает нормальную составляющую силы веса.  При горизон
тальном полете подъемная сила равна весу вертолета .  При наборе высоты и 
нак.'lопном снижении подъемная сила меньше веса.  

Вопрос 2. Тяга , потребная для различных режимов полет�. и ее изменение 
при различных режимах. 

Ответ 1 .  Тягой, потребной для данного режима,  называется сила,  пеобхо
димая для обеспечения полета по заданной траектории с необходимой сrю
ростью. При неизменной скорости потребная тяга практически одинакова как 
п ри горизонтальном полете, так  и при полете с набором высоты и со сниже
нием. 

Ответ 2. Тягой, потребной для данного режима полета ,  называется. сила, 
необходи мая  для ура вновешивания веса самолета и создания движущей силы. 
При наборе высоты потребн ая  тяга будет значительно больше, а при снижении 
значите.1ыю меньше, чем при горизонтальном полете. 

Ответ 3. Тягой, потребной для данного режима,  называется сила,  необхо
димая для преодоления вредного сопротивления. При постоянной скорости по
требная тяга будет неизменной как при горизонтальном полете, так и при 
н а клонном наборе высоты и при наклонном снижении. 

Вопрос 3. Мощность, потребная  для н абора высоты и для снижения верто· 
лета по наклонной траектории. 

Ответ 1 .  Мощность, потребная  для набора высоты и для снижения, состоит 
из трех частей: мощности, необходимой для преодоления профильного сопро· 
тивления ;  для горизонтального передвижения вертолета;  для вертикального 
передвижения вертолета .  

При полете с постоянной скоростью профилыrая мощность на всех режимах 
остается неизменной. Мощность, потребная на горизонтальное перемещение, 
т а кже остается неизменной как при горизонтальном полете, т а к  и при наборе 
высоты и при снижении. Мощность, р асходуемая на вертикальное перемещение, 
будет больше при наборе высоты и меньше при снижении. Сумма всех этих 
ч а стей, т. е. мощность для да нного режи ма,  будет практически одинакова на  
всех режим ах и изменяется при изменении скорости полета.  

Ответ 2. Мощность, потребная для набора высоты и д.1я спижения по на
клонной траектории, состоит из трех частей: мощности, потребной для преодо· 
ления профильного сопротивления ;  для создания подъемной силы, равной весу 
верто�ета ;  для преодоления вредного сопротивления вертолета. 

Профильная  мощность при полете с неизменной скоростью остается постоян· 
ной на всех режимах.  Мощность, необходимая для создания подъемной силы 
nри паборе высоты, будет больше, а при снижении меньше, чем при горизон· 
тальном полете. Если скорость неизменная,  то и мощность, потребная для пре
одоления вредного сопротивления, будет неизменной. Следовательно, мощность, 
nотребная  для набора, больше мощности горизонтального полета ,  а мощность, 
потребная для снижения, меньше. 

Ответ 3. Мощность, потребная для набора высоты и для снижени я  по 
нак.гюнной траектории, состоит из трех частей :  мощности, необходимой для 
преодоления профильного сопротивления;  для создания подъемной силы и д.1я 
движения вертолета по заданной траектории. 

Профильнан мощность остается практичесr<и неизменной, если не меняются 
обороты несущего винта на р азных режимах полета.  Индуктивная мощность 
при наборе высоты и при снижении (углы набора и снижения не превы
шают 10°) остается неизменной и пра ктически равной индуктивной мощности 
при горизонтально:\1 полете. Мощность, потребная для движения при н�боре 
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высоты, бо.1ьше мощности, потребной для движения при горизонтально�t полете
на величину избытка мощности !!.N, т. е.  N в a б = Nг + I!.N, а мощность, потреб
ная для движения п ри снижении, меньше мощности, потребной для rорнзон
та.1ьlюго по.1ета на величину I!.N. 

Вопрос � Вертикальн ая скорость набора высоты и ее изменение при изме
нешш скорости и высоты полета. 

Ответ J.  Вертикальной скоростью набора высоты называется высота, кото
рую вертолет набирает за одну секунду. Он а зависит от избытка мощно
СП! и от веса вертолета. При увеличении скорости по.'тета и при увеличении 
высоты вертикальная скорость уменьшается. 

Ответ 2. Вертикальной скоростью набора называется высота, которую вер
толет н абирает в единицу времени . Она зависит от избытка мощности и от веса 
вертолета. При увеличении скорости полета от нуля до экономической избыток 
мощ\ЮСПI уве.1 ичивается. Следовательно, будет увеличиваться вертикальная 
скорость. При дальнейшем увеличении скорости по тр аектории вертикальная ско
рость У'tеньшается. 

При уве.1ичении высоты полета от нуля до расчетной высоты двигате.1я 
вертнка.1ы1ая скорость набор а увеличивается. На высотах бо.1ьше р асчетной 
она уменьшается. 

Ответ 3. Вертикальной скоростыо набора  высоты называется высота , 
которую верто.1ет набирает за одну секунду. Эта скорость будет тем больше, 
чем больше избыток мощности !!.N и чем меньше вес вертолета. При увеличении 
скорости полета избыток мощности уменьш ается, следовательно, у меньшается и 
вертика.1ьн ая  скорость. При увеличении высоты полета уменьшается распол а 
гаемая мощность и избыток мощности. 

ЗнаЧит, чем больше высота, тем меньше вертикальная скорость набора.  
Высота, на которой вертикальная  скорость набора равна нулю, называется 
дина,шческим потолком вертолета. 

Вопрос 5. Вертикальная  скорость снижения вертолета и от чего она за 
BIICИT. 

Ответ J. Вертикальной скоростью снижения н азывается высота,  которую 
вертолет теряет за одну секунду, т. е. V с о =  V с в .  т sin 8 .  Она за висит от скоро
сти по траектории и от угла снижения.  Скорость полета по траектории зависит 
от составляющей силы тяги несущего винта ± Рх,  направленной параллельна 
траектории полета . Угол снижения зависит от подъемной силы У, т. е. от вели
чины шага несущего винта . 

,Чем бо.1ьше шаг несущего винта при неизменных оборотах и чем больше 
наклон- оси конуса назад, тем меньше угол снижения, скорость по траектории 
и вертикальная скорость снижения вертолета.  

Ответ 2. Вертикальной скоростью снижени я называется высота , которую 
веQто.1ет теряет за одну секунду V с н =  V с н. т siп е. Эта скорость за висит от ско
роtти по траектории V сн . т и от угла снижения.  Скорость по траектории буде г 
те:-.1 больше, че:'\1 больше движущая си.'I а G2, которая я вляется частью силы веса 
вертолета ( G2= G sin е) . 

Значит, Ч t:' :\1 больше угол снижения ,  тем больше движуща я сила 02, больше 
скорость полета V с п . т и больше верти кальная скорость снижения. 

Ответ 3. Вертикальной скоростью сни жения назы вается высота , которую 
верто.1ет теряет за одну секунду ( Vс н =  Vс н .  т sin 8 ) . Она тем· больше, чем 
больше скорость по траектории и чем больше yro.1 снижени я.  Вертикальна я 
скорость по траектории за висит от движущей силы G2 и силы вредного сопро
тивлени я Х н р · Чем больше угол снижения ,  тем больше движущая сила 
Gz = G  sin е. 

Че'' бо.1ьше угол между продольной осью фюзеляжа и траекторией полета .  
те:-.1 больше снла вредного сопроти вления и тем меньше скорость по тр аектории .  
Значит, I IЗ�Iенял положение фюзеляжа вертолета относительно траектории по
.1ета 1 1  уго.1 снижения, можно изменять  скорость по.rтета по траектор ии и вер 
типальную скорость снижения. 
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Г л а в а  

IX  
П ОЛ ЕТ В Е РТОЛ ЕТА НА РЕЖИМЕ 
САМО В РАЩЕ Н ИЯ Н ЕСУЩ Е ГО В И НТА 

§ 57. Вертикальное снижение 

. до сих пор м ы  рассматривали полет вертолета nри работаю
щем двигате.IJе .  Сил а тяги ,  р азвиваем ая несущим винтом ,  выпол
няет при таком  полете функции подqемной и движущей сил .  Но 
если двигатель  неиспра вен , как в этом  с.r1учае продолжать полет? 

При отказе двигателя вертолет может продолжать полет 
только со снижением ( вертикально вниз или по  наклонной траек
тории ) .  Движущей силой при тако м  полете буде-r сила веса или 
ее соста вляющая, параллельная тра ектори и  полета . Несущий 
винт будет вращаться ,  но крутящий момент nодводится к в инту 
не от двигателя ,  он создается аэродинамическим и  силами ,  дей 
ствующи м и  н а  лопасти винта.  Р ассмотрим вначале полет вертолета 
на режиме самовращения  по вертикальной траектории ( рис. 72) . 

При установившемен вертикальном снижени и  на  р ежиме само
вращения несущего винта на вертолет действуют сил а веса G ,  
сила  тяги несущего винта Т ,  сила сопротивления иенесущих 
частей вертолета Х и сил а тяги рулевого винта Тр. в ·  Вертолет 
движется вертикально вниз со скоростью Vсн· Н австречу на вер
толет н абегает неваэмущенный поток с той же скоростью. Про
ходя через площадь, омета�мую несущим винтом ,  он п одвергается 
воздействию лопастей .  Лопасти враща ющегося винта стремятся 
отбросить набега ющий поток вниз .  Но так ка к  вертикальная ско 
рость потока Vсп больше индуктивной скорости Vi, которую 
созда ют лопасти несущего винта ,  то получается не отбрасывание 
потока ,  а только его торможение. В результате та1юго торможе
ния скорость потока над винтом V1 меньше вертикальной скорости 
с нижения и равна разности 
Vt = Vсн - Vi. Следовательно, 
секундная  масса воздуха ,  про
текающего через площадь, оме
таемую винтом ,  получает отри 
цательный прирост кол ичества 
движения  ms Vi, который со
гл асно з а кону сохранения ко
личества движения будет ра
вен секундной тяге несущего 
винта ,  т. е .  Т = т sV; , но 
ms = Vc11Fp, тогда 

(39 )  
Рис. 72. Вертикальное снижение н а  ре

жиме са!\ювращения несущего винта 
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ТакИl\1 обра зо�I , тяга несущего винта на  режиме  самовращенин-· 
б у дет тeJ\·I бо.1ьше, чем больше вертикальная скорость снижения и 
индуктивная скорость торможения потока. 

Исходя из схемы сил, действующих на вертолет, выясним усло-
вия установившегася снижения на режиме самовращения. Эти: 
ус:ювия выразятся следующими равенств ами:  

О = Т -'г Х; 
тр. в = Sб ;  

�Мц. т = О.  
Первое ус�овие обеспечивает постоянство скорости снижения 

вертолета .  Сила Х является лобовым сопротивлением всех иене
сущих частей верто.'Iета и действует в направлении силы тя ги .  
следовательно , о н а  тормозит движение вертолета вниз и поэто му 
ее в этом случае не�ьзя называть силой вредного соп ротивления .  
Чем больше будет сила Х, тем меньше вертикальна я скорость. 
снижения.  Но сил а лобового сопротивления иенесущих частей 
сравнительно невелика и не оказывает значительного влияния н а  
вертика.1ьную СI<орость снижения ,  поэто му е ю  можно пренебречь. 
Тогда пер вое .lС.1ови.е выразится прибл иженным ра венством 

о � т  (40) 

Для соб.1 юдения этого условия необходимо,  чтобы вертолет 
енижался с определенной вертикальной скоростью. Фор мула (39)  
показывает, что силу тяги ,  равную весу вертолета , можно полу
чить при  меньшей вертикальной скорости,  если увеличить индук
тивную скорость за  счет увеличения ш а га несущего винта . Но 
шаг несущего винта на режи ме самовращения нельзя увел ичи
вать произвольно. Его величина должна быть строго опреде
.1енной. 

Экспе_ри мента.1ьной аэродинамикой установлено, что тяга 
несущего винта. на режиме самовращения примерно равна полной 
аэродинамической силе R п.1оской пла стинки , имеющей площадь, 
равную площади , ометаемой несущи м винтом при угл е  атаки �0° 
(р ис. 73 ) . 

т 
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Поэто му тягу винта 1\южно определить п о  фор муле полной 
аэродинамической силы 

(41 ) 
где Сп - коэффициент полной аэродинамической силы плоской 

П.1аСТИНКИ,  ра ВНЫЙ 1 ,2 ;  
v'сн - вертикальная скорость снижения вертолета . 

Используя равенства ( 40)  и ( 4 1 ) ,  найдем вертикальную ско-
рость снижения вертолета 

V - v--w--cн - --
CRFp 

а 
Так  ка к F = Р (удельна я  на груз ка на единицу площади, оме-

таеi\1оЙ винто м ) , то формула примет вид 

-v2JГ Vctt = CRp 
(42) 

Из этой формулы в идно, что вертикальная скорость снижения 
вертолета зависит от удельной на грузки на площадь, ометаемую 
винтом ( от веса вертолета) , и от плотности воздуха ,  а следова
тепьно, от высоты полета . При уве.'Iичении удельной нагрузки 
( веса вертолета ) вертикальная скорость снижения увеличится . 
Эту зависиl\Iость ыожно выразить формулой 

v = v 1( 02 
сн� сн 1 ' G1 ' 

где V сп� - вертикальная  скорость при весе верто�1ета G2; 
Vсн1 - вертикальна я скорость при весе вертолета G 1 •  

При увеличении высоты полета уменьша ется плотность воз
духа , значит вертикальная  скорость снижения увеличится , что 
1\ЮЖНО выразить равенством 

Vснн = Vсн0 V � , (43)  

где Vс11н- вертикальна я  скорость на высоте Н; 
Vc110 - вертикальна я  скорость у земли;  

д - относительная плотность воздуха .  
Фор мулу ( 42) можно упростить, если принять в о  вним ание, что 

1 GR = 1 ,2; а Pu s кzjсек2jм4 • Подставив эти зн ачения в фор-

мулу ( 42) ' получим 

V = l .f 2Р _ 1 /  2 · 8Р "___ 1-св r CR? - 1 ,2 --- 3,6 1  Р. (44) 
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Найдем верти кальную скорость снижения вертолета Ми- 1 на 
режиме самовращения ,  если 

О =  2200 кГ; F = 1 62 2200 Р = 162 = 13,6 

Тогда Vсн = 3,6 Vl3,6 = 1 3,3 м;'сек. Как показывает ответ, даже 
при небольшой удельной на грузке получили большую вертикаль
ную скорость снижения .  Есть вертолеты,  у которых удельная 
нагрузка на  несущий винт достигает величины 25 кГ/м2. У та ких 
вертолетов вертикальная скорость снижения равна 18 м/сек или 
65 кмfч. 

Используя фор мулу, найдем скорость снижения верто-
лета Ми- 1 на высоте Н = ЗООО .м ,  где � = 0,742. 

Vснн = Vсн0 V � = 1 3,3 Vo)42 = 1 5,5 мjсек. 
Таким образом,  при вертикально м снижении н а  режиме самовра
щения несущего винта вертолет движется с большой скоростью, и 
посадка ' небезопасна .  На  режи ме са мовр ащения условия уста но
вившегася полета принципиально от ли чаются от ус.повий полета. 
с работающи м двигателем .  Отличие состоит в том ,  что на режи ме 
самовращения отсутствует реактивный момент несущего винта . 
Аэродинамические силы лопастей не тормозят вращение винта , 
а наоборот, созда ют крутящий момент. Поэтому вертолет, в отли
чие от полета при р абота ющем двигателе, будет развор ачиваться 
вокруг вертикальной оси в направлении вращения несу·щего 
винта. Для устра нения этого разворота рулевой винт должен 
создавать тягу, направленную в сторону, обратную его тяге при 
полете с работающи м двигателем.  Боковая сила тяги несущего 
винта S6 та r<же должна иметь обратное направление по сравне
нию с боковой силой при по.rr ете с р абота ющим двигателем .  

§ 58. Аэродинамические силы лопасти 

Для того чтобы п онять сущность работы несущего винта на  
режиме самовращения,  необходи мо рассмотреть а эродинами 
ческие силы ,  возникающие на элементе лопасти. Каждый элемент 
.1опасти на  режи ме са мовращения и меет две скорости :  окружную 
скорость и =  wr и вертикальную скорость снижения Vсн ( рис. 74, а ) . 
Сум м а этих скоростей дает результирующую скорость W = u + V <.: н ·  
Поток воздуха ,  набега ющий на лопасть со стороны,  имеет на
правление, противоположное вектору результирующей скорости 
эпе мента лопасти . 

В результате та�ого обтекания давление воздуха на �опасть 
снизу будет больше, чем сверху. На элементе .1опасти образуется 
полная аэродина мическая  'сила �R. Он а может быть направлена 
относительно оси вр ащения втулки несущего винта под уг.1ом у 
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Р ис . 74 . Зависимость нак:юна силы 11R от шага несущего винта 

вперед (рис.  74 , б) ; пар а.1.пел ьно оси втулки ( рис. 74 , в) и отно
сительно оси втулки под уr.rюм 'V н а�ад ( рис .  74 , г ) . В первом С.'lу
чае проекция силы д.R на  п.ттоскость вращения втулки ( -ДQ )  
будет направлена п о  вращению несущего винта и образует крутя
щий момент, под действием которого число оборотов несущего 
винта будет уве.пичиваться .  

Во второ м случае проекция силы д.R на п.1оскость вращения 
втулки будет равна нулю (ДQ = 0) .  С.1едователыю, сил а дR не бу
дет ока зывать тормозя щего или ускоряющего действия на враще
ние несущего винта . 

В третьем tлучае проекция силы LlR на плоскость вращения  
втулки ДQ будет направ.1ена назад, против вращения винта, и 
обр азует тор�озящий момент, под . действием ·которого число обо
ротов несущего винта у меньшается. Значит, ха рактер вращения 
несущего винта определяется направлением . элементарных cи.rr .  
возника ющих на  лопасти .  

§ 59. Условия и режимы самовращения 
несущего винта 

Элемент лопасти несущего винта можно сравнить с элементом 
крыла самолета . Рассмотри м  аэродинамические сил ы, действую
щие на  крыло самолета , а з атем перенесем их на  лоп а сть. У крыла 
са молета при угле ата ки а возникают подъемная  сил а У и сил а 
.rтобового сопротив.ТJения Х. Геометрической сум мой этих сил 
будет полная  аэ родинам ическая сила R = У + Х. Угол между 
вектора ми подъемной силы У и по.1ной аэродина мической силы R 
называется углом качества (8к ) . Чем больше угол качества ,  тем 
1\tеньше аэродинам ическое качество крыла ,  так ка к миним альный 
угол ка чества соответствует макси мальному аэродинамическому 

у 
качеству крыл а ctg 8к = x = К. Уменьшение угл а  качества озна -

чает как бы «притягив ание» вектора полной аэродина мической 
си.1ы LlR к вектору подъемной си.тты У, т. е .  означает уменьшение 
yr.1 a  н а клона LlR н азад относительно нор мал и  к неваэмущен ному 
потоку. 

1 1 9 



Перейдем теперь  к р ассмотрению сил , действующих на лопасть. Проведем через центр давления  элемента лопасти три 
-прямых: а - а, перпендикулярную плоскости вращения ви нта ; 
Ь - Ь, перпендикулярную хорде элемента лопасти ; у - у, перпен
дикулярную вектору результирующей скорости ( рис . 75, а) . Угол 
между линиями  у - у и Ь - Ь и угол а равны между собой . 
так ка к образованы взаим но перпендикуля рны м и  сторонам и. Н а  
том ж е  основа нии угол между линия ми а - а и Ь - Ь р авен уста 
новочному углу <р. 

В центре да вления элемента лопасти прилоJКен ве�тор пол ной 
аэродинамической силы. Разложим его на подъемную силу д У и 
·силу лобового сопротивления �Х. Угол между вектор ами  � у 
и �R - угол ка честв а 8к. Угол м ежду вектором t1R и ли
нией - Ь - Ь будет равен  разности углов (а - 8к) . Если эта раз
ность меньше установочного угл а  лопасти ,  то <р- (а - 8к) = v. 
т. е. угол v положителен. Это означает, что проекция силы дR на 
·плоскость вращения несущего ви нта ДQ будет направлена назад 

й) 
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а 
и образует тормозящий момент, 
который уменьшает числ о  оборо
тов винта . 

Несущий винт будет работать 
в реJКиме замедленного самовра
щения,  что приводит к остановке 
винта. Чем больше установочный 
угол или шаг элемента лопасти , 
тем больше угол у, тем больше 
сила �Q и ее тормозящий 1\1 0-
мент. 

Если разность между углами  
атаки и качества больше устано
вочного угла,  т. е. ( а - 8к) > q>, 
то <р - (а - 8к) = -v. Угол v от-

Ус н 

Рис. 75. Ус.1овия самовращен ия э.1еыента .1опасти 



рицателен, значит вектор дR на 
клонен относительно оси  втулки 
вперед (рис. 75, 6) . Проекция си
лы дR н а  плоскость вращения 
втулки ДQ направлена  вперед и 
образует крутящий момент, ко
торый ускоряет вращение винта .  
Несущий винт будет р аботать 
в режиме ускоренного самовр а
щения.  Чем меньше уста новочный 
угол ер, тем больше наклон вперед 
вектор а  дR, тем с бол ьшей ско
ростью в ращается винт. 

(СJ.-Вк )'Р 
ю о �------т-------r---,--------, 

;.o l-,..-�+-------+--�,------1 
\ 

оо. . 

Рис. 76. График запаса самовра 
щения лопасти вертолета Ми- 1 

Если разность (а - 0к) = ер, то ер- (а-Нк) = 0, т. е. сила дR на
п равлена параллел ьна оси втулки и ее проекция н а  п.rюскость вра
щени я  втулки дQ = О  ( рис. 75 , в) . В этом случае  тор мозящий , или 
крутящий момент р авен нулю и винт вращается с постоянными 
оборотам и, т. е. режим са мовр ащения винта будет установив
шимся.  

Из рассмотренных примеров следуют выводы:  
н а клон вектор а э�ементарной полной аэродинамической силы 

зависит от шага элемента лопасти; 
при уменьшении шага вектор силы дR отклоняется вперед и 

самовращение  несущего винта становится ускоренным ; 
при  увеличении шага элемента лопасти вектор силы дR откло

няется -назад и самовращение несущего винта становится замедА 
ленным.  

З ависимость режима самовращения от yr.r1a атаки и шага э.Тiе· 
мента лоп асти можно выр азить гр афически ( рис.  76) . Та кой гра 
фик называется гр афиком за п аса самовращения.  П о  оси абсцисс 
на графике отложены угл ы  атаки элемента лопасти, по оси орди
нат - установоч ные угл ы  ер и углы,  р авные р азности а -е к. 

Р ассмотрим характерные точки на этом гр афике. Восходящий 
участок этого гр афика соотяетствует угл а м  атаки элемента ло 
пасти меньше критического, точка В - критическому и нисходя
щая часть - болыuе критического. 

Если провести п рямую, п а раллельную оси абсцисс , то она пе 
ресечется с кривой в двух точках А и С .  Н а  рисунке эта прямая 
проходит через точку н а  ординате, соответствующую установоч 
ному углу ер = 4° (такую прямую можно провести через любую 
точi\У ординаты ) . Чем хара i\Терны точки А и С? Точка А соответ
ствует углу атаки элемента лопасти (в :нашем примере а =  7°30') , 
1шторый соответствует установившемуся самовращению. Докажем, 
что это действительно та к. 

В ыше было уста новлено, что уста новившееся самовр ащение бу
дет иметь место в том случае ,  если разность а - 8к = ер. В этом слу
чае CJIЛa дR ЭJtемепта будет пар алле.тrьна оси втул ки несущего 
'iинта. В нашем примере ер = 4° и а - 8к = 4°. З начит v = O  (см.  
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р ис. 75, в) .  Следовательно, дл я того чтобы лоп-асть вертолета Мн- 1 
имела установившееся самовр ащение при  q> = 4°, угол атаки •1 0-
пасти должен быть равен 7°30' Меньшим угл а м  атаки соответст
вуют точки гр афика,  дл я которых а - 8к <4, т. е. самовр ащение 
будет за медленным (см .  рис. 75,  а ) . На углах атаки между точ 
ка ми А и С все точки гр афика соответствуют нер авенству а-Вк > 
> ЧJ, т. е. ускоренному самовращению (см.  р ис. 75, б) . Но н а  углах 
атаки до критического ускоренное самовращение будет устойчи
вым,  а на  закритических угл ах имеет место срыв потока н само
вращение неустойчиво. 

Диапазон углов атаки между точка ми  А и С называется за 
пасом самовр ащения элемента лопасти. Так ка к полет при уг.тrах 
атаки элементов лопасти больше критического практически не
выполним ,  то з апас  самовращения будет соответствов ать углам  
ата ки между точками А и В 1 на графике. 

При увел ичении шага элемента лопасти прямая  АС переме
Сl ится вверх (А'С') . Это значит, что диапазон углов атаки ,  соот
ветствующих за медленному самовращению, увел ичится ,  а з ап ас 
самовращения уменьш ится.  С уменьшением шага прямая  А С  пере
местится вниз,  и запас самовр ащения увеличится. 

Так как у ра зных элементов лопасти углы атаки раз.гшчные,  то 
условия са мовращения у них тоже р азличные и, следовател ьно, 
график за паса са мовращения имеет условный характер ,  т.  е. он .. \ 
служит для качf'ственнои оценки данного процесс а . ' 

Но вер немся к точке А на гр афике запас.а самовращения .  В на
шем примере оно соответствует (J) = 4° и а = 7°30' При этих углах 
самовращение будет установившимся.  Но как получить угол атаки 
а = 7°30' при  установочном угле q> = 4°? 

Так ка к а = ЧJ +'�а (см. р ис.  75, 6) , то ��а = а-4. З начит для на
шего примера прирост угла атаки,  вызванный вертикальной ско
ростью снижения ,  L\a = 7°30' -4° = 3°30' Найдем вертикал ьную ско-
рость снижения,  соответствующую этому �а. если r= 0,7 ;  <р = 4°; 
w = 26 рад/сек. Известно, что 

откуда 

или 

ta .�д =  Vсн ь wr ' 

Vc,1 = шr tg д(7., 

Итак, при v'c11 = 7,9 м/сек будет иметь место установившееся са 
мовращение. 

Если вертикальная скорость Vсн< 7,9 .мjсек, то у данного эле
мента допасти угол атаки станет меньше 7°30', и са мовр ащение 
будет замедленным , и наоборот, есл и Усн> 7,9 м/сек, то самовра -
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щение будет ускоренны м .  Нужно еще раз  подчеркнуть, что слова 
«ускоренное самовр ащение элемента» условн ы.  Они оз начают, что 
при  данных условиях вектор элементарной полной аэродинами
ческой силы· �R наклонен относительно оси втулки вперед и обра
зует крутящий момент. Чем больше вертика.льная скорость сниже
ния  вертолета ,  тем больше будет пр ирост угла атаки д.а;  тем бол ь
ше будет на i<.лон вектqра  силы �R вперед, тем больше будет 
ч нсло оборотов несущего винта.  

§ 60. Условия самовращения различных 
3лементов лопасти 

В ыше м ы  рассмотрел и условия са мовр ащения винта в зави
симости от �ага и угл а  атаки элемента лопасти. При этом дл я 
облегчения пони�ания вопроса предпол агалось, что все элементы 
лопасти работают в одинаковых условиях, т. е. у всех элементов 
одинаковые установочные углы ,  скорости, одинаковые силы д.R 
и угол наклона их. Но в действительности каждый элемент ло
пасти находится в различных условиях самовр ащения .  Р ассмотрим 
эти условия.  

Прирост угла атаки �а зависит не только от вертикальной 
скорости снижения,  но и от окружной. скорости элемента лопасти. 
У концевых элементов окружная скорость значительно больше, 
чем · у  корневых, следовательно, прирост угл а  атаки концевого 
элемента меньше, чем кор невого, т. е .  д.а1 < д.а2 (рис .  77, а) .  Но 
тогда у концевых элем ентов из-за ма.тюй вел ичины д.а векторы 
элементар ных сил �R наклонены назад и обр азуют тор мозящие 
моменты. Концевые элементы лопасти чаще всего будут р аботать 
в режиме замедленного самовр ащения. Тормозящее действие кон
цевых элементов уменьшается геометрической круткой лопасти , но 
полностью не устраняется .  

У кор невых элементов величина да будет большой , поэтому 
векторы элементарных сил �R будут наклонены вперед, а их про
е кции д_Q дадут крутящий момент. Следовательно, корневые эле
менты лопаGТИ р аботают в ус.л овиях ускоренного самовр ащения.  
Так как концевые элементы лопасти тормозят вращение,  а l<орне
вые ускор яют его, то каким же будет режим р аботы всего винта ? 

При  уменьшении ш а га винта н при увеличении пертикальной 
скорости снижения тор мозящее действие концев ых э.'Iементов 
м еньше, чем ускоряющее действие корневых. Ра внодействующая 
элементар ных сил напр авлена вперед, по вр ащению винта, и обра
зует крутящий момент (р ис.  77, 6) . В этом с.1учае режим само
вращения несущего винта будет ускоренным.  

При увел ичении шага  ил и при  уменьшении вертикальной ско
рости снижения увеличивается тормозящее действие концевых 
элементов лопасти. Если при этом равнодействующая элементар
ных сил Q.тr. будет р авна нулю,  то режим самовращения  винта бу
дет установившимся (рис. 77, в ) . Если тормоз ящее действие кон-
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цевых элементов превосходит ускор яющее действие корневых, рав 
нодействующая элементарных сил Qл напр авлена н азад 
(рис. 77, г )  и образует тормозящий момент. Винт будет работать 
в режиме замедленного самовр ащения .  

Подтвердим сделанные выводы примером.  
Пусть � = 0 ,98 ; r2 = 0,42 ; r3 = 0,28. 
l(рутка лоп астей винта �<р = 4° выполнена между относитель· 

ными р адиусами r = О,З-0,5. Шаг несущего винта определяется 
по шагу элемента лопасти с относительным р адиусом r= 0,7. 

Шаг несущего винта для нашего пр имера ср = 4° Тогда 

Радиус несущего винта вертолета Ми - 1 R = 7, 1 7  м. З начит 

r1 = 0,98 · 7 , 1 7 = 7  J-t; r2 = 0,42 · 7 , 1 7 = 3  .м; 

r3  = 0,28 · 7 , 1 7 = 2 .Ч . 

Найдем окружные скорости выбранных элементов лопасти, если 

ш = 26 рад/сек ; Vсн = 8 .мjсек. 

п) 

б} � 
Q/1 .d Q  

1 11YJt:1Т1jQ(J 

Р ис. 77. Ус.t�овия са мовращения р азличных элементов лопасти 
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Определим п р ирост углов атаки : 

1�1 = arctg 1 �2 = 2°30'; 

/j.з.з = arctg 5� = 8°45' 

Подсчитаем углы атаки элементов:  

а.1  = ? 1  + -lз.1  = 4 о +  2с30' = 6-:: 30' ;  

з.2 = 6° + 6 °  = 1 2° и 

О:з == 8° + 8°45: = 1 6°45' 

Используя график з апаса самовращения  (см .  рис .  76) , опре
дели м  режимы са мовращения данных элементов лопасти. Для 
этого возьмем три прямых, пар аллельных оси абсцисс, п роведеи
ных через точки ординат, соответствующие установочным уг
.л а м  ср1 = 4°; ср2 = 6°; ср3 = 8° Концевому элементу лопасти с углом 
атаки а 1 = 6°30' соответствует н а  графике точка D.  Она н ахо
дится в режиме замедленного са мовращения ( а - 8к = 3° 1 5' ) . 
У этого элемента лопасти полная  аэродина мическая сила д.R на
клонена н азад на угол v = cp - ( а - ек) = 4° - 3° 1 5' = 0°45'. 

Второму элем�нту лопасти при  угл е  атаки а2 = 1 2° соответст
вует точка Е, для которой а - е к =  7° 1 5' Шаг этого эле
мента ср2 = 6° Значит, этот элемент находится в режиме ускорен
ного с а мовр ащения,  и е го аэродинамическая сила д.R наклонена 
вперед на угол -у = ср - (а - 8к) = 6°-7° 1 5' = - 1 ° 1 5' Третьему 
элементу лопасти (угол атаки а3 = 1 6°45') соответствует точка В, 
для которой а - 8к = 9°30' Шаг этого элемента <рз = 8° Этот эле
м ент также находится в режиме ускоренного самовращения, но 
его угол атаки близок к критическому, и вектор полной аэроди
н а мической с илы д.R наклонен вперед н а  угол -у = 8° - 9°30' = 
= - 1 °30' 

Элементы Jiопа сти,  расположенные ближе к оси втул ки ,  будут 
иметь углы атаки бол ьше критического, т. е. работать в усло
виях срыва потока.  В рассмотренном п ри мере больш инство эле
м ентов лопасти работает в условиях ускоренного самовращения, 
значит и несущий винт будет работать в режиме ускоренного 
самовращения.  

В нашем п ри мере (t) = 26 рад/сек, или n= 250 об/.мин. Для этого 
винта да нное число оборотов будет максим альным и дальнейшее 
увеличение его недопустимо. Для режима установившегася само
вращения необходимо увеличить шаг несущего винта. Читателю 
предлагается подсчитать самостоятельно, какой примерно шаг бу=
дет соответствовать этому режиму. К сказанному необходимо сде-
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л ать следующее з амеч ание. При полете на режиме самовр а щения 
вертолет будет р азворачиваться в сторону вращения несущего 
винта за счет момента трения валов трансмиссии .  Чтобы устра
нить этот р азворот, нужно создать момент тяги рулевого винта , 
который вращается н ад действием крутящего момента несущего 
винта. Следовательно, для установившегася самовращения ло
п асти должны создавать небольшой крутящий момент, который 
преодолевает м омент трения в трансмиссии и реактивный момент 
рулевого винта .  Н апомним,  что рулевой винт создает тя гу, обр ат
ную по направлению той силе ,  которая имеет место при  полете 
с работающим двигателем (т. е. рулевой винт р аботает п ри ма
лых отрицательных установочных углах,  поэтому и требуется срав
нительно небольшой крутящий момент) . 

§ 6 1 .  Планирование 
Планированием называется прямолиней ный полет вертолета 

по наклонной траектории при  р аботе несущего винта на режиме 
самовр ащения  ( рис.  78) . В этом полете на вертолет действуют 
силы:  веса вертолета G, тяги несущего винта Т, вредного сопро
тивления Хвр и тяги рулевого винта Т р. в ·  

Разложим силу веса вертолета на  две составляющих :  G2, на 
правленную по  тр аектории полета , и G , ,  перпендикулярную тра 
ектории .  

Силу тяги несущего винта разложим на подъемную силу У и 
силу сопротивления Рх. 

Условия установившегася планирования будут выражены сле
дующим и  р авенствами :  

У = О1 = О соs Э ;  
О 2 = Х вр + Р х = О s in  Э ;  

Тр. 8 = Sб; 
�Мu. т = О. 

Первое условие обеспечивает постоянство угла планирования 
и прямол инейность полета, второе - постоянство скорости по 

траектории.  Тяга рулевого 
Rинта направлен а в обратную 
сторону по сравнению с тягой 
на режиме  снижения при  ра 
ботающем двигателе. Ско
рость по траектории и угол 
планирования можно изменять 
за счет наклон а вектора силы 
тяги вперед или н аз ад, а так
же за счет изменения ш ага 

р 78 с · несvщего винта. Но нvжно н е .  . илы, деиствующие на вер - J J 
толет при планировании  помнить, что полет п роисхо-
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дит на  режиме самовращения, по
этому шаг  можно изменять толь
ко в п редел ах допустимых оборо
тов. Нельзя сильно увеличивать 
ш а г, так как винт может nерейти 
на режим замедленного самовра 
щени я ,  и число оборотов может 
стать меньше минимально допу
стимых. 

Условия самовращения несу
щего винта при планировании 
значительно сложнее, чем при  
вертикальном снижении. Это объ
ясняется в основном двумя пр ичи-
н а:ми :  изменением скорости обте- а У 
кания каждого элемента лопасти Рис. 79. Зависи мость ус.1ови i'l само-по азимуту и наличием м аховых вращения от вертикальной скорости движен ий лопастей , вызванных снижения 
косым обтеканием несущего винта . 

При вертикал ьном снижении каждый элемент лопасти имеет 
1 1остоянную скорость W = V u2 + V�н . Прн пла нировании эта ско
рость зав,исит от а зимута лопасти и непрерывно меняется .  При верти кальном снижении можно считать отсутствующими м аховые  днижения,  это упрощает анализ условий са мовр ащения э.r1ем ента лопасти. При  пл а нирова нии маховые движени я нужно учитывать. Но выводы условий самовращения,  которые были сдел аны при  верти кальном снижении,  сохр а н яют свою силу и дл я ус.'lовий планирования .  Напомним эти выводы. 

Условия са мовр ащения з ависят от шага элемента лопасти и вс·его несущего ви нта : чем м еньше шаг, тем больше н а клон вперед вектора силы �R. тем больше число оборотов несущего винта . Чем больше п рирост угл а  атаки,  вызванный вертика.'lьной ско· ростью снижения, тем больше наклон вперед вектора  силы ,дR и тем бол ьше число оборотов несущего винта . 
Последний вывод особенно в ажен для уяснения условий са мовр ащения при планирова нии,  поэтому р ассмотрим схему н а  р и с .  79. Из  рисунка видно, что угол � а  равен углу между линиями у - у и а - а (у - у пер пендикулярна вектору результирующей скорости , а - а перпендикулярна плоскости вращения или п а р аллельна оси вр ащения втулки ) .  Следовательно, если �а >Нк, то вектор силы �R будет н аклонен вперед относительно оси втулки на угол -у и самовр ащение винта будет ускоренное. Чем больше да, тем больше число оборотов несущего винта .  Помня этот вывод, перейдем к рассмотрению особенностей самовр ащения при  планировании .  Рассмотрим вн ачале влияние на условия са мовращения из менения результирующей скорости элемента лопасти по азИмуту. Так как результирующая скорость из-
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а) с-=� VcosA (A)r 

�: " � :  w 

"<:(r�----д -- !J(j. 

? . 

0 , 8 - 1./1 = 90 °  
д, г - rJI = 270 ° 

Рис. 80. Зависимость условий самовращения от азимута и маховых 
движени й :  

а ,  в - w=90°; б, г - 'Ф =270° 

меняется по  азимуту непрерывно, то м ы  не можем п роследить за  
этим изм енением непосредственно. Поэтому возьмем два  наиболее 
ха рактерных азимута : 90 и 270° и сравним условия са мовращения 
в этих азимутах ( рис.  80) . Направление  полета по тр аектории на 
рисунке  показано стрелкой н .  п .  П лоскость вращения  втулки несу
щего винта - горизонтальная,  угол атаки несущего винта распо
л ожен м ежду этой плоскостью и вектором скорости планирования 
и р авен углу планирования А = 6 . В азимуте 90° в плоскости вра
щения втул ки на элемент лоп а сти поток набегает со скоростью 
шr + V cos Н (рис .  80, а ) . Прирост угла атаки элемента лопасти , вы
званный вертикальной скоростью снижения,  можно определ ить по 
формуле 

t 1 = V пд sf n б g а. wr + V пд cos О • (43) 
В азимуте 270° лопасть относительно н а пр авления полета движется 
н азад, поэтому на элемент лоп асти в плоскости вращения  втулки 
поток набегает со скоростью юr - Vпл cos е ( рис. 80,  б) . Прирост 
угла атаки в этом случа е  р авен 

trr �'J. = Vп.1 sf n б 
ь wr - V cos б (44) 

Сравнивая схем ы а и б, а также формул ы  (43) И (44) , приходим 
к выводу, что в азимуте 270° прирост угла  атаки больше, чем в ази 
муте 90° Следовательно, за счет изменения результи рующей ско
рости на режиме планирования изменяется прирост угл а ата ки и 
наю1он полной аэродинамической сил ы :  в азимуте 90° она откло
няется назад, в азимуте 270° - вперед. 
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Р ассм отрим теперь влияние маховых движений на условиs1 
самовращения.  

При вз махе наступа ющей лопасти вверх уменьшаются угл ы  а 
и �а. В азимуте 90°, где вертикал ьна я скорость взмаха вверх до
стигает м а ксимальной вел ичины (рис. 80, в ) , прирост угл а атаки 
становится м инимальным 

t .l:x = V n.1 s l n  б - V в з  g ыr + V nл cos IJ 
Значит, в этом азимуте будет наибольший н а клон назад век

тор а силы �R и наибол ьший тормозящий мом ент лопасти.  В ази
муте 270° будет наибол ьшая вертикальная скорость взмаха вниз, 
поэтому согл асно фор муле 

t ь,.". = V nл si n б + V вз 
g юr - Vnл cos IJ 

элемент лопасти имеет наибольший прирост угла атаки (рис. 80, г) . 
В этом азимуте будет наибольший наклон вперед элементарной 
сил ы и наибольший крутящий момент. 

Итак, сдел аем вывод. При пла нировании условия самовраще
ния каждого элемента лопасти и всей лопасти в целом изменяются 
за один оборот винта. Н аступающа я л опасть создает торм озящий 
момент, уменьшающий обороты винта. Наибольший тормозящий 
момент образуется в азимуте -ф = 90° Отступ а ющая лопасть со
здает крутящий момент, наибольшая величина которого дости
гается в азимуте 270°, где прирост угл а да ста новится макси маль
ным .  Значит, при пл анировании лоп асти поочередно раскручивают 
винт и тормоз ят вращение, а в целом несущий винт работает 
в условиях установившегося самовращения.  Число оборотов винта 
регулируется шагом : чем меньше шаг, тем бо�1ьше ч исло оборотов 
винта. 

§ 62. Вертикальная скорость снижения 
при планировании 

Вертикальной скоростью снижения называется высота, на  ко
торую вертолет снижается за одну секунду ( рис. 8 1 ) .  Она опре
дел яется по фор муле 

� в Vcu пл 
Vx 

Рис. 8 1 .  Зависимость 
скорости снижения от 
скорости и угла плани-

рования 

Вертикальная скорость будет постоянной при постоя нном угле  
планирования и при постоянной скорости по траектории .  Это зна
чит, что движущей силой при  планировании является составляю-
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щая силы веса G2 = G sin е. Работа этой силы в единицу времени 
будет мощностью, эквивалентной мощности , потребной для го
ризонтального полета со скоростью, р авной скорости планирова 
ния .  Следов ательно, 

или 

(45) 
Это значит, что секундна я  работа силы веса вертолета будет 

эквивалентна мощности, котора я  подводится к валу несущего 
виыта п ри  горизонтальном полете с той же скоростью, с которой 
вертолет в ыполняет планирование на  р ежиме самовращения .  Из 
равенства ( 45) можно определить вертикальную скорость сниже
ния при планировании 

(46) 

где Nг - мощность, потребная дл я горизонтального полета, л. с.; 
G - вес вертолета ,  кГ 

Из формулы (46) видно, что минимальная вертикальная ско
рость снижения будет достигнута п р и  пл анировании на экономи 
ческой скорости, так  как  Vзн соответствует Nmtn потребной мощно
сти, т. е.  

V 75Nm in  
CHm in - О • 

Для прикидочных расчетов можно пользоваться п рирлиженной 

формулой Nm1n = � Nном, но тогда нужно вводить коэффициент ис

пользования мощности �' так как Nг = Ne�.  Приняв величину этого 
коэффициента � = 0,8, получим 

V _ 75 · 0,8 · 0 ,5Nном 
Cl lm in - О 

ЗОNном 
о (47 ) 

3 о u " аметим, что отношение N = q называется удельнои нагрузкои 

на единицу мощности двигател я и равенство примет вид 
30 Vcllmin = -q- ' (48) 
но м 

г-Q110�1 1/ Р = Ем - энер гетическое качество вертолета ; 
Р - уДельная  нагрузка на единицу ометаемой площади . 

т Ем огда qном = -vP . 
Подставим полученную величину в формулу ( 48) 

ЗО V-Р 
Vcнm iл = Ем 
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Средняя величина энергетического качества Ем � 20. Тогда 
формула д.пя определения  м иним альной вертикальной скорости 
снижения при планировании вертолета будет сл едующей : 

30 v- г -
v Cll tn in = """'2() Р = 1 ,5 V Р. 

Н а помним , что эта формул а приблИженная,  но она дает достаточно 
точные результаты, хотя и несколько заниженные. 

Сравнение вертикальных скоростей при планировании и при 
вертикальном снижении позвол яет сказать, что при пла ниров ании 
вертикальная скорость будет в 2-2,5 р аза  меньше, чем  при верти
кальНО!\'! снижении. Поэтому, есл и окруж ающие препятствия  не 
мешают выпо.1 нению планирования,  оно выполняется во всех слу
чаях. 

Но планирование п роизводится не только с экономической ско
ростью, оно может выполняться  и с другими скоростями по траек
тории.  Для определения скоростей и углов пл а нирования строится 
специальный график - указательница траекторий планирования 
вертолета .  Д.11я  его построения используют кривые потребной 
и расп олагаемой м ощностей горизонтал ьного п ол ета .  Ес.1 и  на этих 
кривых п ровести прямую N1 , п а раллельную горизонтальной оси , 
то она пересечет кривую п отребной мощности в точках А и В 
( рис . 82, а) . Точке А соответствует скорость V 1 , а точке В - ско
рость v2 горизонтального полета вертолета .  

Лримем эти скорости з а горизонтальные составляющие Vx ско
рости планирова ния (рис .  82 ,6) : V 1 = V_\·, ; V2 = Vx2• Так как этим 
скоростям соответствует одна и та .же потребная  мощность гори
зонтал ьного полета N1 , то по формуле (46) находим вертикал ьную 
скорость снижения.  Она будет одинакова при пл анированИи со 
скоростью v_\.J и v х� · Определ ив Vсп I I  Vx, находим скорость пла 
нирования 

vП.ll ==: v v�! + v�H ; vП.lo = vv;l + v�H · 
З атем находим угол пл а нирования 

5 *  

а) 

v, 

fJ = arctg Vvcн , или в = arcsin  v сн 
х 

V n.1 

Рис. 82. Зависимость вертикальной скорости снижения от угла плани
рования 

131 



Vn Vхн8 �'xz Вывод: один а ковая вертикальн ая ско
рость снижения соответствует двум 
режимам планирования при большом 
и м алом угле  пл анирования ,  с боль
шой и малой скоростью по тр аектории.  
Выбир ают обычно планирование при 
м алом угле, но  с большей скоростью 
по траектории. Сделав подобные р ас
четы для нескольких вертикальных 

Р нс. 83 . Указа те.1ьннца тrаек- скорос:ей, строят указательницу тра-
тарий планирова ния ектории планирования вертолета 

( рис. 83) . По ней можно определить : 
миним ал ьную вертикальную скорость снижения ;  
миним альный угол планирования ,  который соответствует ско

рости Vx, численно равной наивыгоднейшей скорости горизонталь
ного пол ета ; 

вертикальную скорость при вертикальном снижении (точка 
пересечения указ ательницы с вертикальной осью) . 

Если через указательницу провести секущую, пар аллельную 
горизонтальной оси, то точки пересечения 1 и 2 будут соответство
вать двум режимам пл аRирования,  при которых будет одинако
вая вертикал ьная  скорость снижения и разные скорости по тр аек
тории. Точка М на указательнице соответствует минимальной ско
рости по траектории. 

§ 63. Безопасная высота полета 

Минимальная вертикальная  скорость снижения,  при  которой 
полет наиболее безопасен, достигается при планировании на  эко
номической скорости . Но если при выполнении висения отказывает 
двигатель, то скорость вертолета V = 0 . Для того чтобы перейти на 
планирование со скоростью, близкой к экономической, надо поте� 
рять некоторую высоту, чтобы вертолет приобрел определенную 

mV�., OV�., 
кинетическую энергию Е = -2- = � Н а  приобретение ско-

рости используется не вся потенциальная энергия вертолета ,  
а только часть ее (примернq 0,2  от пол ной потенциальной энер 
г и и ) . Остальная  энергия идет н а  преодоление вредного сопротив
ления и профил ьнаго сопротив.1ения несущего винта,  на  враще
ние рулевого винта и вспомогательных агрегатов. Полная  потен
циал ьная  энер ги я вертол ета равна 

En = ОН, 
где G - вес вертолета ; 

Н - высота_ полета вертолета . 
Кинетическую энергию при потере в ысоты найдем по формуле 
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Отсюда безопасная высота висения вертолета 

Н _ v� .. , v� ,  - 0,2 · 2g ;:::::::: -4 -· . 
Но к� к показывает опыт для маневра при посадке надо еще 

иметь з ап ас высоты около 1 0  .м, поэтому формула для определения 
безопасной высоты висения примет вид 

\12 
н. П.l , 1 0  б�з =  -4- 1  · 

П ример.  Экономическа я скорость полета вертолета Ми- 1 Vзн = = 90 КАt/ч ил и 24,8 .м/сек. Определить безопасную высоту висения. 

LJ 24,82 
1 0  1 6 -l lбез = -4- + = И .М .  

Если вертолет при переходе на  режим самовращения несу
щего винта уже имел поступательную скорость в горизонтальном 
направлении,  то безопасная высота определ яется по формуле 

Н- = v�., - v; 
оез 4 + 1 0. 

Н а.пример ,  вертолет J\tlи- 1 выполняет горизонтал ьный полет со 
скоростью 70 к.мjч, или 20 .мjсек. Безопасная высота в этом случае 
определ ится как 

н. - 252 - 20:! + 1 о - 66 без - 4 · - .М. 

Следовате.1ьно, при отказе дви гател я в горизонтал ьном полете 
ил и при наборе высоты по наклонной траектории дл я перехода на 
режим самовращения требуется меньшая высота, чем дл я пере
хода  на этот режим при висении ил и при выпол нении вертикаль
ного набора и вертикал ьного снижения с р аботающим двигателем. 
Определ ив безопасные высоты для перехода на режи м самовраще
ния при р азл ичных скоростях nолета, можно построить диаграмму 
безопасных высот полета ( рис. 84 ) . 

На  этой диаграмме показана Н, м 
опасн ая зона, из которой вид- tso 
но, что безопасная высота ви
сения до 10 .м

· 
или свыше 200 м. 

Ограничение безопасных высот 
висения н полета на м алых 
скоростях з атрудняет практиче-
ское испо.1ьзование вертолетов на 
м алых высотах. Полет вертоле
та в опасной зон е  без крайней 
необходимости выполнить нецелесо
образно. 

20 1,0 60 80 /00 120 V, I01jV 
Рис. 84. Опасная зона полета 

вертолета 
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§ 64. П ереход от полета с работающим 
двигателем к пол ету на  режиме 
самовр ащения несущего винта 

П.1анирование на режиl\'lе са мовращения не явл яется аварий
НЫl\1 видом поиlета,  а представ.тJЯет норм альный, устойчивый щ1д 
полета ,  который часто используется и при нормально работа ю
щем, исправном двигателе.  Планирование на  режиме самовраще
ния испо.1 ьзуется дл я отработки элементов техники пилотирования  
и .1 н  дл я быстрой потери высоты. Но дл я обеспечения безопасности 
необходимо собл юдать определ енный порядок и посл едовател ь
ность действий  при переходе от полета с работающим двигателем 
h по.ГJету на режиме самовращения.  Что произойдет с вертолетом 
в случае внезапной оста новки двигател я или при быстром умень
шешш его чис.ГJ а оборотов? 

В первые м гновения  несущий винт продолжает вращаться и 
ч нсло оборотов не м еняется, так как  муфта свободного хода авто
l\l атически откл ючает двигатель от трансмиссии.  Винт продолжает 
вращаться по инерции, потому что обл адает опреде.ТJенным момен
ТОl\I вр ащения .  Чем больше масса или вес лопастей , тем больше 
l\ IОмент вр ащения ,  тем большее время продолжается вр ащение по  
инерции. Поэтому на  режиме самовращения преимуществом обл а 
дают тяжел ые винты. 

Под действием реактивного момента число оборотов несущего 
в 1 1 нта уыеньшается, а следовател ьно, уменьшается тяга . Если дви
гатель отказывает на реЖИ;'11е висения, то вследствие уменьшения 
тяги несущего винта вертолет перейдет к вертикальному сниже
нню. Ес.ТJ и  же двигатель отказывает при горизонтальном полете, 
то за счет уменьшения силы тяги и подъемной силы вертолет бу
дет снижаться по накл онной траектории. И в том и в другом 
случае поток воздуха будет подходить к несущему винту снизу. 

Наличие вертикал ьной скорости снижения вызывает увел иче
ние углов атаки элементов лопастей на величину �а и отклонение 
вектора  сил ы �R вперед, т .  е. появляется крутящий момент, а сле
довател ьно, к увеличению числ а  оборотов или, по кр а йней мере, 
к прекращению дальнейшего его уменьшения .  Кроме того, при 
уменьшении числ а оборотов несущего винта уменьшится центро
бежная сила каждой :юп асти, что приведет к увеличению угл а  
конуевости несущего винта, т .  е .  к одновременному взм аху лопа 
стей вверх. При увеличении угл а  взмаха уменьшается ш а г  лопасти 
под действием компенсатора взмаха ,  т .  е .  увеличится число обо
ротов несущего винта.  

Та ким образом, мы пришли  к выводу, что в с.1учае отказа 
двигател я имеются объективные условия ,  которые способствуют 
переходу несущего винта на режим самовращения. Но  пол агаться 
на  эти условия и ждать,  что винт сам перейдет на самовращение, 
не с.1едует. Поэтому в случае отказа  двигателя летчик  до.п жеп 
Б первую очередь уменьшить шаг несущего винта до минималь-
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ного. Для этого ручка «шаг
газ» отклоняется полностью 
вниз. Число оборотов несущего 
винта возр астает, увеличивается 
окружная скорость элементов ло
пасти . Это приводит к уменьше
нию углов атаки элементов и от
клонению сил ы !J.R назад. По- Рис. 85. Кабрирующи й момент ста-

этому число оборотов несущего билизаiора 

винта будет возрастать до како-
го-то предела ,  а затем установится режим постоянных оборотов, 
т. е .  самовра щение станет установивши мся .  Но если число оборо
тов излишне велико, шаг нужно нем ного увел ичить. При полете 
с работающим двигате.пем число оборотов должно соответствовать 
его ном,и нальной мощности. При этом винт будет развивать наи
большую силу тяги и вертикал ьная скорость снижения будет \I И 
ним альной . 

Переходу несущего винта н а  режим самовр а щения способ
ствует ста билиз атор, установленный на хвостовой балке. Стабили
затор изменяет установочный угол при изменении ш ага несущего 
винта : при  уменьшени и ш ага до минимального установочный 
угол стабилизатора становится отрицательным (рис. 85) .  Если 
нертолет в момент перехода на режим самовр ащения движется 
с горизонтальной скоростью, то на стабилизаторе возникает от
р ицательная подъемная сил а Уст ·  Момент этой сил ы Мет = УстLст 
з аставляет вертолет подним ать нос. Угол атаки несущего винта 
становится положительным.  Поток воздуха набегает на  винт снизу. 
Увеличивается угол ,!J.a каждого элемента лопасти и ч исло обо
ротов, т. е. несущий винт переходит на  режим самовращения. 

До сих пор мы р ассм атр ив али факторы,  котор ые ускоряют или 
з аr..r едляют самовращение несущего винта . Мы уделяем этому 
столько внимания,  потому что обороты несущего винта при  само
вр ащении являются основным показателем безопасности полета. 
Есл и  на режи ме самовр ащени я число оборотов 1\Iеньше минималь
ного, то винт может остановиться. Испр авить эту ошибку бывает 
невозможно. 

Но п р и  переходе на режим самовр ащения внима ние  летчика 
уделяется не только оборотам несущего винта .  Поведение верто
лета в этот момент сильно отличается от установившегася полета : 
прежде всего резко уменьшается реактивный момент несущего 
винта .  В результате чего вертолет стремится к развороту вокруг 
вертикальной оси вправо.  Кром е того, если имеется горизонталь
ная  скорость, то будут иметь место маховые движения лопастей, 
а значит, и завал оси конуса несущего винта вправq. З а  счет бо
ковой составл я ющей сил ы тяги несущего винта вертолет будет 
накреняться и скользить впр аво. 

В момент перехода на режим самовра щения пилот должен 
удерживать вертолет от разворота вокруг вертикальной и про-
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Дольной осей, изменяя силу тяги рулевого винта на обратную и 
отклоняя конус вращения несущего винта влево. Наклон ф юзе
л яжа вертолета относительно горизонта зависит от скорости по
.11ета.  При м алой скорости наклон достигает 1 0- 1 5°, т. е .  нос вер
толета сильно поднят. Этого допускать нельзя,  так как  вертолет 
может коснуться земли рулевым винтом и сломать его. 

При установившемен самовращении лопасти несущего винта 
образуют крутящий момент. Под действием этого момента проис
ходит поворот лопасти относител ьно вертикального шарнира впе
ред на  отрицател ьный угол отставания. При пл анировании крутя 
щий момент з ависит от угл а  азимута.  Следовательно, угол отста
вания будет изменяться, т .  е .  лопасти при планировании будут 
иметь колеба ния  относите.ТJ ьно вертикал ьных шарниров. 

§ 65. Особенность планирования 
двухвинтовых вертолетов 

Пл анирование двухвинтовых вертолетов на режиме самовра
щения несущих винтов имеет некоторые особенности по  сравне
нию с одновинтовыми.  У двухвинтового вертолета с продольным 
р асположением винтов поток воздуха подходит к переднему винту 
под б6льши�1 углом атаки, а к заднему - под меньшим ( рис.  86, а) .  
Изменение угла атаки п роисходит из-за скоса потока перед
ним винтом . У двухвинтового вертол ета с соосными винтами ниж
ний винт скашивает поток, идущий к верхнему винту, что п риводи'Г 
к уменьшению угл а атаки верхнего винта (рис. 86, б) . 

Уменьшение угл а атаки заднего винта у вертолета продольной 
схем ы и верхнего винта у соосного вертолета приводит к умень
шению осевой составднющей набегающего потока и к уменьше
нию да элементов лопасти. Сл.едовател ьно, з адний винт будет р а 
ботать в условиях замедленного самовращения. Кроме того, п р и  
уменьш�ни и  угл а  атаки уменьшится сила тяги з аднего винта .  
Дл я сохра нения р авновесия вертолета необходимо, чтобы сил а 
тяги обоих винтов бьша одинаковой. Дл я увеличения сил ы тяги 
заднего винта нужно увел ичить его шаг, что приведет к еще бол ь
шему замедлению вращения. 

Так как оба винта должны вращаться строго синхронно, то 
условия и х  самовр а щени я  будут р азличными.  Передний винт бу
дет р аботать в ус.'Iовиях ускоренного с амовращения, а з адний 
в условпях замедленного, т. е. п ервый винт «ведет» второй (со-

Рис.  86. Особенности планирования двухвинтовых вертолетов 

1 36 



здает крутя щий момент дл я второго винта ) . З а  счет крутящего 
моl\lента и трения в э.11ементах тр ансмиссии передний винт обра 
зует разворачнвающий момент, который вызывает р азворот верто
лета в сторону вр ащения переднего винта.  З адний винт образует 
реактивный момент, который тоже вызывает разворот вертолета 
в сторону вращения переднего винта .  Вертолет при  пл анировании 
будет р азвор ачиваться .  Этот разворот устр аняется отклонением 
в р азные стороны осей конусов несущих винтов. Поэтому управ
.1 енне вертолетом при  ПJi ани ров а нии затруднено. 

Верхний винт соосного вертолета также будет р аботать в усло
uиях за:\lедленного са м овращения. Следовательно, нижний винт 
должен создавать крутящий момент дл я верхнего винта .  При этом 
также обр азуется р азворот вертолета в сторону вращения ниж
него винта. Он  устр аняется отклонением рул я  направления .  
Управление соосным вертолетом при планировании также более 
с.1ожно, чем управление одновинтовым вертолетом. 

В заключение надо отметить, что пл анирование на всех вер 
то.1етах осуществляется со значительно меньшей скоростью, чем 
при гор изонтальном полете. Уменьшение скорости пл анирования 
объясняется возникновением срыва потока.  Так к/ак поток подхо-· 
дит к несущему винту снизу, то углы атаки у всех элементов бу
дут больше, чем при горизонтальном полете, следовательно, своего 
критического значения они достигнут в азимуте 'Ф = 270° при  ско
рости , значительно меньшей , чем в горизонтальном пол ете. 

Вопр осы и ответы для 
пр огра.м..мированного контроля 

Вопрос 1. От каких причин зависит минимальная верти кальная скорость 
при уста новившемен вертика.1 ьном снижении вертолета на режиме са мовраще
I I И Я  несущего винта? 

Ответ 1 .  При уста новившемен вертикальном снижении скор ость будет по
стояшюй. Постоянство скорости определяется первым уелоnи ем верти каль ного 
снижения G = Т +  Х. Из этого равенства следует: чем больше лобовое сопротив
леl lие  венесущих частей вертолета,  тем меньше должна быть сила тяги для 
ура вновеши вания веса в ертолета , тем м еньше вертикальная скорость снижения.  
Си.'!а тяги в свою очередь за висит от обс:>ротов :  чем выше обороты несущего 
nн нт<1, tем меньше вертикальна я  скорость снижения.  

Ответ 2. Верти кальн ая скорость постоян1 1а  при уста нови вше:-.tся сни жении 
вертолета . Она опредеJi яется по формуле 

Vсн = --V 20 
CRF? '  

С.1е;:�.овательно, в ертика.1 ьн а я  скорость зависит от веса вертолета, шага несущего 
винта , площади, о метае:-.tой ви нтом, и плотности воздух а. 

Ответ 3. Установившаясн вертика.1ьная скорость снижения на режю1е са!\10 -
вращения п о  вертикальноii траектории определяется по прибли женноi'1 формуJi е 

Vсн = 3,6 УР. 
Следов ательно, вертика.1ы1ая скор ость за висит от v де.1ыюй нагрvзки на едИIIИUУ 

( о 

- . 
о м етаемой винтом шющади Р = F) или от веса в ертолета. Чем больше· 
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удельная нагрузка , тем больше вертикальная скорость. На большой высоте 
вертикальная скорость будет больше, чем у земли, и с увеличением высоты 
увеличи вается .  

Вопрос 2. Ч е м  определ яются и от чего зависят услови я  самоiЗр а щени я э.1е
мента лопасти? 

Ответ 1.  Услови я с а мовр а щени я элемента .аопасти определяются наклоном 
элементарной аэроди на мической силы относительно оси втулки несУщего винта. 
Если сила н а п р а влена параллельна оси втулки, то ее проекци я на плоскость 
вращени я р а вна нулю,  и самовращение будет уста нови вши мся.  Если вектор 
,силы t!.R н а кл онен относительно оси втулки н а  угол -v вперед - с а мов р а ще
ние ускоренное. Если вектор силы 11R на клонен на угол v назад - са мовр а 
щение за медленное. На клон вектора t!.R за iЗиснт от ш а г а  эле�ента лопасти и 

( 
v \ 

n рироста угла а т а ки A':l. =--= arc tg ��� ) - Чем 1\Iе н ьше шаг н больше 11а, тем 

-больше н а клонен вперед вектор !1R. 
Ответ 2. Условия са мовращения э.1емепта лопасти определяются аэроди на-

у 
i\IИчесюr м  ка чество :11 К =  Х Чем выше аэродина мичесr<ое качество, тем 

3\rеньше уго.1 ка чества 8}(,  тем больше н а клонен в перед вектор силы 11R и те:-.1 
больше будет число оборотов несущего винта . Так как качество и угол качества 
заnисят от уг.r1а атаки,  то и услови я с а мовр ащени я определяютс я уг.1о м атаки.  
При наивыгоднейшем угле атаки вектор силы t!.R и меет наибольший нак.r1он 
вперед, поэтому режим са мовращени я  будет ускоренный. При углах ата ки 
больше и меньше на и выгоднейшего са мовра щение элемента лопасти будет за
медленное. 

Ответ 3. Услови я с а мовращени я  элемента лопасти определ яются наклоном 
элементар ной полной аэроди нами ческой силы 11R относительно оси втулки не
сущего винта.  Если вектор этой силы наююнев в перед, то э.1емент лопасти 
будет и меть ускоренное самовращение, если назад - замедленное. При пар а.'1-
лельном н а п р а влении 11R н оси втулки - самовращение уста новившееся .  Н а !\.1ОН 
силы t!.R за висит от п р ироста угла атаки /1а, об�азова нноrо за счет nертика.lь-

пой с r<арости снижения ( A':l. = a r c  tg V:;) Чем больше верпша.1ьная ско

рость, тем больше /1а, тем больше наклон силы 11R, тем больше чис.1о оборотоg 
несущего винта . 

Вопрос 3. Изменение усло вий самовращения у р азли чных э.1е:чентов ло
пасти.  

Ответ 1 .  Различные элементы лопасти и меют различные услови я с а мовра
щения. Эти условия определ я ются гео м етри ч еской круткой лопасти, т .  е. вели
чиной установоч ного угла элемента и величиной при роста угла а та�и. вызва н
н ого вертик альной ско ростью с ни жения.  У корневых элементов .1 опа сти уста
ново чные углы больше, чем у ко нцевых. Уве.1ичение уста новочных углов 
при водит к за медлению са мовращени я .  

Прирост угла атаки (А'З. = a r c  tg  V;; ) зависит то.'1ы<а от r, зна чит в еличина 

его бо.гrьше у корневых элементов. Че м  бо.1 ьше �а. тем бо.1ее ускореп п ы :'lt 
будет с а мовращение. Вли яние на самовращение прироста угла атаки больше, 
чем вли яние гео метри ческой крутки, поэтому кор невые элементы будут н а хо
диться в ус.повиях ус коренного, а концевые - в ус.1ови ях за мед.1епного само
вра щения. 

Ответ 2. Услови я са:�1 овращения р азных эле�tентов лоп асти р а зличны. 
Услови я  с а мовращени я определ яются наклоном векто р а  силы 11R, а он, в свою 
очередь, зависит от шага элемента лоп асти . Следовательно, услови я с а м о в р а 
щения определяются ш а г о м  данного элемента. Вследствие гео �етрической 
крутки каждый элемент и м еет свой ш аг. У корневых элементов он бо.1 ь ше, зна
чит у эт"х элементов вектор силы 11R больше отr<лонен назад, с а ыов р а щение 
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за медленное.  Концевые э.т1ементы имеют меньший шаг, поэтому о нн находятся 
в условиях ускоренного самовращения. 

Ответ 3. Условия са мовр ащен ия р азличных эле:-.tентов .тюпасти определя
ются геометрической круткой,  окружной скоростью wr элемента лопасти и и н
дукти вной скоростью. Корневые элеме нты лопасти и меют вследствие геО ;\1етри
ческой крутки больший шаг и большую индуктивную скорость, поэто му у них 
будет меньшая вертикальная скорость потока. За счет большего уста новочного 
угла и м алой вертикальной скорости уменьшится прирост уг.1а а таки 

( l17 = acr tg V :� э )  , следовательно, вектор силы !:iR отклонится н азад. 

В ы вод : у корневых э.1ементов самовращение замедленное, у концевых - уско
ренное. 

Вопрос 4. Изменение условий самовращения элемента лопасти по азимуту 
при планировании вертолета. 

Ответ 1 .  При планировании вертолета на режиме са мовращени я  несущего 
винта условия обтекания элемента лопасти непрер ывно меня ются. ПоэтО\IУ 
будут меняться и условия са мовращения. У наступающей лопасти результирую
ща я скорость будет непреры вно увеличи ваться ( W = и +  V sin -ф ) . Это приведет 
к увеличению элементарной силы !1R и к ускорению самовращени я .  У отсту
па ющей лопасти результирующая скорость ка ждого элемента у меньшается и 
в ази муте 'Ф = 270° достигает минимума ( W = и - V) . Следова те.1ьно, и сила 
!1R у меньш ится ,  и самовращение будет замедленным. Каждый элемент лопасти 
поочередно становится то « ведущи м», то «ведо м ым». У н аступающей лопасти 
больш и нство элементов будет «ведущими», у отступаюЩей - «ведомыми». 

Ответ 2. При планировании верто.1ета условия самовращения каждого э.1е
мента зависят от азимута лопасти. При изменении азимута меняется результи
рующа я скорость элемента ( W = и +  V si n 'Ф) . В азимуте 90° она  достигнет ма кси -• 

( 
• V пл s i n  6 ) 

мальнои величины, поэтому прирост угла минимален 117 = arc tg + V . б шr пл cos 
Вектор силы !1R о rклонится назад, и са мовращение будет заме..J..тенным.  

В а зи муте 270° результирующая скорость элемента минимальна 

( л Vпл s i n 6 )' u7 = arc tg 
V 

и • Наклон вектора силы 11R вперед будет наибо.1ь-и - пл cos v 
шим, и са мовращение будет ускоренн ы м .  Вывод: при планирова нии отступаю
щая лопасть созда ет крутящи й момент и «ведет» наступа ющую .1опасть. кото
р а я  обр азует тормозящий момент. 

Ответ 3. Особен ности са мовращени я элемента лопасти при пла ниро в а нии 
вертолета определя ются двумя причинами:  

изменением результирующей скорости обтекания эле мента по а зимуту ; н а 
личием ма ховых движений и вертикальной скорости взмаха.  

В азимуте 90° результирующа я скорость ма ксюtальн а я ,  вертика.1ы1ая  СI\0-

рость взмаха также максимальная и направлена вверх,  угол 

л Vпл s i п  6 - V83 u 7 =-= а гс  tg -.:::.с:...._.,.-"---� и +  Vп.1 cos 6 

наи меньший, поэто :-.tу вектор силы !1R направлен назад, и са:'>ювращение будет 
за медленным. 

В азимуте 270° результирующа я скорость обтеi<ани я н а юtеньша я.  а вер
тикальная скорость ВЗ;\tаха наибольшая, но направлена вниз, угол 

V s i n  6 --+-- V l17 = arctg "·1 ' вз 
U - Vпл cos О 

наибо.1ьший, поэтому вектор силы !1R направлен вперед, и с а :-.ювращение э.'1е
мента .rю п асти ускоренное. 

Вы вод: отступающа я  лопасть созда ет крутящий момент, а наступающая 
.�топасть - тормозящий, но самовращение винта будет уста новившимся. 
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Вопрос 5. От чего зависит мини мальн ая вертикальн а я  ско рость снижени я  
п р и  пл � ни р о в а н и и  вертолета? 

Ответ 1 .  В ертикальна я  скорость снижения п р и  пла нировании вертолета опре
деляется по формуле Vс н =  Vп л sin е, т. е .  о н а  з а ви сит от скорости по траекто
рии и угла п.1 3 1Ш р о в а н и я .  Скорость по тр аектории зависит от на кло на оси 
J<онуса вращени я вперед или н азад. Угол планирования определяется подъе м 
ной си.'lой и з а в и с и т  от ш а г а  н есущего в и н т а :  чем больше шаг, тем больше 
подъе:-.ш а я  сн.1а и тем 1\lеньше угол п л а н и р о в а н и я  и вертикаль н а я  скорость с н и 
ж е н и я .  

Ответ 2. Вертикальная ско рость при планировании вертолета определяется 
по форм уле Уе в =  V11 л sin 8. Так как при планировании движущей силой явля
ется сила веса G2= G sin е, то,  следо ва тельно,  работа силы веса в еди ницу 
врсl\l ени будет экви вален т н а  м ощности , подводи м о й  к ви нту. 

Откуда 

Nr Vсн = 0 ; 
Nrm i n Vcнm lt1 = -0--

Таким образо м ,  М Н Н!Il\lальная вертикальн а я  скорость п р и  планировании з а 
в и с и т  от в е с а  и в ы с о т ы  по.1ета. Скорость плани р о в а н и я  по т р а ектории должна 
быть р а в н а  э Jю но:�ш ческой СJ\орости горизонтального полета . 

Г .1 а в а 
х 
ВЗЛ ЕТ И Л О САДКд В Е РТОЛ ЕТА 

§ 66. Взл ет 

Вз.1ет вертолета явл яется неустановившимся ускоренны м ви 
дом полета .  При взлете скорость изменяется от V = О  до скорости , 
при  которой происходит установившийся набор высоты. Чаще 
всего эта скорость р авна экономической скорости горизонталь
ного полета.  В завиенмости от полетного веса,  атмосферных 
условий, высоты аэродрома над ур овнем моря,  наличия  препят
ствий взлет может быть выполнен по-вертолетному, по-самолет
ному и по-вертолетноl\lу  с использов анием «Воздушной подушки» 
11 без ИСПО.1ЬЗОВ а НИ Я .  

Иногда перед взлетом или в процессе вз.1ета вертолет пере
двигается по земле,  т .  е. выполняет руление. Руление на  вертолете 
существенно отлич аетс я от руления на самолете. 

Особенности руления на вертолете. Руление осуществляется 
за  счет движущей сил ы Р, которая уравновешивает сил ы  трения 
колес Fтр ( рис.  87, а ) . Реактивный момент несущего винта урав
новешивается моментом тяги рулевого винта . Основные отл ичия  
руления на  вертолете : 

1 )  наличие большой подъемной силы ,  которая явл яется со
ставпяющей тяги несущего винта и уменьшает силу давления ко
лес на зеiшlю, т. е .  опор ную реакцию. В результате трение колес 
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Рис. 87. Силы, действующие на вертолет при рулен ии 

о землю уменьшается и увел ичивается возможность опрокидыва
ния вертолета ; 

2 )  наличие боковых с ил :  тяги руЛевого винта и боковой 
составляющей тяги несущего винта (рис. 87, 6) . Эти СIЫIЫ относи
тел ьно точек опоры колес дают большие опрокидывающие мо
менты, которые ур авновешивают друг друга. Но прн ИЗI\Iенении 
одной из  боковых сил опрокидывающий момент оказывается 
неуравновешенным и вызыв ает опрокидывание вертолета 
(р:ис.  87, в ) ;  

3) п р и  действии дви жущей силы Р возникает большой капо
тирующий момент, вследствие чего создается большая нагрузка 
на передние колеса (колесо) шасси. 

Поэтому руление на вертол ете нужно выпол нять более осто
рожно, чем на самолете. Скорость руления не должна превышать 
1 0- 1 5  км/ч, поверхность площадки , по которой происходит руле
ние, должна быть ровной . Не р азрешается выполнять руление при 
с ил ьном боковом ветре, так как это может привести к опрокиды
ванию вертолета .  

Взлет по-вертолетному я вляется основным видом взлета 
( рис.  88) . При  этом взлете выполняется вертикальный отрыв и на 
высоте 1 ,5-2 м производится контрольное в исение (проверяется 
р абота несущего винта, двигател я и оборудования ) . З атем верто
л ет переводят в набор высоты по наклонной тр аектории  с одновре
м енным увеличением скорости.  При  этом пер еходе возможно 
«проседание» вертолета,  т. е. уменьшение высоты , а иногда и 
уда р колесами о землю. Такое явление вызыв ается нак.поном оси 
конуса несущего винта вперед дл я создания щзижущей сил ы Р, 
в результате чего уменьш ается вертикальна я  составл яющая тяги 
несущего винта.  Поэтому одновременно с н а клоном оси конуса 
несущего винта вперед нужно увеличив ать силу тяги путем увели
чения ша га винта .  
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Р ис. 88. Взлет по-вертолетному 

Когда вертолет на берет высоту 20-25 м или окажется выше 
окружающих препятствий ,  взлет считается законченным .  К этому 
времени обычно заканчив ается и р азгон, т. е. увеличение скорости 
по тр аектории до наивыгоднейшей скорости набора высоты, кото
рая  соответствует экономической скорости горизонтального полета. 
Но та1шй вз.1ет не выполним,  есл и :  

вертолет перегружен (не хват�ет мощности двигателя дл я в ы
полнения висения вне зоны влияния «воздушной подушки») ; 

высокая тем ператур а воздуха ( мощность двигател я уменьша
ется ) ; 

взлет выполняется с высокогорного аэродрома (на данной вы
соте ма.1 ая  плотность воздуха ,  в результате чего возникает недо
статок р аспо.1агаемой мощности) . В этих случ аях производят 
взлет «по-само.1етному». 

Взлет по-самолетному. При взлете по-самолетному вертолет 
в ыполняет р азбег по земле, затем отрыв и переход к набору вы
соты по наклонной траектории (рис .  89) .  При таком взлете 
используется основное преимущества работы несущего в инта на 
режиме косого обтекания - увеличение тяги, р азвиваемой винтом 
при увеличении скорости набега ющего на  несущий в инт потока 
воздуха (см. рис. 68) . 

Р ис. 89. Взлет по-самолетному 
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В результате увеличения силы тяги возр астает подъемная сила .  
Когда она  становится несколько больше силы веса ,  вертолет отры
вается от зеl\lли и переходит к набору высоты по наклонной тр аек
тории п р и  дальнейшем увел ичении скорости полета. По кривым 
потребной и р асполагаемой мощностей горизонтального полета 
(см .  рис.  63, а)  видно, что даже при небольшом увеличении ско
рости мощность, потребная для горизонтального полета, r>езко 
уменьш ается.  И если п р и  V = О  взлет неваэмажен из-за недостатка 
мощности , то при  скорости 40-50 к.м/ч образуется значительный 
избыток мощности, что и позволяет вертолету перейти на режим 
набора в ысоты с одновременным увеличением скорости полета . 

Для взлета по-самолетному необходим аэродром или, по 
крайней мере, хотя бы небольшая ровная площадка.  Длина раз 
бега при  взлете с полетным весом, п ревыш ающим на  10- 1 5 %  
п олетный вес, п ри взлете по-вертолетному 50- 1 00 м .  При этом 
скорость отрыва 50-70 к.м/ч (при ускорении на разбеге 2-
2,2 .м/сек2) , время разбега 7-1 0 сек. 

Разбег выполняется на всех колесах шасси . На некоторых вер 
толетах (например �и-6) последняя часть р азбега з аканчивается 
на  носовом колесе. При такой технике разбега ускорение увели
ч ивается за  счет наклона продольной оси фюзеляжа и увел ичения 
в результате этого движущей силы Р. Взлет вертолета считается 
законченным при  наборе  безоп асной высоты (25 .м) и скорости по 
траектории ,  близкой к экономической скорости горизонтального 
по.rтета.  

Взлет по-вертолетному с использованием воздушной подушки. 
При взлете по-са молетному на разбеге по неровной поверхности 
могут возникнуть вибрации .  Тогда взлет выполняется с использо
ванием воздушной подушки (рис. 90) . При таком взлете вертолет 
отрыв ается вертикально, используя повышенную тягу несущего 
винта в зоне влияния воздушной подушки (в ысота от плоскости 
вр ащения несущего винта до земли не превышает R) . 

После отр ыва и висения в зоне воздушной подушки вертолет 
переводится на  выдерживание, т. е. полет на м алой высоте с уве
л ичением скорости. На выдержив ании по мере увел ичения ско
рости уменьшается влияние воздушной подушки, но увеличивается 
эффективность косого обтекания ,  в результате чего сила тяги 

т 
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Рис. 90. Взлет на воздушной подушке 
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:несущего винта увеличивается , что и позвол яет п ер евести верто
лет в набор в ысоты по наклонной траектории.  Дл я в ыполнения 
такого взлета необходимо иметь довольно ровную площадку, т .  е .  
н а  ней не должно быть больших канав и обрывов , где исчез ает 
_влияние воздушной подушки. 

В некоторых случаях все расс мотренные выше способы взлета 
:tiеприменимы вследствие препятствий ,  окружающих площадку. 
Тогда взлет выполняется без использования воздушной подушки, 
-т . е. выпол няется отрыв и контрольное висение, затем вертикаль
ный н абор высоты.  На высоте 5-1 О м выше окружающих п репят
ствий вертолет п ереводят на  набор высоты по наклонной траекто
рии с одновременным разгоном до экономической скорости. Верти
:Кальный взлет применяется редко, потому что требует повышенной 
мощности и производится в опасной зоне. Если достаточного за 
ласа мощности нет, а взлет выполнять необходимо, то в этом слу
чае надо уменьшить вес вертолета. 

:§ 67. Посадка 

Посадкой называется неустановившийся полет с высоты 25-
50 .)\-t с уменьшением скорости и последующим п риземлением.  По
садка вертолета может быть выпол нена по-вертолетному, по-са мо
летному, н а  режиме самовращения, при пл анировании по н аклон
яой тр аектории и с подрывом.  

Посадка по-вертолетному является основным способом по
садки при  работа ющем двигателе. Он а включает следующие этапы 
(рис. 9 1 ) : 

1 )  пла ниров а ние с уменьшением скорости по тр аектории и 
:nертикал ьной скорости снижения ;  

2 )  зависание н а  высоте 2-3 м н ад площадкой ; 
3)  вертикальное снижение; 
4) пр иземление. 
При заходе на посадку вертолет выполняет установившееся 

�нижение с р аботающим двигател ем по наклонной траектории.  

V = O  
т 

Р ис.  9 1 .  Посадка по-вертолетному 
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Рис. 92. Пос адка по-с амолетном у 

Н а  высоте 40-50 м начинается уменьшение скорости по  траекто
рии  при сохр анении постоянного угла снижения.  Движение вер
толета на  этом этапе обеспечивается следующим и  условиями : 

У =  G 1  = G cos е ( постоянство угл а снижения) ; 
Рх + Хвр > G2 (уменьшение скорости) ; 
Тр. в = Sб (отсутствие бокового перемещения) ; 
Мр = Мр. в и �Мц. т =:== О (постоянство напр авления полета ,  т. е. 

отсутствие вр ащения вокруг гла в ных осей вертолета ) .  
Тор можение вертолета достигается за  счет отклонения вектор а  

с и л ы  тяги несущего винта назад и увеличения составляющей 
тяги Рх. При достижении скорости 50-60 км/ч уменьш ается вер
тикальна я  скорость снижения за  счет увеЛичения шага несущего 
винта и его силы тяги . Вертолет выходит из угл а  снижения и 
движется параллельна земной поверхности на в ысоте 2-3 м. При 
этом движении по инерции скорость уменьшается до нуля,  и вер
толет з а в и с а ет н ад пл ощадкой приземления, ориентируясь отно
сительно ее центра.  Если заход на посадку п роисходит не строго 
против ветра ,  то вертолет поворачивается вокруг вертикальной 
оси , чтобы занять положение против ветр а .  З атем осуществляется 
вертикальное снижение с м алой скоростью, чтобы избежать гру
бого удар а  колесами о землю. 

Посадка по-самолетному в ыполняется при тех же условиях, 
что и взлет. Она включает следующие этапы (рис .  92) : планиро
в а ние с в ысоты 25-30 м, выравнивание, в ыдержив ание, приземле
ние и пробег. При снижении теряется в ысота ,  но сохраняются 
постоянными скорость и угол снижения. Снижение п роизводится 
с р аботающим двигателем .  На высоте 7- 1 0  м при увеличении 
силы тяги и подъемной силы вертолет выводИтся из угл а сни
жения .  

Выравнивание заканчивается н а  высоте 1 -0,5 .м, при  этом 
уменьшается горизонтальная составляющая скорости, так как 
составляющая силы веса G2 ум еньшается до нуля .  После вырав
нив а ния вертолет имеет еще сравнительно большую скорость, ко
тор ая  уменьшается на в ыдержив ании.  При скорости 30-40 км/ч 
приземление выполняется на основные колеса ш асси. При этом 
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нужно обращать вним ание на то, чтобы не опускался хвост, так 
как можно поломать хвостовую опору и рулевой винт. После при
земления выпол няется пробеr, во время которого уменьшается 
тя га несущего винта.  Дл я посадки по-самолетному нужен аэро
дром или ровная площадка с твердым грунтом.  

Посадка в особых условиях. Есд и  площадка приземлеимя 
окружена препятствиями, то посадка совершается по-вертолет
ному без использов ания «воздушной подушки». Зависание выпол
няется против ветра на высоте 5- 1 0  м над препят_ствиями  для 
ориентировки вертолета по центру площадки. Затем выпол няется 
вертикальное снижение со скоростыо не более 2 м/сек, чтобы из
бежать режима вихревого кол ьца. По мере снижения вертолета 
скорость необходимо уменьшать : до 0,2-0,3 м/сек к моменту при
землени:я .  Поэтому подобную посадку можно выпол нить только 
в том случае,  если имеется достаточный запас мощности дл я ви
сения вне зоны влияния «воздушной подушки». Эта посадка при
меняется только в случае крайней необходимости, так как при от
казе двигател я  на высоте более 10 м (в  оп асной зоне) не га ран- . 
тируется безопасность посадки. 

Посадка на  режиме самовращения несущего винта при пла
нировании по наклонной траектории. Ранее было установлено, что 
при отказе двигателя полет на режиме самовращения _  несущего 
винта выгоднее выпол н ять не по вертикальной, а по наклонной 
траектории. 

Посадка с пл анированием по наклонной тр аектори и  похожа на 
посадку самолета и требует ровной площадки с твердым грунтом. 
Она состоит из следующих этапов (рис. 93) : 

1 )  планирования при  постоя нном угле  и постоянной скорости ; 
2 )  торможения (уменьшения угла  пл анирования и вертикаль

вой скорости снижения за  счет использования кинетической энер
гии вертолета и несущего винта ) ;  

3)  приземлени я ;  
4)  пробега и уменьшения ш а га несущего винта. 

Р ис. 93. Посадка н а р ежиме с ам овр ащения несущего винта 
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Преимущества такой посадки заключается в том ,  что верто
лет имеет значительно меньшую вертикальную скорость снижения 
и лучшую упр авляемость. Кроме того, при полете по наклонной 
траектории вертолет обладает значительной кинетической энер
гией, которая используется для уменьшения вертикальной ско
рости снижения перед приземлением. Следовательно, при  пл ани
рова нии верто.пета по н а клонной тр аектории посадка более без
опасна и проста .  При такой посадке используется . кинетическая  
энергия всего вертолета и кинетическая энергия _ несуLЦего винта .  

При пл анировании постоянство угл а  снижения обеспечивается 
условием 

У =  G1 = G cos 8 ,  

постоянство скорости - условием (см .  рис. 92) : 

02 = Хвр + Рх· 

Скорость при пл аниров ании близка к экономической скорости го
ризонтального полета, но она изменяется в з ависимости от ско
рости и напр авл ения ветра. При планировании против ветра ско
рость вертолета должна быть тем больше, чем больше скорость 
ветра .  

В ысота начала торможения или выр авнивания на  разных вер
·толетах различна : чем больше нагрузка на  единицу плоLЦади, 
ометаемой винтом ,  тем высота больше. Например, для вертолета 
Ми- 1  эта высота 1 5-20 .м, для вертолета Ми -4 - 25-30 .м. Тор
можение достигается отклонением оси конуса несуLЦего винта на
зад .  При этом увеличивается угол атаки несуLЦего винта и при
рост угла  атаки каждого элемента лопасти, что приводит к росту 
сил ы  тяги несуLЦего винта и числ а оборотов. Следовательно, 
уменьшится угол пл анирования и скорость по  траектории.  После 
отклонения оси конуса назад надо увеличить рбщий шаг несуLЦего 
винта до м а ксимального. Это п риведет к дальнейшему увеличению 
силы тяги и уменьшению вертикальной скорости снижения .  В ерто
л ет при этом будет некоторое время двигаться параллельна зем
ной поверхности, аналогично движению самолета при выдержива
нии.  Высота к конuу такого движения уменьшается до 0,5-0,3 .м 
и вертолет приземляется с вертикальной скоростью, близкой 
к нулю. 

При выравнивании и выдерживании нос вертолета поднима 
ется . В таком положении приземляться нельз я ,  так  как это грозит 
поломкой рулевого винта.  Поэтому перед приземлением нос вер
толета опускается отклонением рычагов управления вертолетом.  
Увеличение шага несущего винта приводит не только к увеличе
нию сил ы тяги ,  но и к увеличению сил сопротивления враLЦению: 
число оборотов винта уменьшается ,  а увел ичивается угол конус
иости (лопасти поднимаются вверх ) . Если после приземлевин не 
у м еньшить шаг винта, то может произойти резкое п адение лоп

·
а 

С'Fей и удар их о хвостовую бг.Тi ку. 
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, Посадка на режиме самоврС;t.щения при вертикальном снижении 
вертолета. Если посадка производится на небольтую площадку, 
ограниченную препятствиями, то ее нужно выполнять с верти
кального снижения. Ранее было установлено , что в ертикальная 
скорость снижения при полете на р ежиме са мовращения по вер-
тикальной траектории определяется по  формуле Vсн = 3,6 V� Р и 
составляет 1 4-20 м/сек. Приз емлеине с такой скоростью приве
дет к поломке вертолета и не гарантирует безопасности экипажа.  
Поэто:му скорость перед п риземлением уменьшается з а  счет 
использования кинетической энергии несущего винта . Такая по
садка называется посадкой с подрывом. Сущность ее закл ючается 
в с�1едующем. 

Н а  высоте 20-25 м увеличивается шаг несущего винта до 
м аксимального, причем число оборотов несущего винта должно 
быть максим альным, чтобы сообщить винту наибольшую кинети
ческую энергию (кинетическая энергиЯ пропорциональна ш2) . При 
увеличении шага резко увеличивается тяга несущего винта 
(подрыв ) , что п приводит к уменьшению вертикальной скорости 
снижени я до 3-5 .м/сек. Така я скорость вполне может быть пога 
шена а мортизаторами шасси, и посадка будет безопасной. 

При наличии ветра посадка облегчается. В этом случа е  вер
толет разворачивается пр-отив ветра и п ереводится на режим на
клонного планиров·ания (угол накл она 45°) . За  счет ветр а вер
толет будет сноситься назад, и относительно земли его тр а ектория 
будет близкой к вертикали .  При таком планировании улучшается 
управляемость вертолетом и несколько увеличивается сила тяги 
за  счет косого обтекания. 

Вертикальная  посадка на р ежиме самовращения требует от 
л етчика известного опыта и хорошего самообл адания .  При этой 
посадке возможны следующие ошибки : 

1 )  ранний подрыв (уменьшение вертикальной скорости на 
большой высоте ) . 

2) поздний подрыв, в результате чего вертикальная  скорость 
не успеет уменьшиться и может произойти сильный уда р  о землю. 

Из сказанного ясно, что при посадке после вертикал ьного сни
жения скорость гасится не полностью. Даже при правильно вы
полненном подрыве она имеет значительную величину - 3-
5 м/сек, а иногда и больше. Это объясняется тем, что вертолет, 
имея перед подрывом вертикальную скорость снижения 1 5-

20 м/сек, обл адает большой кинетической энергией (Е, =· 0�}· ) 
Дл я полного погашения вертикальной скорости нужно затратить 
неменьтую энергию несущего винта.  Но кинетИческа я энергия 
несущего винта используется на торможение вертолета не пол
ностью. Большая часть ее затрачивается на прео.доление п рофиль
наго и индуктивного сопротивления,  на трение в трансмиссии, на 
концевые Потери. Для торможения используется только пятая или 
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седьмая  ч асть полной кинетической энергии несущего винта. Зна
чит, чтобы полностью з аторllf!озить вертолет, необходимо иметь 
кинетическую энергию несущего винта в 5-7 раз больше кинети
ческой энергии вертолета.  В действительности кинетическая энер
гия несущего винта в 3 раза  больше кинетической энергии верто
лета . 

Следовательно, полностью погасить вертикальную скорость не
возможно, но уменьшить ее нужно как можно больше, а для этого 
увеличивают энергию вращения несущего винта, которая будет 
пропорциональна м ассе лопастей и квадр ату угловой скорости 
вращения 

jw2 Е = -ш 2 ' 

где E(J) - кинетическая энергия вращения ;  
j - момент инерции несущего винта ; 

. G.lk R? 
J = Зg 

"
, 

Подставив в формулу значение момента инерции вр ащения, по
лучим 

Е = OлkR2 ш2 = Oлku2 (tJ бg бg 
Из формул ы  видно, что для безоп асной посадки на  режиме 

самовращения необходимо ·иметь более тяжелые лопасти.  

Г л а в а  

Xl  
РАВНОВЕС И Е, УСТОйЧИ ВОСТЬ 
И УПРАВЛЯ ЕМОСТЬ В ЕРТО'Л ЕТА 

§ 68. Центр тяжести и центровка 
вертолета 

Центром тяжести вертолета называется точка приложении 
вектора его силы веса. Центр тяжести является условной точкой, 
вокруг которой вертолет вращается .  Для характеристики враща
тельных движений приняты три ГJ1авные оси вращения (связан
ная система координат) , которые проходят через центр тяжести 
вертолета (рис. 94, а) . Продольная ось о - х1 р асположена в плос
кости симметрии и проходит вдол ь фюзеляжа параллельна пло
щади вр ащения втулки несущего винта. Поперечная  ось о - z 1 

проходит через центр тяжести перпендикул ярно плоскости сим-
1\l етри и  и направлена в правую сторону. Вертикальна я ось о -.У 1 

проходит через центр тяжести, расположена в плоскости симмет
р ии перпендикулярно продольной оси и направлена вверх. 
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б) 

Рис. 94. Центров ка вертолета: 
а - центр тяжести вертолета; б- ц е н 

тровка верто.'1ета: 
х1 - предельно передняя; 

задняя 

Если внешня я  сила, дей
ствующая на верто.пет, п ро
ходит через центр тя жести 
вертолета , то ее момент бу
дет равен нулю, и вертолет 
н е  будет иметь вращатель
ного движения .  Если внеш
няя сила п роходит вне цент
ра  тяжести, то он а образует 
момент- относител ьно какой
либо оси, под действием ко
торого вертолет будет пово
рачиваться. 

Если н а вертолете грузы 
закреплены неподвижно, то 
центр тяжести не переме
щается независимо от того, 
какое положение заним ает 
вертолет в воздухе .  При пе
ремещении грузов будет пе
ремещаться и центр тяже
сти . Поэтому нужно точно 
знать, где находится центр 
тяжести вертолета.  Положе
ние центра тяжести оп реде
ляется центровкой вертоле-
та.  Центровкой вертолета 

называется расстояние х от осн втул ки несущего винта до центр а 
тяжести, выраженное в миллиметрах, и расстояние- у от центра 
тяжести до плоскости �ращения втулки (рис. 94, б) . 

Расстояние х называют горизонтальной, а расстояние у - вер-
1 Икал ьной центровками.  

Если центр тяжести расположен впереди оси втулки,  центровка 
называется передней и обозначается + х. Если центр тяжести рас
положен сзади оси втулки - называется задней и обознача 
ется -х. Каждый вертолет имеет строго ограниченные предел ы 
центровки. Предел передней иентравки значительно больше пре
дел а задней . 

Например.  у вертолета 1\<\и- 1 п р
�
едельно передня я  иентравка 

+ хпр = 1 50 мм, предельно задняя -Хпр = -53 мм. 
Перед каждым полетом необходимо точно знать центровку вер

толета.  Центровка изменяется при изменении загрузки вертолета .  
На каждом вертолете инструкцией по эксплуата ции указаны 
места , где должны распол агаться лаиболее тяжелые груз ы .  Этой 
же инструкцией определяется порядок расчета центров'kи, который 
сводится к следующему. Н еобходимо знать исходный вес верто 
л ета (вес при опрелеленной нагрузке) и исходную иентровку . Эти 
данные приведены в техническом описании вертолета.  Кроме того. 
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нужно знать вес грузов и места их крепления .  Расстоя ние от оси 
втулки несущего винта до грузов з амеряют в метрах.  Подсчиты
вают суы м арный момент относительно оси втулки несущего винта,  
определяют новый вес вертолета ка к сумму исходного веса и веса 
всех грузов. Определяют новую центровку по формуле 

� м  Х = �G . 

Пример расчета центровки для вертолета Ми- 1  по следующи м  данным :-
1 )  исходный вес вертолета 1 930 кГ; 
2)  исходная центровка 1 23 мм ; 
3) пределы центровки + 1 50; -53; 
4) на вертолет дополн ительно положил и г рузы : 

G 1  = 85 кГ (на р асстоянии 11 = 1 ,2 .м впередИ оси втулки) ;  
02= 38 кГ (на р асстоянии 12 =  1 ,4 м сзади ос и втулки ) ;  
03 = 1 05 кГ (на расстоянии /3 = 0,5 ,и впереди оси втулки ) ;  

5) с верто.1ета сняли груз 04 = 72 кГ, который находился н а  р ассто янии 
!4 = 0,6 сзади оси втулки. 

Р е ш е н и е. Определим моменты исходного веса и веса каждого груза 

Мнсх = Gисх�нсх = 1 930 · 0, 1 23 = 238 кГ .м; 

М1 = 85 · 1 ,2 = 1 04 кГ.м; 

М2 = 38 · (- 1 ,4 )  = - 53 кГ.м; 

М3 = 1 05 · 0,5 = 52 кГ.м; 

М1 = (- 72) · (- 0,6) =-= 43 кГ.м; 

�М = 238 + 1 0 ! - 53 + 52 -+- 43 = 384 кГ .м; 

�о = 1 930 + 85 + 38 + 1 05 - 72 = 2086 кГ. 

Оп редел яем новую центровку 

LM 384 
Хнов = �О = 

2086 = q, 1 84 .м. 

Т аким обр азом, центр тяжести вертолета вышел за п реДелы п ередней цент
ровки на р асстояние 

6х = 1 84 - 1 50 -= 3i .м.м. 

Следовательно, при данной центровке полет выполнять нельзя, 
вертолет будет неупр авляем.  Необходимо какой-либо из грузов 
передвинуть назад. 

Определим,  насколько� н адо передвинуть н азад груз Gгруз = 
= 1 05 кГ, чтобы центровка была + 1 50 мм? 

Решение. 
1 .  Определим момент ,  необходимый для изменени я центровки 

на 34 At.лt. 
�л1 :-= о,юн.!lх = 2086 · 0,034 = 70,9 /(г 

2. Определим расстояние ,  на  которое нужно передвинуть груз 

l = � - � 70•9 = о  67 Grp�·з 1 05 ' .М · 
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§ 69. Общая характеристика равновеси я  
вертолета 

Р авновесием называется такое состояние вертолета ,  при кото
ром он движется прямолинейно с постоянной скоростью и не 
вращается вокруг своих главных осей (вокруг центра тяжести) . 

Из определения вытекают и условия равновесия. Согл асно пер
вому закону Ньютона ,  тело движется равномерно и прямолинейно, 
если на  него не действуют внешние силы .  Следовательно, необхо
димо, чтобы сум ма  сил , действующих на  вертолет, была равна 
нулю 

Второй признак  равновесия (отсутствие вращения )  будет иметь 
место при услови и ,  что сумма  моментов сил, действующих н а  вер 
толет ,  равна нулю 

Моменты относительно поперечной оси о - z н аз ываются 
продольным и (Mz) . Под действиеи этого момента вертолет каб
рирует (поднимает нос) или пикирует (опускает нос) . Моменты 
относительно продольной оои о - х1 наз ываются поперечными 
ил и кренящими (Мх) . Моменты относите.п ьно вертикальной оси 
о - у 1  называются путевыми (Mv) . Общее 'замечание о знаке мо
ментов : положительным считается l\fОмент, который вызывает 
поворот вертолета по часовой стрел ке ,  если смотреть по направ
л ению оси. 

Равновесие вертолета имеет место при всех установившихся 
режим ах полета.  Условия установившегася полета, которые м ы  
раньше рассматривал·и ,  являются условиями равновесия ,  записан
ными в р азвернутом виде. Правда , эти условия записаны приме
нительно к скоростной системе координ ат. Скоростной ил и 
поточной системой координаi н азывается систем а ,  связанная 
с вектором скорости полета. В этой системе продольная 
ось  обозначается о - х  и совпадает по  направлению с вектором 
скорости (см . рис.  94,  а) .  Угол м ежду ося ми о - х1 и о - х  связан
ной и поточной систем координат равен углу атаки несущего 
винта А. Угол между продольной осью поточной системы коорди
нат и плоскостью симметрии вертолета называется углом сколь
жения . Есл и вектор скорости пол ета расположен в плоскости сим
метрии, то угол скольжения ра,вен нулю. При отсутствии сколь
жения поперечные оси связанной и поточной систем координат 
совпадают. Угол между вертикальными осями о - у1 и о - у свя
занной и поточной систем координат р авен углу атаки несущего 
винта .  
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В озьмем для примера условия горизонтального полета верто
л ет а :  

Y = G 
Р = Хвр 

Т = Sб р. в 

или 

или 

ил·и 

У - 0 = 0;  
Р - Хвр = О ; 
Тр. 8 - Sб = О. 

Из этих равенств видно, что сумма сил, деиствующих на вер
толет по вертикальной, продольной и поперечной осям поточной 
системы координ ат, равна  нул ю. Следовательно, эти три равенства 
выражают первый признак р авновесия ('1:.Fц. т = О) . Четвертое 
условие горизонтального полета ('2.Мц. т = О) выражает второй 
признак равновесия ,  т. е. отсутствие вращения  вокруг центра тя
ж ести. 

§ 70. Равновесие вертолета на режиме 
висения 

У слови я равновесия вертолета на  р ежиме в и сени я можно при
менить {с некоторыми допол нениями)  к любому режиму полета .  

Разнос горизонтальных шарниров втулки. У большинства со
временных вертолетов втулка несущего винта имеет р азнос гори
зонтальных шарниров, т . е. расстояние между осью втулки и осью 
горизонтального шарнира ,  которое обозначается lг. ш {рис. 95, а) . 
Р азнос горизонтальных ша рниров оказывает влияние на условия 
равновесия, устойчивость и управл яемость вертолета . 

Центробежные силы,  действующие на  лопасти винта,  переда 
ются н а  горизонтальные ш арниры. Когда плоскость вращения  не
сущего винта па раллельна плоскости втулки {завал оси конуса 
н ращения отсутствует) , центробежНЬ!е сил ы  лопастей находятся 
в одной плоскости, и их момент относительно центра втул ки равен 
нулю. 

Если  ось конуса вращения несущего винта отклонится от оси 
втулки, то плоскость вращения несущего винта не будет па рал 
Jiельна плоскости вращения втулки. Центробежные fИЛ Ы лопастей 
действуют- в плоскости, пар аллельной плоскости несущего винта 
(рис. 95, б) . 

' При наличии разноса горизонта.�1ьных ша рниров между центро
бежными силами будет плечо с ,  поэтому эти силы относител ьно 

Рис. 9Б. Ра:шос горизонтальных ша рниров 
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а) Мет � Нrш т 
." . ( 

Рис. 96. Продольное равновесие 
вертолета при висении 

центра втулки обр азуют момент Mr. ш = Nс. Этот момент повора
чивает втулку несущего винта, а следов ательно, и весь вертолет, 
так чтобы приблизить ось втулки к оси конуса вращения .  

Равновесие вертолета относительно главных осей вращения 
можно подразделить на продольное, поперечное и путевое. Для 
всех этих видов общим явл яется первый признак равновесия :  
равномер ное прямол инейное движения или,  к а к  частный случай,  
на режиме  висения относительный покой (V = 0) . Поэтому в опре
делениях' видов равновесия первый признак опускаем,  считая ,  что 
он имеет место. 

Продольным равновесием вертолета называется такое состоя
ние вертолета , при котором он не в р а щается вокруг поперечной 
оси . Так как скорость на режиме висения р авна нулю, то силы, 
пар аллельные продольной оси вертолета ,  будут отсутствовать. 
Тогда первый признак р авновесия выразится двумя равенст�ами : 

Т::::::: О или Т - 0 = 0; 
Т = S6 или Т 56 = О. р. В p. D 

Второе условие равновесия - сум м а  продольных моментов должна 
быть равна нулю:  �Mz = O. 

Продольные :моменты образуются (рис.  96) : 
силой тяги несущего винта (М т = Та) ; 
подъемной силой стабилизатор а  (Мет = У стLст) ;  
моментом горизонтальных шарниров Мг. ш = NC; 
реактивным моментом рулевого винта М Р р .  в . 
При �начител ьной передней центровке вертолет будет висеть 

с опущенным носом (рис. 96, а) . В этом случае момент силы тяги 
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несущего винта б у дет пикирующим, моменты горизонтальных 
шарниров, стабилизатор а  и реа ктивный момент рулевого винта 
кабрирующими.  Следовательно, второй призна к продольного рав
новесия выразится уравнением 

Л1г. ш f- Мет --f- МРр.  в =  Мт 
11ЛИ 

NC + УетLет -Г МРр. 8 - Та = О. 
Дл я выполнения этого условия ось конуса несущего в инта должна 
б ыть отклонена назад. Чем более передняя центровка, тем больше 
дол жен быть угол ч отклонения оси конуса. Если  центровка 
в ыходит за предел ы допустимой передней, то нельзя достигнуть 
продол ьного равновесия на висении. 

Если центровка вертолета задняя или небольшая  передняя, то 
вертолет будет висеть с поднятым носом ( р ис. 96, б} . В этом 
случае ось конуса несущего винта должна б ыть отклонена на  
угол 11 вперед относительно оси втулки. Момент силы тяги несу
щего винта может быть положительным, отрицательным и р авным 
нул ю. Момент горизонтальных шарниров будет пикирующим .  Мо
менты стабилизатора и рулевого винта , как и в первом случае, 
будут кабрирующими.  Второй признак продольного равновесия 
будет выражен равенством 

Мет +  МРр. в ± Mr - мr. ш = О. 
Если центровка вертолета в ыходит за пределы допустимой 

задней , то ось конуса вращения несущего винта до предела от
клоняется вперед. В этом случае в ертолет нельзя перевести на 
режим горизонтального полета, а если это и удается сдел ать, то 
нельзя увеличить с:корость полета до максимальной. 

При небольшой передней центровке возможно висение верто
л ета в горизонтальном положении. В этом случае ось конуса вра
щения несущего винта будет совпадать с осью втулки. Момент 
горизонтальных шарниров будет равен нулю.  Момент тяги несу
щего винта будет пикирующим (рис .  96, в ) . Условие продольного 
равновесия выразится равенством 

Ме_т + МРр. в - Мт = О . 
. Продольное равновесие вертолета на других режимах полета 

в зависимости от центровки 1\южет быть выражено одним из рас
смотренных выше р�венств. Но к - члена·м этих равенств необхо
димо прибанить еще момент сил ы вредного сопротивления верто
.11ета, который,  как правило, бывает кабрирующим.  

Поперечным равновесием вертолета называется такое состоя
ние вертолета ,  прп котором отсутствует вращение вокруг про
до.л ьной оси. Условия поперечного равновеси я в общем виде вы
ражаются следующими р аненствами : 'i.F z = О, боковое перемеще
ние отсутствует, это равенстnо выражает первый пrшл1ак попе-
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Рис. 97. Поперечное р авновесие вертолета 

речного ра вновесия ;  �Мх = О, отсутствует вращение вокруг продольной оси ,  это р авенство выражает второй признак поперечного равновесия. 
Для того чтобы выразить условия nоперечного равновесия через силы, действуюЩие на  вертолет при висении, и через п оперечные моменты этих сил, надо р ассмотр еть условия равновесия одновинтового вертолета без концевой балки и одновинтового верто.Тiета с концевой балкой . 
У одновинтового вертолета без концевой балки рулевой в инт распо.'южен непосредственно на хвостовой балке (рис. 97, а ) . Этот вертолет может иметь поперечное равновесие на  режиме висения тол ько при  наличии крен а в стор ону, обр атную тяге р улевого винта (рис. 97, в ) . При  крене образуется боковая составл я ющая силы веса 0 2  = G sin у (у - угол крена) . Э т а  составляюща я уравновешивает силу тяги рулевого винта .  Тогда равенство,  выражающее первый признак поперечного равновесия, выразится следующим образом : 

Тр. в = 02 = О sin 1 или Tr. в - 02 = О . 
Отсюда определи м  величину крена 

! Т  
1 = arcsin T . 

Вектор силы тяги не отклоняется от плоскости симметри� вертолета,  поэтому момент силы тяги относительно продольном оси вертолета будет равен ну.11ю.  Момент горизонтальных ша рниров также будет р а вен нулю.  Сил а  тяги рулевого винта прило-156 



жена к пр одольной оси вертолета , и ее момент тоже будет равен 
нул ю. Поэтому второй признак равновесия вертолета будет выра
ж аться в общем виде равенством �Мх = О. 

ПопереЧНое равновесие этого типа вертолета на  других режи-
1\I ах полета может быть достигнуто та ким же путем ,  как и на ре
жиме висения ,  т. е. з а  счет крен а ;  или же оно может быть обес
печено скольжением вертолета в сторону тяги рулевого винта 
( рис. 97, д) . При скольжении обр азуется сил а бокового давления 
воздуха н а  фюзел яж lф, которая  уравновешивает силу тяги руле
вого винта 

Достоинства вертолета этого типа : меньшая  нагрузка на  хво
стовую балку, так как отсутствует крутящий момент силы тяги 
рулевого винта, и меньший вес вертолета ввиду отсутстви я  кон
цевой бал ки.  К недостаткам вертолета слеДует отнести : 

1 )  большой крен на  висении, что созда ет н еудобство для пас
сажиров и экипажа и затрудняет у пр авление вертолетом ;  

2) большой крен  или большое скольжение при поступатель
ном полете,  что увеличивает вредное сопротивление вертолета ;  

3 )  вероятность поломки рулевого винта, так как  он располага
ется очень низко;  

4 )  опасность для обслуживающего персонала при низком 
расположении рулевого винта .  

Поэтому вертолеты без концевой балки встречаются редко. 
Наличие концевой б алки, на которой расположен рулевой 

пинт, устра няет вышеперечисленные недостатки, так как подни
мает рулевой винт над землей и приближает его ось к плоскости 
вр ащения несущего винта (рпс .  97, 6) . Рассмотрим поперечное 
равновесие вертолета с концевой балкой (рис. 97, г) . Этот верто
лет, как и вертолет без концевой бал ки, выполняет висение с кре
ном, но крен б у дет очень небольшой, око.тю 1 °, и практически не
за метен . Необходимость крен а вытекает из условий поперечного 
равновесия .  При крене обр азуется боковая составляющая силы 
веса G 2  = G s in  V· Первый признак поперечного равновесия будет 
выр ажен ура внением 

т r. в = s(j -, о 2 или Т - (S6 - �  G ) = О р. в 1 2 • 
Для соблюдения этого условия  необходимо отклонить вектор 

силы тяги несущего винта (ось конуса вращения )  на  некоторый 
угол в сторону, обратную напр авлению тяги рул евого винта � 
тогда обр азуется бокова я  составляющая Sб, котор а я  в месте с си
,rюй G2 ур авновешивает тягу рулевого винта.  

Так как рулевой винт поднят над продольной осью вертолета� 
образуется поперечный момент Мт = ТР Ь. Этот момент ур авно-р. в . в 
вешиваетс я моментом боковой силы Ms = Sбh и моментом горизон-
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тальных шарниров относительно продольной оси. Следовательно, 
второй признак поперечного равновесия будет иметь вид :  

Тр. в Ь := S6/z М г. ш_1. 
Зачем же вертолету нужен крен при висении? 
Если бы не  было крена , то первый признак поперечного р ав

новесия м ожно записать следующим образом : 

тр. в =  sб или  тр. в - sб =-- о .  
Но для получения боковой сил ы Sб необходимо отклонить ко

нус вращения несущего винта, что ведет к возникновению мо
мента горизонтальных ш арниров и момента тяги рулевого винта . 
Если  h = b, то 

т 
мr ш мr. ш х р. в 

. х s ----�ь--�� = б -�-ь -

·т. е. тр. в > sб на 
мr. ш х 
-ь-

Но Тр. в = Sб, поэтому получаются противоречивые требования : 
тяга рулевого винта одновременно и больше боковой силы и р авна 
ей,  что невыполнимо, поэтому дл я равновесия необходим неболь
шой крен и бокова я  сил а веса 02. 

При полете с поступательной скоростью поперечное р авнове
сие дости гается или за  счет крена,  ка к и на висении, ил и за счет 
скольжения ,  при котором образуется боковая сила давления на 
фюзеляж. Условие поперечного р авновесия будет выражено ра 
венствами : 

Т Ь =-= S-lz р. [) о Л1 r. шх 

Путевым равновесием вертолета называется такое состояние 
вертолета ,  при котором он не враща ется вокруг верти кальной 
оси. Условия путевого равновесия : 

�Fzy = О; LMy = О. 
Для обеспечения последнего условия необходимо, чтобы реак

тивный момент был уравновешен моментами тяги рулевого винта 
.и боковой сил ы тя ги несущего винта .  Тогда 

М = М = Т L .  р т р . в р. в р.  [) 

Здесь надо отметить сл едующее обстоятельство. При изм�не
нии тяги несущего винта будет меняться и - его реактивный мо
мент, т. е .  будет нарушаться путевое равновесие. Поэтому при 
измен ении тяги н есущего винта нужно изменить тягу рулевого 
винта , и путевое равновесие сохранится. Но это требование ус.rюж
няет упра вление вертолетом .  
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На режимах поступ ательного полета с горизонтальной ско
ростью путевое равновесие достига ется тем же путем ,  что на ре
жиме  висения 

М,> =- Т L ± Z(1) b ,  t р. в р. в 
где Ь - расстояние от точки приложения силы ZФ до верти-каль

ной оси вертолета . 

§ 71 . Статическая устойчивость 
вертол ета 

Общая характеристика статической устойчивости. Статической 
устойчивостью называется способность вертол ета самостоятельно 
восста навливать нарушеннос равновесие посл е устр анения при
чин, вызвавших это нарушение. Статическа я устойчивость - это 
устойчивость положения.  В ертолет будет обладать устойчивостью, 
если после на рушения р а вновесия у него появляются стабил изи
рующие моменты, т. е. моменты, направленные на восстановление 
п р ежнего положения. Статическая устойчивость усиливается за 
счет демпфирующих моментов. Демпфирующим моментом назы
вается момент, напр авл енный против колебательного щзижения 
вертолета относительно какой-либо оси .  Различие между стаби
лизирующим и демпфирующим момента ми состоит в том, что пер
в ый возникает в результате нарушения равновесия и действует 
после прекращения этого нарушения .  Демпфирующий момент дей
ствует только в процессе нарушения равновесия и напр авлен 
в сторону, обр атную отклонению. 

ЕсЛи в процессе нарушения р авновесия и после у вертолета 
появл яются моменты, которые еще дальше отклоняют его от преж
него положения,  то такие моменты называются дестабилизирую
щи ми .  В ертолет, у которого возникают дестабилизирующие мо
м енты, называется статически неустойчивым . Вертолет, у которого 
в процессе на рушения р авновесия и после  не воз никает никаких 
м оментов, обл адает безразличным равновесием и называется ста
тически нейтр альным.  

Причины, нарушающие равновесие :  
1 )  неспокойное состояние воздуха («болта нка» ) ; 
2 )  случайное отклонение рычагов управления ; 
3)  поломка отдельных ч астей вертолета ; 
4 )  изм енение центровки. 
Особенностью равновесия вертолета является тесная взаимо

связь отдельных видов ра вновесия друг с другом.  Так, например, 
при  на рушении продольного р авновесия ,  т. е .  при повороте верто
л ета вокруг поперечной оси изменится угол атаки несущего винта.  
Это связано с изменением сил ы тя ги и реактивного момента не
сущего впнта .  За счет изменения рсактиnного моыснта нарушится 
путевое равновесие. На рушение путевого равновесия  приведет 
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к изменению силы тя ги рулевого винта  и к изменению момента 
этой сил ы относительно продольной оси, значит, нарушится и по
перечное ра вновесие вертолета.  Тесная  взаимосвязь видов равно
весия требует от пилота постоянных действий, напр авленных на 
ьосстановление на рушенного равновесия, т.  е. усложняет управле
ние вертолетом .  Обладает ли  вертолет статической устойчивостью? 
Дл я того чтобы ответить на этот вопрос, надо рассмотреть стати
ческую устойчивость несущего винта, статическую устойчивость 
фюзеляжа и влияние на нее стабилизатора и рулевого винта.  

Статическая устойчивость несущего винта по скорости. При 
на рушении равновесия вертолета у несущего винта изменяются 
два параметра движения : скорость полета и угол ата ки. Предпо
ложим, вертолет выполняет горизонтальный полет со скоростью V 
(рис. 98, а ) . По некоторым причинам скорость полета увеличилась 
на � V В результате увеличатся маховые движения лопастей, 
ось конуса вращения несущего винта отклонится назад от преж
него положения ,  которое на рисунке обозначено пунктиром, на 
угол е .  Завал оси конуса приведет к возникновению силы Рх, на
правленной против полета .  Под действием этой силы скорость не
сущего винта будет уменьшаться. 

Если скорость полета уменьшится на � V (рис. 98, б) , то ось 
конуса вращения отклонится вперед, образуется сила Рх, направ
ленная по полету, и скорость полета будет увеличива�ься.  В ывод: 
несущий винт обладает статической устойчивостью по ско
рости. 

Статическая устойчивость несущего винта по углу атаки. Вер
тол ет выполняет горизонтальный полет, при этом угол атаки несу
щего винта А. Под действием вертикального потока воздуха вер
толет опустил нос и угол атаки несущего винта уменьшился на �А 
( рис. 99, а ) . До нарушения равновесия вектор силы тяги несущего 
винта проходил через центр тяжести вертолета и момент силы 
тяги был р авен нул ю. При нарушении равновесия вектор силы 
тяги Т отклонился вперед и относительно поперечной оси верто
лета образовался момент Mz = Т1 а, который поворачивает вертолет 
и несущий винт в сторону уменьшения угла  атаки. Следовательно, 
этот �юмент будет дестабилизирующим .  

Рнс.  98. Устойч ивость несущего в шпа п о  скорости 
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Рис. 99. Устойчивость несущего ви нта п о  углу атаки 

Если по какой-то причине угол атаки несущего винта увели
чится (рис .  99, б) ,  то вектор силы тяги отклонится назад, обра
зуется кабрирующий момент Mz = Т1 а, под действием которого 
угол атаки будет возрастать. Обр азуется дестабилизирующий мо
мент тяги .  В ывод: несущий винт по углу ата ки неустойчив.  

Статическая устойчивость фюзеляжа вертолета. На статиче
·скую устойчивость вертолета наибоЛьшее влияние посл е несущего 
винта оказывает фюзеляж. Фюзеляж одновинтового вертолета об
л адает статической неустойчивостью относительно всех трех осей. 
Для улучшения продол ьной статической устойчивости при  гори
зонтальном полете на  хвостовой час.ти фюзеляжа ·устанавл ивается 
небольшой стабилизатор . На режиме  висения и при  полете с ма 
л ой скоростью стабилизатор практически не оказывает вл ияния 
н а  продольную статическую устойчивость. Но с увеличением ско
рости полета и по м ере  уменьшения угл а  атаки продольная не
устойчивость, которая и меет место на  висении, уменьшается и на 
отрицательных угл ах атаки фюзеляж со стабил изатором обл адает 
продольной статической устойчивостью. Так, ф юзеляж вертолета 
Ми- 1 обл адает статической устойчивостью на углах атаки от - 1 0  
до -2° Н а  положите.1 ьных угл ах атаки фюзеляж обл адает без
р азличным продольным р авновесием .  

Стабилизатор вертолета управл яемый.  Управление стабилиза
тором осуществл яется с помощью ручки «ша г-газ» .  При отклоне
нии ручки вверх увеличиваются шаг несущего винта и установоч 
ный угол стабилизатора .  Упр авляемый стабилизатор дает возмож
ность фюзеляжу вертолета наклоняться на  отрицател ьный угол 
пр и  м а ксимальной скорости полета .  Если бы угол стабилизатора 
б ыл постоянным, то при наклоне фюзеляжа на отрицательный 
угол атаки н а  стабилизаторе возникала бы больша я  отрицатель
ная подъемная  сила ,  которая создавал а бы большой ка брирую
щий момент, препятствующий наклону фюзел яжа .  При у меньше
нии ша га винта установочный угол стабил изатор а становится от
р ицательным,  обр азуется кабрирующий момент, который способ
ствует переходу несущего винта на р ежим самовращения.  Угол 
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атаки несущего винта становится положител ьным и за счет п р в
роста угл а каждого элемента лопасти увел ичивается ч исл о обо
ротов. 

На статическую устойчивость фюзеляжа оказывает вл ияние ру 
левой винт. З а  счет рулевого винта фюзел яж приобретает путе
вую устойчивость. Так, при нарушении путевого р авновесия,  есл и 
вертолет, например р азвернется влево (при пр авом вращении не
сущего винта ) ,  угл ы  атаки эл ементов лопастей рулевого винта 
увеличатся, с ил а  тяги рулевого винта возр астет на l!lT Момент 
тяги рулевого винта также увел ичится, и р авновесие восстано
вится.  

Если  вертолет р азворачивается вправо, то угл ы  атаки элемен
тов лопастей рулевого винта будут уменьш аться, следовательно, 
уменьшится тяга .  Момент рулевого винта станет меньше реактив
ного момента несущего винта и это приведет к восстановлению 
р авновесия .  

Так как рулевой винт установлен выше продольной оси вер
толета и обр азует поперечный момент тяги, то это приводит 
n: увеличению поперечной статической устойчивости . Следова
тел ьно, рулевой винт придает фюзеляжу путевую и поперечную 
статическую устойчивость .  

Вывод: вертолет обл адает небольшой статической устойчи
востью при горизонтальном полете и безразличным р авновесием 
на  висении и на  других режим ах вертикального полета. 

Статическа я устойчивость двухвинтовых вертолетов несколько 
отл ичается от устойчивости одновинтового вертолета. Двухвин
товой вертолет с продольны!\-! расположением винтов обл адает 
значительно большей продол ьной статической устойчивостью, 
а двухвинтовой вертолет ·поперечной схем ы  обл адает большей по
пер�чной устойчивостью. Это объясняется изменением тяги несу
щих винтов при  нарушении р авновесИя . 

Влия ние на  статическую устойчивость вертолета р азноса го
ризонтальных шарниров. Если  втулка несущего винта и меет р аз
несенные горизонтальные шарниры,  то моменты горизонтал ь
ных шарниров оказыв ают значительное влияние на продольную 
п поперечную статическую устойчивость вертолета .  Чем больше 
разнос горизонтальных шарниров и число оборотов несущего 
винта , тем больше дем пфирующий мом ент несущего винта,  тем 
больше статИч еская устойчивость вертолета .  Следовате.п ьно, уве
л ичением р аз носа горизонтальных ш арниров добиваются увеличе
ния статической устойчивости. Возникновение демпфирующего мо
мента объясн яется гироскопическими свойствами несущего винта.  

Как известно, основны м  свойством гироскопа является его спо
собность сохр анять в пространстве неизменным положение оси 
своего вр ащения .  Это свойство проявл яется тем сильнее, чеl\'1 
больше м асса и число оборотов вращающегося тел а .  Какое же 
в:шяпие оказывает на поведение вертолета гироскопический эф·  
фект несущего винта? Рассм отрим это на  примере.  

· 
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Предположим, у вертолета 
нарушилось п родольное равно
весие и он стал поворачивать
ся вокруг поперечной оси ,  опу
ская нос (рис. 1 00) . Несу
щий винт, в силу своих гиро
скопических свойств, б у дет от
ставать от поворота вертолета ,  
поэтому ось  втулки несущего 
винта отклонится от оси кону
са вращения. Момент горизон
тальных шарниров Мг. ш = Nс Рис. 1 00. Демпфирующий момент несу-
будет направлен в сторону, щеrо винта 

противоположную наклону 
вертолета ,  следовательно, он будет демпфирующим момент_ом.  
Кроме того, этот момент увеличивается моментом тяги несущего 
винта . При нарушенни равновесия за счет гироскопического 
эффекта вертолет будет поворачиваться отJ:Iосительно оси непо
движного конуса вращения несущего винта .  А это значит, что 
В!\Jесте с вертолетом будет перемещаться относительно оси конуса 
вращения и центр тяжести вертолета (на рис. 1 00 это обознаЧено 
пунктиром ) .  В результате образуется момент тяги М т =  Та. Демп
фи рующий момент будет равен сум ме двух моментов Мдемп= 
= Мг. ш + Мт = Nс + Та. Демпфирующий момент будет тем бол ьше� 
чем больше обороты несущего винта, чем больше р азнос горизон
тальных шарниров и чем ниже р асположен центр тяжести верто
л ета,  т. е. чем больше вертикальная центровка .  С увеличением 
расстояния У от плоскости вращения втулки до центра тяжести 
будет увел ичиваться плечо а и момент силы тяги . 

§ 72. Динамическая устойчивость 
вертолета 

Общая характеристи ка динамической устойчивости. Если ста
тическая устойчивость определяет устойчивость положения , то  ди
намическа я устойчивость определя-ет характер движения верто
.1 ета пос.11е  нарушения равновесия.  При равновесии вертолет дви
:tкется прямолинейно с постоянной скоростью и без вращения. 
Такое движение н азывается невозмущенным. Если равновесие на 
рушено, вертолет вращается вокруг своих осей, а скорость и на
правление полета изменяются. Это движение н азывается возму
щенным. Возмущенное движение может быть апериодически м и 
колебательным.  

Апериодическое движение - это движение в одном направле
нии от положения равновесия.  Например,  при нарушении р авно
весия центр тяжести вертолета отклонился (рис. 1 0 1 ,  сплошная 
.1 иния ) . После устранения причины, вызва вшей на рушения р ав
новесия, характер возмущенного движения может быть р азличным. 
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Рис. 1 0 1 .  Динамическая устойчивость 

Если центр тяжести прибл ижается к линии невозмущенного 
движения (рис. 1 0 1 ,  а, пунктирная линия ) , то вертолет обладает 
а периодической устойчивостью; если центр тяжести вертолета 
продолжает отклоняться дал ьше от л инии р авновесия (рис. 1 0 1 ,  б) , 
то вертолет обладает апериодической неустойчивостью. Кол еба -
1 ельное движение - это возвратно-пер иодическое движение отно
сительно линии р авновесия. Если после  нарушения р авновесия 
центр тяжести вертолета движется по волнооб р азной криволи 
нейной траектории и это движение будет з атухающим, то вертолет 
обладает колебательной динамической устойчивостью (рис. 1 О 1 ,  в) . 
Если ампл итуда возмущенного колебател ьного движения возра
стает, т о  вертолет обл адает д'инам ической неустойчивостью, или 
колебател ьной неустойчивостью (рис. I O I , г) .  

Чаще всего возмущенное движение nертолета является колеба
тельным, причем колебания будут сложными, так  как вертолет 
колеблется одновременно относител ьно всех осей. Кроме того, про
исходит накл адывание друг н а  друга коротко и длинно периоди
ческих колебаний.  Коротко периодические колебания вертолета -' 
колебания относительно центра  тяжести с учетом вл ияния демп-
фирующего момента несущего винта ; длинно периодические - от
носител ьно центра ,  находящегося на значител ьном удалении от 
вертолета.  

Попереч ные колебания вертолета на режиме висения. П ред
положим ,  что н а  режиме висения  вертолет накренился на угол v 
( рис. 1 02, а ) . Разложим силу веса вертолета н а  составляющие:  
0 1 , действующую в плоскости симметрии,  и G2, перпендикуляр
ную этой плоскости . Сила G2 = G sin  'У неуравновешенная и вызы
вает скольжение вертолета.  З а . счет увел ичения скорости сколь
жения ось конуса вращения несущего винта будет з аваливаться 
в сторону, обратную скольжению (рис. 1 02, 6) . Образуется сила Рх, 
которая уменьшает скорость скольжения, а момент этой силы 
уменьшает угол крена .  Но сил.а Р х меньше силы G2, позтому ско
рость скольжения будет возрастать и к моменту п рихода верто
лета в положение, показанное на рис. 1 02, в, скорость будет мак
симальной. 

Вертолет п родолжает движение в Т.ОМ же направлении 
(рис. 1 02, г) . При этом сила G2 превращается из движущей в тор
мозящую, скорость скольжения уменьшается. В результате уме-нь
шается з авал оси конуса вращения назад, и момент силы Р х отно
сительно п родольной оси накр еняет вертолет в обратную сторону. 
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Рис. 1 02. Поперечные колебания верто.1ета 

Когда вертолет достигает наибольшего отклонения ( рис. 1 02, д) , 
дальнейшее движение прекращается .  Ось конуса в ращения совпа· 
дает с осью втулки, сил а  Рх = О. Но сила G2 достигает максимума 
и вызывает движение в обратном н ап равлении,  и весь цикл повто .. 
ряется. Такое поперечное р аскачивание вертолета будет вепре· 
рывно увеличиваться, и вертолет, если своевременно не  прекра·  
тит.ь такие колебания, может опрокинуться. 

Мы рассмотрели в данном п римере только поперечные колеба
ния,  но в действительности поперечные колебания Дополняются 
продольными и путевыми, поэтому картина колебательных дви
жений будет более сложной. 

П родольные колебания вертолета при полете с горизонтальной 
скоростью. Есл и  у вертолета нарушится п родольное р авновесие� 
то возникнут продольные колебания (рис. 1 03) , т. е. вертолет бу
дет двигаться по волнообразной траектории.  Н ал ичие таких ко
лебаний подтверждается испытательными полетами, при  которых 

'"-----
-
� �----� ' ,, 

-:;c.;:ffi�,, ,,' ... ... ... ... _ _ _ _ _ _ _ _  .. 
Рис. 1 03 . Продольные колебания вертолета 
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автом атические приборы з аписывают характер колебаний верто
л ета относительно всех осей. П родольные кол ебания имеют зна
чительно больший период (время полного колеб ания ) ,  чем п опе-4  
р ечные.  Амплитуда продольных колебаний с течением времени 
увеличивается ,  хотя и м едленнее, чем амплитуда поперечных ко
лебаний. Колеб ания вертолета вокруг вертикальной оси также 
имеют м есто, но они совершаются с периодом большим,  чем по
перечные колебания,  и м еньшим,  чем продольные. 

Из сказанного можно сдел ать вывод, что вертолет обладает 
динамической неустойчивостью. Следовател ьно, если у вертолета 
нарушилось равновесие, то он будет иметь колебательное движе
ние с возр астающей амплитудой и самостоятельно эти колеба ния 
устранить не  может. Значит, при  всяком нарушении р авновесия 
пилот должен п ринимать меры к его восстановлению, т. е. осу
ществлять управление вертолетом .  

§ 73. Поняти е  об управлении вертолетом 

Под тер мином «упр авление вертолетом» надо поним ать дейст� 
вия пилота, напр авленные на достижение двух целей :  восстанов
ление н арушенного р авновесия и нарушение существующего р ав
новесия . Как видно, эти цели п ротивоположны, но в своем един 
стве они приводят к достижению целей полета. 

Действия,  направленные на восста новление нарушенного рав
новесия вертолета, необходимы потому, что полет происходит 
ч аще всего в неспокойном воздухе, когда происходит непр ер ыв
ное нарушение равновесия и его надо непрерывно восстанавл и
вать, иначе вертол ет не сможет лететь в нужном направлении и 
с необходимой скоростью. Р абота пилота по восстановлению р ав
новесия я вляется основной р аботой упр авления. В последнее время 
эту работу механизируют с помощью автопилотов .  Р авновесие 
вертолета восстанавливается действием моментов упр авления от
носительно гл авных осей вертол ета .  

Моменты управления создаются силами  тяги несущего и руле
вого винтов . Значит, органами упр авления вертолетом явл яются 
несущий и рулевой винты. Действия пилота, напр авленные на  на
рушение р авновесия вертолета ,  бывают необходимы в том случае, 
если нужно изменить н аправление и скорость, т. е. режим пол ета .  
Для изменения режи м а  полета необходимо изменить величину и 
напр авление сил ы тяги несущего винта и изменить положение вер
толета в простра нстве, что достигается действием моментов упр ав
ления, которые создаются сил ами  тяги несущего и рул евого вин
тов. Значит, упр авл ение вертол етом в конечном итоге сводится 
к управл ению вектором силы тяги несущеrо винта и вел ичиной 
тяги рул евого винта .  Величина вектора сил ы тяги несущего винта 
изменяется при изменении общего ш ага ; направление вектора  этой 
сил ы изменяется при изменении циклического ш ага несущего 
винта . 
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§ 74. Изменение  общего и ци клического 
шага несущего винта 

Изменением общего ш ага несущего винта назыв.ается одновре
менный поворот всех лопастей относительно осевых шарниров 
в одну сторону и на оди н  и тот же угол . Увеличение общего ш ага 
приводит к увеличению сил ы  тяги несущего винта. Циклическим 
изменением шага (циклическим ш агом )  называется последова
тельное изменение шага лопастей по азимуту. При  циклическом 
изменении ш ага у каждой лопасти шаг  в диапазоне 1 80° азимута 
увел ичивается, а в другой половине окружности - уменьшается 
(рис . 1 04 ,  а) . 

а) 

Рис. 1 04.  Циклическое изменение 
шага несущего винта 

При изменении шага изменяется тяга лопасти и ее момент от
носительно гор изонтального шарнира ,  это приводит к м аховым 
движениям и завалу оси конуса вр ащения в сторону минималь
ного шага (рис. 1 04, б) . Следовательно, сл едствием изменения 
циклического ш ага является з авал оси конуса вр ащения несущего 
винта и отклонение вектор а  силы тяги. 

Есл и  вектор силы тяги нужно отклонить в сторону азимута 
2 1 0°, то в этом азимуте шаг  лопасти должен быть минимальным, 
а в противоположном азимуте - 30° - максимальным.  Тогда от 
азимута 30° шаг  уменьшается до азимута 2 1 0°, а от азимута 2 1 0° 
до азимута зоо шаг  увеличивается . Подобное изменение шага 
н абл юда ется у каждой лопасти. Изменение общего и цикличе
ского шага осуществляется с помощью специал ьного агр егата 
автом ата перекоса несущего винта .  

§ 75.  Н азначение и принцип устройства 
автомата перекоса н есущего винта 

Автом ат перекоса несущего винта предназначен для упр авле
ния общим и циклическим ш агом.  С его помощью можно управ
лять силой тяги несущего винта по вел ичине и по направлению. 
7* 1 67 



Поэтому автомат nерекоса является важнейшим агр егатом си
стем ы  уnравления вертолетом. Автоматы перекоса несущих винтов 
бывают трех типов : кольцевого, «п аук» и кривошипного. Последний 
тип автомата перекоса используется только на двухвинтовых вер
толетах с поперечным р асположением винтов. 

Автомат перекоса 
кольцевого типа моЖет 

быть использован на лю
бых вертолетах. В него 
входят (рис. 1 05) : 

1 )  подвижное кольцо 
(тарель) ; 

2) неподвижное коль-
цо; 

3) ползун ; 
4) универсальный шар

нир,  или кардан ; 
5) шл иц-шарнир ,  или  

двузвенник;  
6) вертикальные тяги. 

dJ бл енu е 
на� 

о 1 . 

Рис.  1 05. Автомат перекоса кольцевого типа :  

7 

1 - полз у н ;  2 - рычаг лопереч ного упр а вления;  3- нелодвижное кол ьцо; 4 - подвижное 
кольцо (тарель) ; 5 - рычаг на подвижном кольце; 6 - верти кал ь н а я  тяга;  7 - поводок лопа
сти; 8 - oceвoil: ш арнир; 9 - вертикальный шарнир; 10 - горизонтальный шарнир; 11 - шлиц
ш а рнир ; 12 - кольцо кард а н а ;  13 - продольная ось кард а н а ;  14 - рычаг продольного управ-

ления; 15 - ручка циклического ш а г а ;  16 - ручка сшаг-газ� 

Подвижное кольцо автом ата перекоса вращается вокруг не
подвижного. Оно приводится в движение от втулки несущего 
винта с помощью шлиц-шарнира .  На подвижном кольце имеются 
р ыч аги, которые вертикальными тягами  соединены с поводкам и  
лопастей. Неподвижное кольцо соединяется с ползуном с по
мощью кардана,  который состоит из кольца и двух взаимно пер
пендикулярных осей. Кардан позволяет кольцам автомата пере
коса отклоняться в любую сторону. Когда плоскость колец пер-
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пендикуля рна к оси вала несущего винта, тогда при  вращении 
подвижного кольца вертикальные тяги не будут иметь вертикаJIЬ
ного перемещения, и шаг  лопастей не будет изменяться .  Следова
тельно, в данном случае  винт не имеет цикл ического изменения 
ш ага. 

Если плоскость колец отклонить вперед, то в азимуте 1 80° 
вертикальные тяги будут находиться в самом нижнем положении 
и у лопастей в этом азимуте б у дет минимальный шаг. В азимуте 
360° тяги занимают самое верхнее положение, шаг  лоп астей будет 
н аибольший. От азимута О до 180° тяги движутся вниз, и шаг  
лопастей уменьшается. От  азимута 1 80° до 360° тяги движутся 
вверх, и ш аг увеличивается. Так осуществляется циклическое из
менение ш ага. Р аньше уже было сказано, что в результате цикл и
ческого изменения шага  ось конуса вращения завал ивается 
в сторону минимального ш а га.  Значит, чтобы отклонить ось ко
нуса в какую-либо сторону, нужно в эту сторону отклонить пло
скость в ращения подвижного кольца автомата перекоса .  Откло
нение осуществляется при  помощи двух рычагов на неподвижном 
кольце автомата  перекоса. Рычаги проводкой системы упр авле
ния соединяются с ручкой циклического ш ага, р асположенной 
в кабине пилота.  При отклонении ручки вперед движение пере
дается на рычаг  продольного упр авления на  неподвижном кольце 
автомата перекоса, и неподвижное кольцо повор ачивается вокруг 
поперечной оси кардан а так, что его передняя часть опу
скается .  

Значит в азимуте 1 80° шаг миним альный,  и ось конуса вр а
LЦения з аваливается вперед. При отклонении ручки цикл ического 
шага назад передняя часть кольца автомата перекоса подни
мается, н в азимуте 0° шаг  минимальный, ось конуса вращения 
заваливается назад. В ывод : при отклонении ручки ось конуса 
вращения несущего винта отк,jlоняется в ту же сторону. При  
отклонении ручки вправо или  влево движения от  ручки пере· 
даются на рычаг поперечного упр авления, и кольца автомата  пе· 
рекоса поворачиваются относительно продольной оси кардана. 
В этом случае ранее сделанный вывод остается в силе :  при откло
нении ручки ось конуса вращения несущего винта отклоняется 
в ту же сторону. Управление  циклическим шагом и напр авлением 
вектора силы тяги осуществляется из кабины пилота при помощи 
ручки циклического ш ага.  

На  ползуне автомата перекоса имеется р ычаг, который п ро
водкой управления соединен с ручкой «шаг-газ», р асположенной 
в кабине. При отклонении ручки «шаг-газ» вверх ползун автомата 
nерекоса поднимается .  Все вертикальные тяги одновременно идут 
вверх н поворачивают все лопасти на больший установочный 
угол. Так п роисходит увеличение общего ш ага. П ри отклонении 
ручки «шаг-газ» вниз ползун автомата перекоса опускается, и об
Iций  шаг  несущего винта уменьшается .  Ползун автом ата пере
коса п роводкой управления соединен с рычагом поворота стабили-
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Рис. 1 06. Опережение управления 
несущим винтом :  

1 - вал несущего винта; 2 - nолзун; 
3- кольцо кардан а ;  4 - поnереч ная 
ось карда н а ;  5 - неnодвнжиое кольцо 
а втомата перекос а ;  б - шарики под
шипника;  7 - nодвижное кольцо 
автом ата nерекоса : 8 - рычаг nродоль
ного упр а влени я ;  9 - nродольн а я  ось 
кардан а ;  /0 - рычаг поперечного 
управления ; Х 1 - угол оnережения про-

дольного управления; х2 - угол опере· 

женин поnеречного управл ен ия 

затора .  Поэтому изменение обще
го шага связано с изменением 
установочного угла стабилизато
ра. На некоторых вертолетах 
управление общим шагом несу
щего винта связано с управлени
ем ш а гом рулевого винта. 

При такой связи у вертолетов 
с правым вращением несущего 
винта увеличение общего ш ага 
приводит к увеличению шага и 
силы тяги рулевого винта, управ
ление вертолетом облегчается. 
При увеличении общего ш ага 
несущего винта увеличивается 
его реактивный момент, что вы
зывает разворот вертолета вле
во. При увеличении тяги руле
вого винта этот р азворот компен
сируется . 

Мы рассмотрели п ростейшую 
схему автомата перекоса кольце

вого типа.  Реальный автомат перекоса имеет две существенные 
особенности, о которых необходимо упомянуть .  Первая особен
ность - ш арниры всех рычагов на  подвижном и неподвижном 
кольцах автомата перекоса р аспол агаются в одной плоскости, ко
торая  проходит через точку пересечения  осей кардана .  При таком 
р асположении ш арниров обеспечивается независимость действия  
продольного и поперечного управления вертолетом.  Вторая осо
б�нность закл ючается в следующем. 

На принципиальной схеме рычаги продольного и поперечного 
управления р асполагаются на неподвижном кольце против осей 
кардана (рис. 1 06) . У реального автомата перекоса эти рычаги 
располагаются относительно осей кардана под некоторым углом , 
который называется углом опережения управления (х) . При от
сутствии опережения ось конуса будет отклоняться не в направ
лении отклонения ручки ци к.тшческого шага ,  а на некоторы й  угол 
вперед по вращению винта. Такое запаздывание отклонения оси 
конуса вращения связано с инертностью лопастей . 

В азимуте 1 80° шаг минимальный, но угол взмаха лопастей 
не будет мини мальным,  так как по инерции лопасти будут п ро
должать взмах вниз .  Значит, ось конуса вращения завалится не 
в сторону азимута 1 80°, а в сторону азимута 2 1 0°, т.  е. отк.1онение 
оси конуса вращения не совпадет с отклоuением ручкн, а это 
затруднит управление вертолетом.  Поэтому кольца автомата пе
рекоса отклоняются с опережением на  угол х= 25-30°, что и при"'  
водит к совпадению отклонения ручки и осп  конуса несущего 
винта .  
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§ 76. П ринцилы управления 
одновинтовым вертолетом 

Управление вертолетом заключается в управлении поворотом 
вертолета вокруг его гл авных осей и в управлении вертикальным 
перемещением. Исходя из ;ЭТого, весь ком плекс управления, как 
сумму действий пилота ,  можно расчленить н а  продол ьное, попе
речное и путевое управление, а та кже уnравление перемещением 
вертолета вверх и вниз. Такое подразделение явл яется ч исто 
условным� nотому что действия  nилота по управлению едины и 
осуществляются одновременно и синхронно. Но такое nодразделе
ние облегчает изучение вопроса управления и соответствует кон
струкции систем ы управления,  которая  вкл ючает четыре незави
симых друг от друга цепи управления, название их такое же, как 
и название частных видов управления. 

П родол ьное уnравление - это управление поворотом верто
л ета вокруг поперечной оси. Оно достигается действием на вер 
толет продольных моментов управления Mzynp ' которые обра-
зуются при  отклонении ручки циклического ш а га вперед и назад. 
В результате завал а оси конуса вращения в сторону отклоне
ния ручки отклоняется вектор силы тяги несущего винта .  Если 
до отклонения ручки вертолет находился в р авновесии, т. е. мо
мент сил ы тяги был J)авен нулю (рис. 1 07, а, пункти р ) , то после 
отклонения руч ки вперед ось конуса вращения отклонится в .ту 
же сторону. Вектор сил ы  тяги п ройдет от поперечной оси на рас
стоя нии а и образует момент тяги М т =  Та, который будет пики
рующим .  Кроме момента тяги, образуется п икирующий момент 
горизонтальных шарниров М ш = /vc. Сумм а  этих двух момен-г. z 
тов образует п родольный момент управления .  Под действием 
этого момента вертолет будет поворачиваться вокруг поперечной 
оси, опуская нос. Отклонение ручки назад п риводит к образова
нию кабрирующего момента управления,  под действием которого 
вертолет поднимает нос. 

. G  
G 

Рис. 1 07. Управление одновинтовым вертолетом 
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Если вертолет обладает продольной статической устойчиво
стью, то поворот будет происходить до тех пор, пока продольныft 
момент стабилиз атора не урзвновесит момент управления.  Если 
вертолет не обладает статической устойчивостью, то для прекр а 
щения поворота необходимо отклонить ручку в обратную сторону. 
В результате поворота вертолета изменится наклон вектора силы 
тяги и ее горизонтальна я  составля юща я «Р». Это повлечет за  со
бой изменение скорости полета .  Отсюда можно сдел ать вывод, что 
отклонение ручки циклического шага от себя приводит к опусканию 
носа вертолета и к увел ичению скорости полета . Отклонение ручки 
на себя п риводит к подъему носа вертолета и уменьшению скоро
сти полета. Есл и  ручку отклонить на себя, когда вертолет выпол
нял висение, то он перейдет к полету назад.  Следовательно, дей
ствие ручки циклического шага аналогично действию ручки 
управления на са молете. 

Поперечным управлением называется упр .а вление поворотом 
вертолета вокруг продольной ос". Поперечное управление осуще
ствляется путем отклонения ручки циклического шага вправо и 
влево. Ось конуса несущего винта и вектор силы тяги отклоня
ются в ту же сторону, что и ручка (рис .  1 07, б ) . З а  счет отклоне
ния вектора сил ы  тяги и плоскости вращения rнесущего винта об
р азуется поперечный момент управл ения ка к сумма моментов 
силы тяги и горизонтальных шарни ров. Велич ина момента будет 
тем больше, чем больше число оборотов несущего винта, чем 
больше отклонение ручки и чем ниже р асполо.жен центр тяжести 
вертолета .  Под действием момента управления вертолет будет по
ворачиваться  до тех пор, пока ручка не будет отклонена в обрат
ную сторону. 

Путевым управлением называется управление поворотом вер
толета вокруг вертикальной оси .  Вертолет повюрачивается вокруг 
вертикальной оси под действием путевого момента , котор ый обра
зуется вследствие  разности реактивного момента несущего винта 
и момента тяги рулевого винта М,, = М Р - М т Изменение · y n p  р.  в 

силы тяги рулевого винта и ее момента относ ительно вертикаль
ной оси вертолета осуществляется путем отклонения педалей нож
ного управления . Эти педали п роводкой управления связаны с ме
ханизмом изменения шага, котор ый смонтирован на редукторе 
рулевого винта. 

Если нажать на правую педаль, то шаг р улевого винта уве
личится. За счет прироста сил ы  тяги на ·�:!.Т увеличится ее момент. 
Момент тяги рулевого винта станет больше реактивного момента 
несущего винта , и вертолет р азвернется вправо. Если нажать на 
левую педаль, шаг рулевого винта уменьшится. Ввиду умен(?шения 
тяги и м омента рулевого винта последний стан ет меньше реактив
ного момента несущего винта. Под действием этого момента вер
толет развернется влево� 
1 72 



§ 77. Принциnы уnравления 
двухвинтовым вертолетом 

П ринцип управления двухвинтовым вертолетом с продольным 
расположением несущих винтов. П роДольное управление вертоле
том достигается отклонением ручки от себя и на себя .  При этом 
происходит циклическое изменение ш ага несущих винтов, в ре
зультате чего оси конусов вращения заваливаются вперед или на
з ад, т .  е .  в напр авлении ручки (рис.  1 08) . Кроме цикл ического 
изменения шага ,  происход'ИТ дифференциал ьное изменение общего 
шага ,  когда тяга одного винта уве.1 нчиваетсп ,  а другого - умень
ш ается . 

Если ручку отклонить от себя, то оси конусов в ращения не .. 
сущих винтов н а клонятся вперед. У переднего винта общий шаг  
уменьшится, а у з аднего - увел ичится. При  наклоне векторов силы 
тяги изменятся плечи сил тяги относительно поперечной оси вер
толета. В результате образуется пикирующий момент, р авный р аз 
ности моментов тяги  переднога и заднего винтов 

Под действием этого момента вертолет будет опускать нос, 
увеличивая скорость полета. Если руч ку отклонить на себя, то об
р азуется кабр ирующий момент, и вертолет будет поднимать нос, 
уменьш а я  скорость полета . 

Поперечное управление вертолетом достигается отклонением 
ручки впр аво и влево. Это приводит к одновременному одинако
вому изменению цикл ического ш ага переднего и з аднего несущих 
винтов-; Оси конусов вращения отклоняются в сторону отклонения 
ручки. Образуется поперечный момент упр авления, который и вы
з ывает поворот вертолета вокруг продольной оси. 

Путевое управление, ил и  управление поворотом вертолета 
вокруг вертикальной оси осуществляется с помощью педалей нож
ного управления.  При  от
клонении педалей происхо
дит дифференциальное из
м енение циклического ш ага 
несущих винтов. Оси кону
сов вращения отклоняются 
в р азные стороны, обр азуя 
путевой момент управления 
з а  счет боковых сил. Если 
нажать н а правую педаль, 
то у переднего винта ось 
конуса отклонится впра-
во ,  а у заднего - вле-
во.  Боковые составляющие  
сил тяги, несущих вин-

G 

Рис. 1 08. Управление двухвинтовым верто
_ летом продольной схемы 
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тов образуют пару, момент которой и развернет вертолет 
вправо. 

Принцип упр авления двухвинтовым вертолетом с поперечным 
расположением несущих винтов. Для продольного уп равлени я 
ручка отклоняется вперед и назад, это вызывает одина ковое изме
нение цик.т:шческого шага несущих винтов и отклонение осей ко
нусов вращения в сторону отклонения ручки. При этом образуется 
продольный момент управления (как и в случае одновинтового 
вер-толета ) . 

Поперечное управление осуществляется путем отклонения 
ручки вправо и влево. Такое отклонение приводит к дифферен
циальному изменению общего шага несущих винтов. Если ручку 
отклонить вправо, то у правого винта общий шаг уменьшится , 
а у левого - увеличится .  Изменение общего шага вызовет изме
нение сил тяги. Разность сил тяги правого и левого несущих вин
тов п риведет к образованию поперечного момента,  который и вы
зовет правый крен. У вертолета с поперечным р асположением не
сущих винтов имеется вспомогательное крыло, которое сообщает 
nертолету поперечную устойч ивость. 

Путевое управление вертолетом осуществляется за счет мо
мента управления, который обр азуется при  дифференциальном из
менении циклического шага и завала осей конусов вр ащения 
n разные стороны : вперед и назад. Если нажать на п равую пе
даль, у правого винта ось конуса вращения отклонится назад, 
а у левого - вперед. Горизонтальные составляющие сил тяги обра
зуют путевой момент управления,  который вызывает поворот вер 
толета вправо. 

Принцип упр авления двухвинтовым вертолетом с соосными 
винтами. Продольное и поперечное управление осуществляется 
аналогично упр авлению одновинтовым вертолетом, т .  е .  путем цик
.I'Jического изменения шага верхнего и нижнего несущих винтов . 
При отклонении ручки оси конусов вращения отклоняются в ту же 
сторону, что и ручка , образуя продольный или поперечный момент 
управления .  

Путевое управление осуществл яется отклонением педалей, при 
этом происходит дифф�енциальное изменение общего шага не
сущих винтов. Оно не вызывает изменения общей тяги, но при
водит к изменению реактивных моментов несущих винтов, и вер
толет разворачивается в сторону действия большего реактивного 
_r..,юмента . 

Упра вление вертикальным перемещением всех вертолетов оди
наково. 

При отклонении ручки «шаг- газ» вверх общий шаг  несущих 
винтов увеличивается, что приводит к увеличению тяги и переме
щению вертолета вверх.  Если руч ку «шаг-газ» опустить, общий 
шаг уменьшится, уменьшится сила тяги, и вертолет пер ейдет к сни
жению. 
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§ 78. П онятие об управляемости 
вертолета 

Упр авл яемостью вертолета называется его способнос1 ь повора

чиваться вокруг гл авных осей под действием моментов управления,  

которые образуются при отклонении командных р ычагов управле

ния. Управл яемость хара ктеризуется эффективностью управл ения. 

чувствител ьностью к управлению, запаздыва нием управления и 

усилиями на J<омандных рычагах.  
Эффективность управления. Под эффективностью управления 

нужно понимать вел ичину момента управлени я,  приходящуюся на 

1 о отклонения а втомата перекоса и 1 о изменения шага рулевого 

винта . Эффективность управл ения,  так же ка к и управл яемость, 

подраздел яется на продольную, поперечную и путевую. Эффек

тивность продольного управления находится из отношения мо

!"'ента продольного управления к углу Т) продольного отклонения 

м 
автомата перекоса �z Эффективность поперечного управления 

м 
определяется отношением _х_ (где х - угол поперечного откло-

Х 
нения  а вто!.tата перекоса ) .  Эффективность путевого управления 

М у 
определ яется нз отношения � ( где �q> - изменение шага руле-

вого винта ) . 
Эффективность продол ьного и поперечного управления зави

сит от числа оборотов несущего винта, вертикальной центровки 

вертолета и р азноса горизонта.r1 ьных шарниров. Чем больше число 

оборотов несущего винта , тем бол ьше тяга и центробежные сил ы  

лопастей , тем бол ьше моменты продо.п ьного и поперечного управ

л ения ,  тем бол ьше эффективность управлени я.  По этим сообра

жениям число оборотов несущего винта нел ьзя сильно уменьш ать, 

та к ка к снизится эффективность управления. Чем ниже центр тя

жести вер толета , тем больше будет п.печо тяги несущего винта 

относительно центра тяжести , тем больше момент управления и 

бол ьше эффективность. Значит, грузы на вертолете следует разме

щать ка к можно ниже. 
Говор я об отклонен ии автомата перекоса относител ьно осей 

ка рда на , нужно иметь в виду , что угл ы отклонения сил ьно огра

ничены  и не превышают в продол ьном напр авлении Т) = 4 -:-6°, 

в поперечном направлении х< 4° 
На вертолете .М.и-4 ве.1ичина эффективности продольного н по

перечного управления 
Mz ;::::::; Мх � 450 кГ.м, ·град. 

1J /.. 

Чувствительнос1 ь к управлению. Чувствите.iJыюстью к управле

нию называется вел ичнна ,  равная отношению угловой скорости 

вращения верто.'Iета относите.'Iьно какой-либо осп ,  к уг.'lу отк.1о 

ненип автомата перекоса.  Чувствите� ьность и поперечному управ-
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лению обычно больше, чем к продольному и путевому управле· 
ниям. У легких вертолетов чувствительность к управлению обычно 
больше, чем у тяже.Тiых. Чувствительность к упр авлению зави· 
сит от эффективности управления и от демпфирующего момента . 
Чем больше эффективность упр авления,  тем больше чувствитель· 
ность, чем больше демпфирующий момент, тем меньше чувстви· 
тельность к управлению. 

Запаздывание в управлении . Момент управления, вызывающий 
поворот вертолета относительно какой·л ибо оси (продольной или 
поперечной) ,  создается отклонением вектора сил ы  тяги несущего 
винта . Характерной особенностью этих моментов явл яется боль· 
шая вел ичина силы тяги и мал а я  величина плеча этой силы отно· 
сительна оси поворота . Следовательно, чтобы создать момент уп· 
правлени я, нужно большой массе воздуха, которую отбрасывает 
несущий винт, придать дополнител ьное количество движения в но· 
вом направлении, чтобы получить новое направление сил ы тяги. 
На  это затр ачивается сравнительно м ного времени. Оно равно 
примерно времени одного оборота несущего винта и составляет 
0,2-0,3 сек. 

Следовательно, это время требуется для того, чтобы вертолет 
начал поворот относительно продольной или поперечной осей 
после отклонения ручки упр авления.  Это и будет запаздыва ние 
в упр авлении.  Оно будет тем больше, чем больше момент инер· 
ции вертолета относительно оси поворота и чем меньше число обо· 
ротов несущего винта . З апаздывание в продольном управлении 
больше, чем в поперечном.  Для сравнения возьмем запаздывание 
в управл ении самолетом.  У самолета момент управления обра ·  
зуется сравнительно небольшими силами  при больш их плечах. 
Поэтому для образования момента упр авления у самолета тре
буется примерно в 1 0  р аз меньше времени, чем у вертолета .  Эту 
особенность надо учитывать в технике пилотирования вертолета . 

Усилие на ручке управления.  Лопасти несущего винта стре· 
м ятся сделать без моментными.  Это означает, что с изменением 
шага центр давления лопасти перемещается незначител ьно, и мо
м ент лопасти относительно ее продольной оси почти не из меняется.  
Но незначительные изменения момента все же возникают. Эти из
менения от лопасти через поводок передаются на автомат nере
коса ,  а от него --- на ручку уп равления циклическим  ша гом.  На 
ручке возникает пульсация усилий с большой частотой , ручка на
чинает дрожать. Для устранения этих вибраций в систему про·  
водки управления включают инерционные или г�др авл ические 
демпфер ы, которые поглощают мел кие ко.т1 ебания .rюпасти. 

В инерционных демпферах энергия колебательных движений 
расходуется на вращение маховика , а в гидравлических - на пре
одоление сил трения поршня и жидкости, проталкиваемой через 
поршень. Демпферы в системе управления применяются на лег
ких вертолетах. На средних и тяжел ых вертолетах применяют 
гидроусилители,  которые образуют механические усил ия за  счет 
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давления жидкости на поршень гидроусилителя .  Эти усилия  ис
пользуются для  отклонения автомата перекоса или изменения 
шага рулевого винта . В каждой цепи управления и меется свой 
гидроусилитель. 

В настоящее время чаЩе всего используются необр атимые гид
роусилители ,  которые отклоняют ор;ганы управления без усюшй 
со стороны пилот-а . При отклонении командного рычага пилот пе
редвигает только поршень золотника , который регулируt.::Г подачу 
жидкости в гидроусилнтель .  Следовательно, на командных р ыча
гах полностью отсутствуют усилия ,  т .  е .  ручка и педали будут пе
р емещаться без всякого сопротивления. А это значит, что пилот 
не  чувствует управлени я  вертолетом и не может точно определить 
ве.'I ичину отклонения  ком а ндных р ычагов. 

Для создания определенных усилий на ручке, обеспечив&Ю
щей «чувство управления»,  в систему упр авления вертолетом ,  
кроме гидроусилителей,  вкл ючают за грузочные механизмы.  Они 
имеются в каждой цепи управления и состоят из пружин.  При от
клонении кома ндного р ычага одна из этих пружин сжимается ,  н а  
это сжатие и затрачивается усилие с о  сторон.ы пилота . Вел ичина 
усилий возрастает по м ере  отклонения ручки. Есл и  эти усилия 
прикл адываются кратковременно, то они не создают больших не
удобств (имеется в виду, что п илот очень редко отклоняет ручку 
полностью для восстановления р авновесия) . Но если нужно изме
нить режим полета, напри мер,  перейти от висения к полету с мак
симальной скоростью, то приходится ручку почти полностью от
клонить от себя и держать в таком положении.  В этом случае  пи
�от должен постоянно давить на ручку с большой силой . Это 
вызывает быстрое утом.ТJ ение. Для снятия или регулирования уси
лий на ручке применяется механизм триммерного эффекта ,  или 
р азгрузочный механизм .  

Г .1 а в а 
X l l  
В И БРАЦИ И ВЕРТОЛ ЕТА 

§ 79. Общая характеристика вибраций 

Вибрациями ,  или колебаниями,  можно назвать возвратно-пе
р иодические дnижения элементов упругой системы.  Проблема виб
раций на вертолете долгое время оставалась нерешенной, поэтому 
массовые полеты на вертолетах были невозможны. Эксперимен
тальные полеты, которые выполнялись до середины 40-х rr.  часто 
заканчивались тяжелыми  летными происшествиямн  в резул ьтате 
сильных вибраций. 

На  вертолете насчитывают несколько сот различных ко.'1еба
ний отдельных частей и всего вертолета в целом .  
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Рис. 1 09 .  Параметры 
колебательного дви-

жения 

n араметры колебательных движений . Возь�ем упругую пл а с
тинку ,  оди н  конец которой закр еплен,  а н а  другом установлен 
грузик {рис .  1 09, а) . Если конец с грузиком отогнуть, а затем 
отпустить,  то возникнут колебания  пл астинки.  Это и будет п ро
стейшим примерам вибраций (рис .  1 09 ,  6) . Колебательные дви же
н и я  ха рактеризуются тремя основными параметрами : периодо.r-.·1 , 
частотой ,  а мплитудой . П е р  и о д о м называется время пол ного ко
лебания ( Т) . 

Ч R с т о т о й  называется ч исло п ер иодов в единицу времени 
1 n = т · 

А м п л и т у д  о й называется наибол ьшее отклонение ко.1 еблю
щейся точки от нейтр ального положения  (у) . 

Виды колебате.ТJьных движений.  По п р ироде возникновения  ко
лебател ьные движения можно подр азделить на вынужденные,  
собственные и самовозбуждающиеся .  

Вынужденными пазынаются такие вибрации ,  которые вызыва 
ются внешними  пер иодическими сил а м и .  Такие  сил ы явл яютс я 
возбуждающи ми .  В ынужденн ые вибр ации происходят с ч астотой ,  
р авной ч а стоте возбужда ющих сил .  При  всяких н:олебаниях воз
никают демпфирующие силы или сил ы,  гасящие колеба н и я .  Де!\Ш
фирующие СИJI Ы могут б ыть внутренними и внешними .  Внутрен
ние демпфирующие силы обр азуются за  счет упругоств самого 
м атериал а ,  из которого иJготовлена конструкци я .  Внеш ние дем п 
фирующие силы возникают как резул ьтат сопротивления среды,  
в которой происходят колебания .  Чем бол ьше демпфирующне 
сил ы,  тем быстрее колебания  затухают. 

Собственными называются колебания ,  которые продолжа ются 
пос.ТJе  п рекр а щения  действв я возбуждающих сил . Основной осо
бенностью собственн ых колебаний явл яется то, что каждая кон
струкция и меет вполне определенную ч астоту колеба ний , котор а я  
не  зависит  о т  возбуждающей сил ы ,  а определяется м ассой и 
жесткостью конструкции .  

Чем бш1 ьше масса конструкци и ,  тем меньше ча стота собст
венных колебаний .  Чем бол ьше жесткость конструкции ,  тei\I 
больше частота собственных колеба ний .  

По характеру изменения а м плитуды ко.1еба ния можно р аз
делить на затуха ющие и возрастающие. Есл·и ампли!уда с тече
нием временп  уменьшается, колеба ния будут затухающими.  Соб
ственные кол ебания  всегда затухающие. Если ампл итуда с тече
нием времени увел ич иваетс я ,  I<олебания будут возраста юЩИ !\1 1 1 .  
Возр аста ющие колебания  возника ют п р и  резона нсе. 
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Резонансом наз ыва ется совпадение частоты воз буждающих сил 
с частотой собственных колебаний конструкции .  Кол ебания час
тей: вертолета чнще всего бывают вынужденны ми .  

§ 80. Вынужденные кол ебания 
вертолета 

На вертолете имеется м ного источников возбуждающих сил , 
которые вызывают вынужденные вибрации .  К таким источникам 
относятся : несущий и рулевой винты, сил овая установка,  редук
тор ы тр а нсмиссии и валы тра нсмиссии .  

Каждый из  Э'!'ИХ источников создает возбуждающие сил ы 
с определенной частотой . Наименьша я  частота возбуждающих ё'ил 
у несущего винта. Ее м ожно определить по фор муле 

где nпв - частота возбуждающих сил несущего винта ; 
ns - ч исло оборотов несущего винта в секунду ; 
k - число лопастей несущего винта . 

Частота воз буждающих сил несущего винта колеблется в пре
делах 8- 1 6  колебаний в секунду . Рулевой винт возбуждает силы 
с частотой 1 0-60 колебаний в секунду. Еще более высокую час
тоту воз бужда ющих сил созда ют валы и редукторы трансмисси и :  
о т  5 0  до нескольких сот кол еба ний в секунду.  Силовая  установка 
дает ш ирокий спектр возбуждающих сил с частотой 600 - 1 000 ко
лебаний в секунду.  

Основным источником вынужденных вибраций яв.r1 яется несу
щий винт с шарнирной подвеской лопастей . Колебания лоп астей 
относительно всех шарниров та кже явл яются причиной м ногих 
вибр аций .  

В ибр аuии от лопастей несущего и рулевого винтов передаются 
через втулки и ноток воздуха ,  отбрасываемый лопастями .  Этот 
поток поп адает на хвостовую и концевую балки в виде п ериоди
ческих и мпульсов и вызывает вибра ции .  

В ынужденным вибр ациям подвер гаются все  части вертолета , 
но  а мплитуда этих вибраций различна .  Вел ичина а мпл итуды за
висит от жесткости конструкции ,  от  близости источника возбуж
дающих сил, их величины и точек приложения и от степени бли
зости резонанса . Степень б�изости резонанса определяется  по от
носительной ча стоте \',  равной отношению частоты возбуждающих 
сил к частоте собственных колеба ний 

Амплитуду вынужденных колебаний 1\ЮЖ НО выр азить графи
чески, отложив на вертикал ьной оси графика относительную де
формацию конструкции ,  а на горизонтальной оси - относительную 
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1 1  

)� 
частоту ( рис. 1 1 0) . Относительной дефор
мацией называется отношение деформа
ции ,  вызванной динамической на грузкой, 
к деформ а ции,  образованной статической 
нагрузкой. Из этого графика можно сде
лать следующие выводы:  

наибольшая деформация или наи-
о 0, 5 /, 5 v больша я амплитуда возникает при резо-

Рис. 1 1 0. Зависимость 
относительной амплиту
ды вибраций от относи-

тельной частоты 

нансе ( v = 1 ) .  Поэтому резонансные 
вибрации очень опасны :  они могут при
вести к разрушению конструкции ввиду 
усталости материала ; 

при v > 0,5 амплитуда колебаний воз
растает очень быстро, деформ ация кон
струкции резко возрастает; 

при v> 1 ,5 происходит уменьшение деформ ации конструкцни 
по сравнению с деформацией , в ызываемой статической на грузкой 
такой же вел ичины. 

Таким образом,  для уменьшения деформации конструкции сле
дует уменьшать степень близости резона нса путем изменения час
тоты собственных колебаний.  Если частота возбужда ющих сил 
в ысокая,  то частоту собственных колебаний  надо уменьшать. Дл я 
устра нения резонанса при креплении двигател я к р а ме исполь
зуют резиновые а мортизаторы.  Применение а мортизаторов умень
шает жесткость конструкции рама -дви гател ь, что пр иводит 
к уменьшению частоты собственных колеба ний и увеличению от
носител ьной частоты (v > 1 ,5) . 

Другой пример .  НесуЩий винт дает возбуждающие сил ы низ
кой частоты. Редуктор несущего ви нта крепится к раме редуктора  
жестко, без  а мортизаторов. Та кое крепление увеличивает частоту 
собственных колеба ний, в резул ьтате относител ьна я частота зна
чительно меньше 0,5. 

На иболее часто подвер гаются в ынужденным ви брациям  тяги 
проводки управления вертолето м .  Поэтому особенно важно не 
допустить резонанса тяг. Дл я этого определяют частоту собствен
ных колебаний тяги. Если она будет близкой к частоте возбуж
да ющих сил в том месте, где расположена тяга,  то собственную 
частоту нужно изменить. Эту частоту можно определить по сле
дующей приближенной формуле :  

1 00D VE nсоб = -,2- 1 '  
где D - диа метр сечения тяги ;  

l - длина тяги; 
Е - модул ь продольной упругости ; 
v - удел ьный вес материал а .  

И з  формул ы  видно, что для увел ичения частоты собственных 
колебаний надо увел ичить диаметр тяги ил и уменьшить ее длину. 
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Если  тяги длинные, то дл я 
увеличения  частоты применяются 
роликовые опоры. Когда точно 
н ельзя определить возможность 
возникновения резона нса ,  то 
п римен яют тяги с инерционными о, 25 
демпферами.  Инерционный демп -

У,",нr "�--� -гq 
! 1 О, 50 ' - НеВопустимые 8и6рации�: . --1 

фер представляет собой груз , 
расположенный внутри тяги 
близко к ее середине, м ежду дву- ЧОО 600 800 П 1(0Лfd/11Шt 
мя резиновыми заглушками.  На - Рис. 1 1 1 . График допустимых внб-
л ичие демпфера п риводит к раций 

быстрому з атуханию вибраций.  
Вынужденные вибр ации ч астей вертолета в обычных условиях 

бывают незначительными,  их ампли'fj'да измеряется сотыми или 
десяты ми долями миллиметра .  Но в некоторых случаях при нару
шении условий эксплуатации они могут стать опасными.  

Чаще всего усиление вибраций выз ывается поломкой отдельных 
силовых элементов конструкции (уменьшается жесткость и воз
никает резонанс) , на рушением регулировки частей конструкции и 
весовой бал ансировки. Предел допустимых вибраций определяется 
по действию их на конструкцию и на организм человека. Вибра
ции считаются допустимыми ,  если они не  ведут к разрушению 
конструкции и не вызывают неприятных ощущений у человека 
(рис .  1 1 1 ) .  Чем больше частота колеб аний ,  тем меньше а м плитуда 
вибр аций , безболезненно переносимых человеком. 

§ 8 1 .  Самовозбуждающнеся вибрации 

Самовозбуждающимиен называются такие вибрации,  ко,;орые 
возникают при определ енных условиях, когда постоянно деиству
ющие силы превращаются в периодические, а постоянное движе
ние становится колебательным.  К этим условиям  необходимо еще 
доб авить совпадение частоты периодических сил с ч астотой соб
ственных колеб аний. 

На вертолетах бывает три характер ных вида самовозбуждаю
щихся вибр аций : «земной резона нс», «автоколеб ания вертолета 
в полете» и вибр ации типа флаттер . 

Земным резонансом можно н азвать сочетание колебаний лопас
тей н есущего винта относител ьно вертикальных шарниров втулки 
с колеб аниями всего вертолета при  движении по земле. Ампли
туда таких колебаний возрастает очень быстро. 

Вибрации типа земной резонанс не  наблюдаются у вертолетов, 
имеющих несущие винты без вертикальных ша рниров. В этом с.пу
чае лопасти располагаются симметрично, и центр тяжести всего 
несущего винта находится на оси втул ки. При вращени·и несущего 
винта окружная скорость центра тяжести р авна нул ю. следова 
тельно, и центробежная  сила  несущего винта тоже будет р авна нулю. 
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При п аличип вертикал ьных ш арниров лоп аст11 совершают ко
лебательные движения за счет изменения моментов силы сопро
тивления вращению и кориолисовой сил ы.  Такие колебания п ри
водят к смещению центра тяжести несущего винта с оси вту�1 ки .  
Центр тяжести станет двигаться по извилистой кривол иней ной 
траектории (р ис. 1 1 2 ,  а) . Возникает центробежная  сил а  всего несу
щего винта N. Возникновение этой силы можно объяснить другим 
способом . Если лопасти несущего винта располагаются симмет
рично относите.11ьно втуп ки, то равнодействующая центробежных 
сил отде.1 ьно взятых лопастей равна  нул ю. Если лопасти р аспола 
гаются  неси�п .1 етрично,  то  равнодействующа я центробежных сил 
лопастей и будет центробежной силой всего несущего винта .  

Под действием этой силы обр азуется момент относител ьно 
точки опор ы  колеса · шасси, который вызывает поочередное обжа 
тие амортизаторов и пневматиков колес ш асси (рис .  1 1 2,  6) . Воз
никает р аскач ивание вертолета н а  ш асси. Если  частота  этих ко
.11ебаний (собственных) совпадет с числом оборотов несущего 

Рис. 1 1 2. Возникновение 
«земного резонанса» 

винта , то наступит резонанс. Амплитуда будет быстро возрастать. 
З а  счет наклонов вертолета образуются моменты сил веса Jlопас
тей относительно вертикальных ша рниров. Они усил ивают коле
бательные движения лопастей и приводят к увеличению центро
бежной сил ы всего несущего винта . Увеличение амп.тт итуды коле
баний может привести к опрокидыванию и разрушению вертолета . 
Кроме того, виб рации усилива ются действием гироскопического 
момента рулевого винта . Рулевой винт, развивая большое число 
оборотов, об.jт адает большим гироскопическим моменто\1 . Он стре
м ится сохр а нить неизменным положение своей оси вращения.  Пр1 1  
колебаниях вертолета положение оси вращения рулевого винта 
изменяетс я, с.1 едовательно, возникают бо.1ьшие крутящие моменты 
в концевой и хвостовой балках фюзел яжа .  Реал ьная ка ртина зем
ного резонанса бо.1 ее сложная и зависит от м ногих других фа кто
ров, кpol\Ie тех, которые здесь рассмотрены .  

Чаще всего земной резонанс возникает при рулени и вертоп ета 
по неровной поверхности , при р азбеге и пробеге на взлете и по-
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садке по-са молетному. Но земной резон анс может возникнуть и 
н р и  р аботе несущего винта на  стоянке. Основные эксплуатацион
ные причины следующие :  

сл абая  или неодипаков а я  з атяжка фрикционных демпферов 
вертикальных ш арниров ; 

непр авил ьная  зарядка а мортизаторов и пневматиков колес 
ш асси. 

Первая из этих причин приводит к увел ичению колебательных 
движений л опастей , а втора я - к изменению жесткости шасси .  З а  
счет изменения жесткости меняется ч астота собственных колеба 
ний вертолета и создаются условия для резонанса .  

При возникновеЕии р езонанса надо уменьш ить число оборотов 
несущего винта и выкл ючить двигатель.  

Автоколебания вертолета в полете. По своей природе автоко
лебания вертол ета похожи на земной резонанс.  Эти вибрации со
четают колебания лопастей несущего винта относительно верти
кальных ш арниров и упругих эл ементов фюзеляжа вертолета. При 
колебаниях .1опастей возникает центробежн а я  сила несущего 
винта , котора я  приводит к биениям вала  и деформ ации стержней 
подредукторной рамы и силовых элементов фюзел яжа .  

У одновинтовых вертолетов а втоколебания б ывают очень 
редко; при поломке отдельных силовых элементов фюзел яжа ,  
в р езультате чего уменьшается его жесткость, и при  нарушении 
регу .. 'Iировки демпферов вертикальных шарни ров.  Более ч асто на 
блюда ются эти вибрации у двухвинтовых вертолетов с продоль
ным распол ожением несущих в интов.  Жесткость фюзел яж а этого 
вертолета н а  ИЗ I"Иб В ГОр И ЗОНТаЛЬНОЙ ПЛОСКОСТИ сраВНИТеЛЬНО Не
большая.  При значител ьных колебаниях лопастей обоих винтов 
образуются большие изгибающие моменты, которые,  м еняя свое 
направл ение, вызывают сильные из гибные колебания фюзеляжа.  

Фл аттер лопастей винтов. Виб р ации типа фл аттер являются 
н аиболее опасными. Они встречаются у лопастей несущих винтов ,  
теоретически не исключены и у лопастей рулевых винтов,  но 
ввиду большой жесткости последних пр актически они исклю
чаются .  

Флаттер .rюп астей несущих винтов бывает двух видов : изгибно
крутильный и маховый . Изгибно-крутильный флаттер в чистом 
виде чаще всего набл юдается у лопастей с жестким креплением 
к втулке. У л опастей с шарнигной подвеской обычно бывает КОI\I 
бинированный флаттер.  

§ 82. Изгибные и изгибно-крутильные 
колебания )Кестко закрепленной лопасти 

Изгибными называются такие колебания ,  при  которых хорда 
лопасти перемещается п араллел ьна са мой себе, т. е. отсутствует 
скручивание лопасти. Эти колебания  имеют место при  совпаде
нии линии центров тяжести сечений лопасти с осью жесткости. 
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Рис. 1 1 3. Изrибные колебания лопасти 

ЕсЛи конец такой лопасти отогнуть вниз, то возникает сил а упру
гости Рупр, п риложеиная в центре жесткости и направленная  вверх 
(рис. 1 1 3) . Когда отогнута я лопасть будет освобождена ,  то под 
действием силы упругости она станет ускоренно двигаться вверх. 
З а  счет ускорения образуется сила инерции РИНJ направленная  
вниз и приложеиная в центре тяжести . Мы рассматриваем лопасть,. 
у которой эти точки совпадают, следовател ьно, крутящий момент 
сил ы инерции будет равен нул ю, и закрутка будет отсутствовать. 

По мере продвижения элемента лопасти вверх сил ы упругости 
и инерции будут уменьшаться ,  а скорость изгибнога движения 
Vy будет увеличиваться.  Когда элемент лопасти дойдет до ней
трального положения ,  силы упругости и инерции будут р авны нулю,. 
а скорость будет максимальна . При дальнейшем движении лопа
сти вверх сила упругости изменит свое направление и будет вы
зывать уменьш ение скорости, движение элемента остановится 
в верхнем крайнем положении.  Сил а инерции после п рохождени я  
линии р авновесия  будет направлена вверх. Описанное движение 
показано на рис. 1 1 3, позиции l, 2, 3. Из положения 3 элемент ло
пасти будет двигаться вниз (позиции 3, 4, 5) . Силы,  ускорение и 
скорость будут изменяться так же, ка к и при движении вверх. Из 
сказанного следует, что наибольшие сил ы упругости и наибол ьшие 
ускорения изгибнога движения будут в крайних положениях. Сил ы  
инерции будут максимальны п р и  наибол ьших ускорениях, т. е. 
тоже в крайних положениях. Если сечение лопасти проходит ней
тральное положение, сш1ы и ускорение меняют свои знаки ,  а ско
рость достигает наибольшей величины .  Изменение скорости и 
ускорени я  показано на графиках кол ебател ьного движения .  Если 
л иния центров тяжести не совпадает с осью жесткости , то сил а  
инерции данного элемента лоп асти образует крутящий момент, 
скручивающий л опасть относительно оси жесткости. Изгибные ко
лебания будут дополняться крутил ьными. 

У бол ьшинства лопастей л иния центров тяжести п роходит 
сзади оси жесткости. Характер изгибно-крутильных колебаний та
кой лопасти показан на рис. 1 1 4 .  Направление и изменение сил,  
скорости и ускорения будут та кие же, как при изгибных колеба
ниях. Блатодар я  смещению центра тяжести назад относительно 
центра  жесткости при  изгибнам движении сечения л опасти вверх 
образуются пол ожител ьные углы закрутки ( + ер) ,  которые до 
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Рис. 1 1 4. Изгибно-крутильные колебания лопасти 

нейтрального положени я  увеличиваются ,  а после - уменьшаются· 
(позиции 1-5) . 

При  изгибнам движении лопасти вниз обр азуются отрицатель-
ные углы закрутки , которые  по абсолютной величине сначала уве
л ичиваются , а затем уменьшаются (позиции 5-9) . 

Та кой характер собственных изгибно-крутил ьных колебаний 
определяется взаимным положением оси жесткости и линии цент
ров тяжести и имеет место у всех лопастей . 

Мы р ассмотрели изгибные и изгибно-крутильные колебания ло
пасти в непuдвижном воздухе, т .  е .  когДа винт не вра щается. Если  
винт будет вращаться,  тогда к сила м  упругости и инерции н адо
еще приб авить аэродинамические сил ы.  Действие этих сил н а  ло
п асть п р и  некоторых условиях и приводит к фл аттеру. 

Сущность изгибно-крутил ьного флаттера лопасти. Представим,  
что изгибно-крутильные колебания лопасти происходят при вра
щении несущего винта .  Р азвернем эти колебания по  линии движе
ния лопасти , навстречу н абегает поток воздуха со скоростью и 
(рис. 1 1 5) . Силы упругости и инерции,  которые возникают при 
изгибно-крутильных колеб ани ях, н а  р ис. 1 15 не показаны ,  но они 
действуют. К этим сил а м  приб авится дополнительная  подъемнан 

!J a = rp = O  
LY=O  

!JУ=о  

Рис .  1 1 5. Изгибно-крутильный флаттер лопасти 

tн:х = ср = О  
!J Y = O  
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сил а д У  При  изгибном движении лопасти вверх угл ы  з акрутки 
будут положительные, а это означает, Что будет полож.нтельный 
прирост угл а  ата ки элемента лопасти (да = <р) . 

Дополнительнан подъемная  сила будет напр авлена вверх.  При  
изгибнам движении вниз углы закрутки будут отрицател ьными ,  
значит будет отрицательным прирост угл а  атаки (-.1а = -<р) . 
Дополнительная подъемная сил а будет напр авлена вниз .  Из ска
занного следует, что дополнител ьн ая подъемная сил а совпадает 
с направл ением изгибнога движения ,  т. е. она будет возбужда
ющей . 

Под действием возбуждающей сил ы будет увеличи ваться а мп
.. питуда изгибных колебаний, при  увеличении которой увеличн
ваются силы упругости, ускорения изгибных колебаний,  сн.1 ы  
инерции и их крутящий момент. Увеличиваются углы за крутки и 
дополнительные подъемные сил ы.  Вывод : изгибв ые колеб ания вы
зывают з акрутку. Увеличение закрутки приводит к увеличению 
изгибных колебаний,  что, в свою очередь, приводит к росту кру
тил ьных колебаний .  

В результате амплитуда колебан ий возр астает настолько бы
стро, что может п ривести к разрушению лопасти. 

Условия возникновения флаттера. При изгибно-крути.1ьных ко
лебаниях возникают не тол ько возбуждающие силы,  но и демп
фирующие.  Флаттер будет возможен только в том случае, если 
возбуждающие сил ы  будут бол ьше демпфирующих. Возбуждаю
щие сил ы ,  как уже было  выяснено, возникают за счет крутИJl ЬНых 
колебаний в резул ьтате п рироста угл а атаки 

(49) 

Прирост коэффициента подъемной сил ы !1 Су можно опреде
.л ить по графику Cy = f (a )  (рис .  1 1 6, а ) . 

Из графика видно, что прирост дСу зависит от прироста yr.1 a 
атаки да и от нак.rтона линии графика к оси абсцисс, который 

де\, 
можно опр еделить как tg � = � = а. Отсюда 

а) 
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!J.CY = a!J.a.. = aq- . 

о) 

� Vy . -да 
и L1 Удемп 

Рис. 1 1  б. Образо
вание демпфирующей силы 



Подставив значение д. Су в фор мулу ( 49) , получим 

Такшн образом, возбуждающие силы пропорциональны углу 
закрутки и квадрату окружной скорости конца лопасти. 

Демпфирующие силы возникают вследствие изгибных колеба
ни й . При этвх колебаниях изменяется угол атаки элемента ло
пасти за  счет вертикальной скорости Vy изгибных движений 
(р ис 1 16,  б) . При изгибном движении вниз прирост угл а  атаки 
положительнь:й  и дополнительная  подъемная  сила направлена 
вверх. При изгибнам движении вверх �а отр ицател ьный и допол 
нительная подъемная  сил а напр авлена вниз.  Следовательно, во· 
всех случа ях изгибнаго движения дополнител ьная  подъемная сила 
направл ен а  против этого двнжения ,  т. е. она дем пфирующа я 

А. У  = AC S  ри2 де�1 П у л 2 (50} 

Прирост коэффициента подъем ной сил ы пропорционален углу 
ата ки, т .  е. i1Cy = ai1a. Vy 

Из рис. 1 1 6, б .lo: = - .  Следовател ьно, и 

Подставив значение tlCy в фор мулу (50) , получим 

1 А. Уде�ш = aVySл Т (U . 

В ывод :  демпфирующа я сил а пропорционал ьна скорости изгиб
нога движения и окружной скорости конца лопасти . ГрафИчески 
это изображено на  рис .  1 1 7 ,  из которого видно,  что при определен
ной окружной скорости дем пфирующие силы равны возбуждаю
щим .  Эта скорость называется критической скоростью фл аттера .  
Так  как и =  2nRns, то  критической скорости соответствуют крити
ческие обороты флаттер а .  

Н а  скорости меньше критиче
ской скорости флаттера (при 
числе оборотов меньше критиче
ского) демпфирующие силы 
бол ьше возбуждающих, изгибно
крутильные колебания будут з ату
хающими ,  и флаттер невозможен. и�рл и 

При числах оборотов больше 
р 1 1 7 3 6 н е .  . 

ависи мость воз уждаю-
критических демпфирующие силы щих и демпфирующих сил от ско-

м еньше возбуждающих.  Изгибно- расти 
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крутильн ые колебания будут возр астающими ,  и фл аттер неизбе� 
жен. Следовательно, фл аттер возникает, если линия  центров 
тяжести сечениi'I лопасти н аходится сзади оси жесткости , и число 
·'Оборотов несущего винта больше числ а критических оборотов 
фл аттера .  Первое из этих условий имеет место у всех лопастей , 
поэтому для возникновения фл аттера достаточно второго условия.  

Зависимость кр�тических оборотов фл аттера от различных ус
ловий.  Критические обороты фл аттер а за висят от жесткости ло� 
п асти , от .вза им ного положения лини и центров тяжести и оси 
жесткости , от вз аимного положения линии центров давления  и оси 
жесткости. Чем больше жесткость лоп асти на изгиб и кручение, 
тем больше должны быть возбуждающие силы ,  чтобы деформи� 
ровать лопасть. 

Для получения больших сил н адо большую скорость. Значит, 
с увеличением жесткости критическое число оборотов фл аттера 
увеличивается. Флаттер металлической лопасти возможен при  зна�  
чительна большем числе оборотов, чем у такой же по _ р азмераl\-t 
лопасти смешанной кар касной конструкции .  Это является одной 
из положител ьных сторон металлических лопастей . 

Если линия центров тяжести лопасти совпадает с осью жест� 
кости , то собственные кол ебания будут изгибными,  тогда при  от� 
сутствии  крутильных колебаний не будут воз никать возбуждаю� 
щие силы ,  и фл аттер также не возникнет. 

Если линия центров тяжести р асположена впереди оси жест� 
кости, то собственные колебания будут изгибно-крутильпыми .  Но 
знаки углов закрутки будут обр атны тем , при  которых возника ет 

·.флаттер,  т. е. при  изги бе лоп асти вверх углы закрутки будут от� 
рицательными ,  а при  изгибе вниз - положительными.  При  та ких 
колебаниях за счет закрутки образуются дополнительные демп� 
фирующие силы, и флаттер невозможен. 

Если линия цен1 ров тяжести р асположена сзади оси жесткости , 
то чем больше расстояние между этими  линиями ,  тем больше кру
тящий момент сил инерции, тем меньше будет критическое число 
оборотов флаттера .  Значит, дл я увеличения критического ч исл а 
оборотов н адо смещать линию центров тяжести лопасти вперед . 
. Для этого у лопасти в ребре атаки имеются специальные грузы 
в виде м еталлических стержней , балансиры.  

Взаим ное влияние .ТJ инии центров давлений и оси жесткости 
заключается в том , что при  р асположении линии центров давле
ний впереди оси жесткости у лопасти образуется дополнительный 
крутящий момент от действия  аэродинамических сил . З н а к  этого 
момента такоi'I же, как и момента сил инерции.  Следовател ьно, 
в этом случ ае критическое число оборотов флаттера будет умень� 
ш аться.  

· 
Особенность флаттера лопасти с шарнирной подвеской. Боль� 

шинство несущих винтов имеет лопасти с ш а рнирной подвеской . 
Н аличие горизонта.ТJьноi·о и осевого шарниров приводит к так на �  
зываемому м аховому фл аттеру, т. е. сочетанию маховых движений 
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с колеба ниями лопасти относительно осевого ш арнира .  Амплитуда 
таких колебаний будет увеличиваться.  Эти колебания возможны 
даже у абсолютно жесткой лопасти, при отсутствии изгиба и скру
чивания.  

При маховых движениях увел ичивается ампл итуда вертикаль
ных перемещений элемента лопасти. Ампл итуда скл адывается из 
перемещений от взмаха 'И изгиба .  При этом критическое число ·  
оборотов флаттер а  уменьшается .  Следовательно, горизонтаJiьные 
шарниры втулки способствуют возникновению флаттера .  

Осевые ш арниры позволяют лопасти поворачиваться относи
тельно ее продольной оси .  Это равносильно уменьшению жест
кости лопасти на скруч ивание. Поворот относительно осевого шар
нира возмо>кен за  счет упругой деформации элементов проводки 
управления шагом лопасти. Чем меньше жесткость этих элемен
тов, тем меньше критическое число оборотов фл аттера .  Осевые· 
шарниры втулки также способствуют возникновению флаттера .  

Компенсатор взмаха вызывает уменьшение шага лопастей при 
взмахе вверх и увеличение - при взмахе вниз .  Такое изменение 
шага аналогично изгибно-крутильным колебаниям при фла:гтере. 
Следовательно, компенсатор взмаха также способствует возникно
вению флаттера .  Чем бо.пьше коэффициент компенсации, тем 
меньше критическое число оборотов флаттера . У большинства· 
втулок коэффициент компенсации К = 0,5. При большей вел ичине 
этого коэффициента критическое число оборотов флаттера умень-· 
шается до оборотов эксплуатационного диапазона_ ... 

Критическое число оборотов фл аттера з ависит от скорости по
лета : пр и увеличении скорости увеличивается результирующая ско
рость обтекания лопасти в азимуте 90°, а это способствует возник
новению флаттера .  З начит, с увеличением скорости полета критиче
ское число оборотов флаттер а  уменьшается. 

Кроме перечисленных факторов, на  флаттер лопасти оказы
ва ет влияние центробежная сила .  З а  счет центробежной силы 
уменьшаются маховые движения и изгиб лопасти, котора я  стано
вится ка к  бы более жесткой. Следовательно,  под действием цент
робежной силы критические обороты флаттер а увеличиваются.  

Флаттер л опастей несущего винта ввиду их меньшей жесткости 
р азвивается не столь интенсивно, как флаттер крыл а самолета , 
поэтому его можно своевременно обнаружить и принять мер ы  к его· 
прекращению. 

Эксплуатационные причины флаттера. Фл аттер искл ючается 
при конструировании самолетов и вертолетов. Это значит, что при 
расчете критических оборотов флаттера выбирают такую жест
кость и такую центровку лопастей , чтобы критические обороты 
флаттера сделать значительно больше максимально допустимых 
оборотов несущего винта . Но флаттер может возникнуть по экс
плуатационным причинам :  из-за нарушения весовой балансировки 
и уменьшения жесткости конструкции. Нарушение весовой балан
сировки особенно ха рактерно для лопастей смешанной кар касной 
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конструкции. У таких .1опастей деревянные нервюры сильно впи
тывают вл а гу воздуха .  При уве .. 1ичении влажности .Тi иния центров 
тяжести смещается н азад, что приводит к уменьшению критиче
ских оборотов флаттер а ,  и nоследний становптся воз можным на  
эксплуатационных оборотах. 

Весова я  балансировка может быть н арушена всл едствие не
брежного ремонта лопасти, что тоже ведет к возникновению флат
тера .  Уменьшение жесткости конструкции, приводящее I< умень
шению критических оборотов фл аттер а ,  образуется при полоl\l ке 
отдельных силовых элементов или при пов р е ж:ден ии обшивки 
.1опасти . 

В условиях эксп.т1уатации флаттер может вознii кнуть при ра 
боте несущего винта н а  земле и в полете. Флаттер обнаружи
вается по сильной тр яске вертолета и по «разм ыву» конуса вра
щения несущего винта . Если вибрации лопастей отсутствуют, то  
лопасти правильно отрегулированного винта будут двигаться П ()  
одному следу и обр азуют ярко выраженный конус, котор ый хо
рошо виден из кабины вертолета .  Если имеlотся вибрации ,  то .'!о
пасти движутся по различНЫ:\-! траекториям,  и конус будет «раз· 
мытым», тум анным.  

При обнаружении фл аттер а н адо энергично ум еньш ать число 
оборотов несущего винта до минимально допустим ых.  П осле по
садки необходимо выяснить причины фл аттер а .  Н адо иметь в виду , 
что «размыв» конуса 1\IОжет быть не тол ько при  фл аттере,  но н 
при  нарушении соконусности, т. е. при  неправильной регулировке 
несущего винта . Но в последнем случ ае  «размыв» не  за висит от 
числа  оборотов. 

Мероприятия по предупреждению вибраций всех типов . В п ро
цессе эксплуатации вертолетов обращается особое внимание н а  
предупреждение всех видов вибраций.  Эти мероприятия касаются 
прежде всего строгого соблюдени я  условий эксплуатации и вы
пошiения  всех и нструкций ,  регл ам ентирующих обслуживание дан
ного типа вертолета .  Сюда относятся мероприятия по выпол нению 
регулировки и невилировки всех частей вертолета , проверки пра 
вильности регул ировки демпферов вертикальных шарниров,  пра 
вил ьиости зарядки амортизаторов и пневм атиков колес шасси ,  
проверки соконусности несущего винта и проверки несущего 
винта на флаттер . 

Сущность проверки н а  фл аттер состоит в следующем : Ii a з ад
нюю кромку каждой ,попасти прикрепJiяется определ енный груз,  
доводят число оборотов несущего винта (на стоянке) до указан
ных в инструкции .  З атем постепенно увеличивают их на  1 -2 % .  
Так винт р а ботает 1 -2 .м ин. З атем снова увеличивают число обо
ротов и доводят до максимальных, предусмотренных инструкцией . 
Если при наличии грузов фл аттер не возник, то без груза он тем 
более не возникнет, так как с перемещением центра тяжести .'То
па сти вперед критические обороты фл аттера  увеличив аются .  



П риложение 1 

П Р И НЯТЫ Е ОС Н О В Н ЫЕ О БОЗ НАЧЕН И Я  

А - угол атаки несущего винта 
а - угол атаки элемента ло

п асти Т - сила тяги несvщего винта 
т о - сила тяги на высоте н= о 

Т н - сила тяги на высоте Н > О 
Т 11 - ч асть силы тяги несущего 

винта, направленная по оси 
втулки 

У - подъемная сила несущего 
винта 

Р - движущая сила несущего 
винта 

Р х - тормозящая си.r1а несущего 
в инта 

S G - боковая составляющая тяги 
несущего винта 

Руд - удельная тяга несущего 
винта 

!'!.Т - тяга элемента лопасти Qл - сила сопротивления враще
нию лопасти I'!.Q - элементарная сила сопро
тивления вращению 

Н - продольная составляющая 
силы тяги несущего винта 

F к - кориолисова сила лопасти 
N - центробежная сила лопасти 

Хвр - вредное сопротивление вер 
толета 

Nр а с п - располагаемая мрщность 
Ne - эффективная мощность дви

r ателя 
N п - потребная мощность 
N г - мощность, потребная для 

горизонтального полета 
N вис - мощность, потребная  для 

висения 
Nн а б - мощность, потребна я  для 

н абора высоты 
N с и - мощность, потребная  для 

снижения с работающим 
двигателем 

N д в - мощность, потребная для 
движения 

N i - индуктивная составляющая 
ПОТребНОЙ МОЩНОСТИ 

Nпр - профильпая  составляющая 
потребной мощности 

Мкр - крутящий момент 
М Р - реактивный момент' 

несуще
го винта 

М rp. 8 - реактивный момент руле
вого в инта 

Мтр. 8 - момент тяги рулевого винта 
М z - продольный момент верто

лета 
М х - поперечный момент верто

лета 
М11 - путевой момент вертолета 
С т - коэффициент тяги несущего 

винта 
С у - коэффициент подъемной си

лы элемента лопасти 
J.t - коэффициент режима р а-

боты несущего винта 
110 - относительный к . п . ..1 .  н е 

сущего винта 
m к р - коэффициент крутящего 

момента 
m., ri - коэффициент крутящего мо-

мента индуктивного сопро
тивления 

mк rttp - коэффициент крутящего мо-
мента профильнога сопро
тивления 

х - коэффициент концевых по 
терь несущего винта 

� - коэффициент использования 
мощности 

D - диаметр несущего винта 
R - радиус несущего винта 
:.._- радиус элемента лопасти 
r - относительный р адиус эле-

мента лопасти 
F - площадь, ометаемая несу

щим винтом 
k - число лопастей 
Ь - длина хорды элемента ло

пасти 
G - вес вертолета  

G л - вес лопасти несущего винта 
Хц. т - горизонтальная центровка 

вертолета 
уц. т - вертикальная центровка вер

толета 
р - плотность воздуха 
!'!. - относительная плотность 

воздуха 
<р - установочный угол (шаг) 

элемента лопасти 
q>o,7 - установочный угол (шаг) 

несущего винта 
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р - угол взмаха лопасти 
'Ф - угол азимута лопасти 

-а0 - угол кануснасти несущего 
винта 

а1 - продольный завал оси ко
нуса несущего винта 

bt - поперечный завал оси ко· 
нуса несущего винта 

V - скорость полета вертолета 

ОТ ВЕТЫ НА В О П РОСЫ 

П РОfРАММ И РО ВА Н Н О ГО I(ОНТРОЛЯ 

V f - индуктивная скорость ( ско
рость подсасывания) 

и - окружная скорость конца 
лопасти 

W - результирующая скорость 
элемента лопасти 

V с н - вертикальная скорость сни
жения 

ffi - угловая скорость несущего 
винта 

П риложение 2 

Г л а в а I I I .  Работа несущего винта на режиме осевого обтекания 

Вопрос 1 .  Правильный ответ 2. 
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Вопрос 5 .  Правильный ответ 2. 
Вопрос 6. Правильный ответ 2. 
Вопрос 7. Правильный ответ 1 .  
Вопрос 8. Правильный ответ 1 .  

Г л а в а IV. Работа несущего винта н а  режиме косого обтекания 

Вопрос 1.  Правильный ответ 1 .  
Вопрос 2. Правильный ответ 3. 
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Вопрос 5. Правильный ответ 3 .  
Вопрос 6 .  Правильный ответ 2. 
Вопрос 7. Правильный ответ 1 .  

Г л а в а V. Режимы вертикального полета вертолета 

Вопрос 1 .  Правильный ответ 1 .  
Вопрос 2. Правильный ответ 3. 

Вопрос 3. Правильный ответ 2. 
Вопрос 4. Правильный ответ 1 .  

Г л а в а VI. ГоризонтальныА полет вертолета 

Вопрос 1 .  Правильный ответ 3. 
Вопрос 2. Правильный ответ 2. 

Вопрос 3. Правильный ответ 3. 
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Г л а в ы VI I и VI I I .  Набор высоты и снижение вертолета по наклонной 
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Вопрос 1 .  Правильный ответ 1 .  
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Вопрос 3. Правильный ответ 3. 
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Г л а в а I X .  Полет вертолета н а  режиме самовращения несущего винта 
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