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Обоснована возможность снижения вибрации сверхлегкого соосного вертолета на проходной гармонике по-
средством установки лопастей на оптимальном азимуте. Представлены методика аэродинамического расчета 
винтов и результаты расчетов для горизонтального полета вертолета «Роторфлай». Определено, что опти-
мальным азимутом встречи лопастей является угол 37,5 градусов по направлению вращения верхнего винта. 
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Введение. Двухместный вертолет «Роторфлай» на сегодняшний день является единственным 
сверхлегким вертолетом (СЛВ) в России. Выполненные на нем эксперименты по измерению виб-
рации показали высокий уровень второй гармоники на режиме горизонтального полета. Это нор-
мально обусловленная вибрация, вызванная перекосом тяги вследствие неравномерной обдувки 
несущего винта (НВ). Вторая гармоника данного СЛВ на самом деле представляет собой сумму 
колебаний верхнего и нижнего винтов. Если рассмотреть вопрос с точки зрения оптимизации 
вибрации, то можно сделать вывод, что фаза вибрации зависит от начальной точки движения ло-
пасти. Соответственно, изменением начальных точек, а точнее, смещением линии встречи лопа-
стей, фазы колебаний могут быть смещены на противоположные. В таком случае вторая гармони-
ка колебаний может быть практически сведена к нулю. Допущения, принятые в расчетах, слож-
ность определения диссипативных свойств конструкции не позволят оценить вибрацию, пере-
дающуюся на вертолет, однако позволят определить фазы колебаний и, соответственно, смеще-
ние начальных азимутов винтов друг относительно друга. 
Основные параметры СЛВ. Для расчетов оптимального азимута встречи лопастей был выбран 
прямолинейный полет в скоростном диапазоне 80–100 км/ч. Это диапазон, в котором происходит 
наибольшее количество полетов СЛВ, но при этом влияния верхний винт на нижний почти не ока-
зывает, так как наклон индуктивного потока велик [1, 6-8] и он просто сдувается до плоскости 
нижнего винта. Вследствие этого фазы колебаний винтов рассматривались без учета взаимного 
влияния. 

В указанном диапазоне угол атаки фюзеляжа СЛВ близок к нулю, так как угол заклинения 
несущего винта соответствует скорости полета 84 км/ч. Соответственно тарелки автомата переко-
са практически перпендикулярны оси вала винта. Наклон автомата перекоса в поперечном на-
правлении для компенсации перекоса тяги не осуществляется, так как соосный вертолет компен-
сирует его за счет наличия второго винта обратного вращения. 

Внешний вид вертолета «Роторфлай» изображен на рис.1. Лопасти верхнего и нижнего 
винтов совмещаются на азимутах 0, 90, 180, 270 градусов. Это удобно с точки зрения хранения 
вертолета. При таких азимутах вертолет в стояночном положении имеет минимальную ширину 
1,74 м, обусловленную шириной полозков, что позволяет помещать его в автомобильный гараж. 
Крепление втулок винтов дает возможность поворачивать НВ относительно вала и закреплять в 
любом азимутальном положении лопастей. 
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Рис.1. Внешний вид двухместного СЛВ «Роторфлай» 
 
Для определения фаз колебаний НВ были выполнены расчеты аэродинамических характе-

ристик изолированных винтов. 
Методика аэродинамического расчета НВ. Для выполнения расчетов фаз колебаний был 
применен метод расчета движения элемента лопасти. Он основан на допущении, что каждый 
элемент лопасти винта можно рассматривать как отрезок профиля, двигающийся по винтовой 
линии. Подъемную силу и лобовое сопротивление рассчитывают исходя из результирующей ско-
рости потока, обтекающего этот профиль, причем считается, что прилегающие части лопасти не 
влияют на характеристики рассматриваемого отрезка профиля. Тягу и крутящий момент винта 
получают интегрированием элементарных тяг и моментов отдельных элементов лопасти. Таким 
образом, задачу определения аэродинамических характеристик несущего винта решают при сле-
дующих допущениях: 

– лопасть является жесткой на изгиб и кручение, но имеет две степени свободы: враще-
ние относительно горизонтального шарнира и поворот в осевом направлении на торсионе; 

– не учитывается жесткость проводки управления. 
На элементе лопасти при вращении возникают аэродинамические силы, обусловленные 

наличием как окружной и пропульсивной скоростей, так и вертикальной составляющей проходя-
щего через винт потока. При прохождении потока снизу вверх вертикальная составляющая ско-
рости потока yU  положительна и угол атаки   превышает угол установки лопасти  . В боль-

шинстве режимов полета величина yU  отрицательна и реальный угол атаки меньше угла уста-

новки. 
Значение тяги элемента лопасти равно значению подъемной силы элемента: 

2 22 ( )
2 2

x y
y y

U UUdT c bdr с bdr
 

  , 

где yc  – коэффициент подъемной силы профиля на участке элемента лопасти;   – плотность 

воздуха; U  – суммарная скорость обтекания элемента лопасти; b – хорда лопасти; dr – 

длина элемента лопасти вдоль радиуса; xU , yU  – проекции скорости движения элемента 

лопасти. 
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Коэффициент подъемной силы на линейном участке зависимости может быть определен 
по формуле: 

y
y p

x

U
c a a

U 

 
    

 
, 

где p  – текущий угол атаки сечения относительно точки нулевой подъемной силы профиля;           

a  – производная коэффициента подъемной силы по углу атаки;   – угол установки про-
филя. 

Скорость продольного движения представляет собой сумму пропульсивной и окружной 
скоростей: 

sinxU r R    , 
где r – текущее значение радиуса;   – угловая скорость НВ;   – относительная скорость; R – 

радиус НВ;   – азимут лопасти. 
Вертикальная составляющая скорости элемента лопасти зависит от коэффициента проте-

кания, окружной скорости махового движения относительно горизонтального шарнира, состав-
ляющей пропульсивного движения, обусловленной наличием угла конусности и угловыми скоро-
стями вращения СЛВ относительно продольной и поперечной осей: 

в вcos cos siny z x
dU R r R r r
dt


          , 

где   – коэффициент протекания НВ;   – угол конусности; в z , вx  – угловые скорости верто-
лета относительно осей. 

При интегрировании величины тяги винта по радиусу необходимо учесть потерю эффек-
тивности НВ на краю диска вследствие перетекания воздуха на концах лопастей. Зона распро-
странения концевых потерь зависит от удельной нагрузки на лопасть и на весь винт. 

Однако малонагруженные вертолетные винты, к которым относятся винты СЛВ, можно 
рассчитывать с учетом допущения о том, что часть лопасти длиной, равной половине концевой 
хорды, не создает подъемной силы [2]. В этом случае относительный радиус рабочей части            
лопасти 

1
2
bB
R

  . 

Для данного НВ при таком допущении коэффициент концевых потерь равен 0,97. Эта 
цифра была подтверждена летными испытаниями [2], которые показали, что концевые потери 
уменьшают эффективный радиус лопасти на 3-4%. 

Интегрированное значение тяги лопасти определяется как 

0
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где лz  – количество лопастей; 0R  – радиус начала рабочей части лопасти. 
С учетом значения скоростей тяга изолированного НВ представляет собой интеграл: 
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При численном интегрировании лопасть разбивается на элементы длиной 

 0
т

b

BR R
dr

n


 , 

где nb – количество отрезков, на которые разбивается лопасть. 
Радиус i-го элемента лопасти 

т т( 1) тi ir r dr  , 

при этом первое сечение 

т1 0 2
drr R  . 

Угол установки сечений при линейной геометрической крутке лопасти: 

7 к 1 1
0

0,7 cos sin
180

iR r K A B
R R

   
               

, 

где 7  – угол установки лопасти на 7-м сечении; 0 R     – крутка лопасти; Kк – коэффици-

ент компенсатора взмаха, зависящий от величины махового движения лопасти. В случае 
если СЛВ не использует компенсатор взмаха, то Kк=0; 1A  – угол наклона кольца автомата 

перекоса в продольном направлении (положительное направление – отклонение автомата 
перекоса назад); 1B  – угол наклона кольца автомата перекоса в поперечном направлении 

(положительное направление – отклонение автомата перекоса влево при вращении НВ по 
часовой стрелке). 

Угол конусности определяется в результате приравнивания моментов, образуемых аэро-
динамическими, массовыми и центробежными силами. Вследствие вращательного движения НВ, 
значение угла конусности является периодической функцией, для описания которой используется 
преобразование Фурье. Учитывая малость значений второй гармоники угла конусности лопасти, 
их можно опустить [3]. Тогда угол конусности 

0 1 1cos sina a b      , 

где 0a   составляющая угла конусности, не зависящая от махового движения, фактически равная 

  на вертикальном режиме; 1a  – амплитуда косинусоидального движения; 1b  – амплитуда 

синусоидального движения. 
Угол конусности зависит, в первую очередь, от массы лопасти, так как центробежная сила 

возрастает при ее увеличении.  
Составляющие угла конусности равны [4]: 
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где   – массовая характеристика лопасти; г.шS  – статический момент лопасти относительно гори-

зонтального шарнира; г.шI  – момент инерции лопасти относительно горизонтального шар-

нира. 
  Массовая характеристика лопасти 

4

г.ш2
b a R
I


  . 

Коэффициент протекания НВ в общем случае определяется по формуле [5]: 

вtg i      , 

где в  – угол атаки НВ (положительный наклон назад); 

т
2 22

i
C

 
  

. 

В этом случае для определения коэффициента протекания необходимо решить уравнение 
4-го порядка. Однако вместо этого можно определить  , решая последовательными приближе-
ниями по методу Ньютона–Рафсона уравнение 

т
2 2

tg 0
2

C
     

  
. 

Кроме тяги, в расчете определяли крутящий момент и продольную аэродинамическую си-
лу. Момент для изолированного НВ 
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Продольная сила, возникающая в полете на участке лопасти, может быть определена по 
формуле: 

к sin cosdMdH dT
r

    , 

2 2
л л

к
0 0 0 0

sin cos
2 2

BR BRz zH d dM d dТ
r

 
     

     . 

Результаты расчетов характеристик НВ. При расчете были определены аэродинамические 
характеристики НВ вертолета «Роторфлай». В частности, на рис.2 приведены углы атаки лопасти 
для скорости горизонтального полета 80 км/ч. Видно, что вблизи внутренней нерабочей части 
лопасти, несмотря на то, что зона обратного обтекания напрямую не попадает на рабочую часть 
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лопасти, появляется зона неопределенных углов, в которой значения углов атаки значительно 
колеблются и подъемная сила не создается. 

Интегрирование подъемной силы лопастей показало, что наступающая лопасть имеет 
большую тягу, однако снижение тяги отступающей лопастью более интенсивно (рис.3). Более 
«растянутое» по азимуту увеличение тяги наступающей лопасти не компенсирует амплитуду сни-
жения отступающей, что приводит к периодическим колебаниям суммарной тяги лопастей изоли-
рованного НВ. 
 

 
Рис.2. Распределение аэродинамических углов атаки по диску верхнего НВ СЛВ «Роторфлай» 

в горизонтальном полете на скорости пропульсивного движения 80 км/ч  
(черным отмечена зона с большими перепадами углов атаки) 

 

 
 

Рис.3. Тяга лопастей верхнего несущего винта,  
приведенная по времени к азимуту лопасти №1 
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Временная зависимость суммарной тяги верхнего и нижнего НВ вертолета «Роторфлай», 
приведенная к азимутам лопасти №1 верхнего НВ показывает, что интенсивность суммарной виб-
рации с увеличением скорости быстро растет, причем амплитуда этой вибрации равна второй 
гармонике. 
Выбор оптимального угла встречи лопастей. Для выбора оптимального угла встречи                     
лопастей НВ было разработано программное обеспечение, которое работало по следующему ал-
горитму. 

Рассчитанный файл данных зависимости тяги верхнего винта от времени считывался               
программой, в которой создавался массив данных верхнего НВ. Далее образовывался массив дан-
ных нижнего винта, в котором значения верхнего винта переприсваивались массиву нижнего вин-
та, при этом азимуты с шагом 1º присваивались в обратном порядке азимутов 

н в( ) (360 )Т к Т к  , 

где Тн – значение тяги нижнего НВ в момент времени, соответствующий текущему значению ази-
мута лопасти №1 верхнего НВ; Тв – значение тяги верхнего НВ в момент времени, соответ-
ствующий текущему значению азимута лопасти №1 верхнего НВ; к – текущее значение 
азимута лопасти №1 верхнего НВ (от 1 до 360). 

 
Суммирование массивов данных в идентичные моменты времени, соответствующие пово-

роту лопасти №1 верхнего винта с шагом 1º на 1 оборот вала НВ, создает новый массив данных, 
который соответствует суммарному значению тяги винтов. 

В суммарном массиве определяются минимальное и максимальное значения тяги в тече-
ние одного оборота винта и их разность ∆T. После чего происходит сдвижка текущего азимута 
нижнего винта на 1º и переприсвоение нового массива по всем азимутам от 1 до 360º: 

н н( ) ( 1)Т к Т к  . 

 

 
 

Рис.4. Зависимость интенсивности колебаний тяги винтов  
на второй гармонике от угла смещения лопастей 
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Рис.5. Вид сверху на СЛВ «Роторфлай» до (а)  

и после (б) изменения углов совмещения лопастей 

 
Проводимое после этого повторное суммирование массивов тяг НВ и определение разно-

сти между минимумом и максимумом позволяет создать новый массив и файл, в котором записы-
вается интенсивность колебаний в зависимости от угла сдвижки фаз верхнего и нижнего НВ             
(см. рис.4). Как показывает эта зависимость, оптимальное смещение начальной фазы, при кото-
ром вторая гармоника НВ будет взаимно уничтожаться верхним и нижним винтами, составляет 
105º. Такое начальное смещение будет соответствовать азимуту совмещения лопастей 37,5º 
(рис.5, б). Колебания тяги винта при таком смещении будут находиться в противофазе. 
Выводы. Для уменьшения основной проходной гармоники на режимах горизонтального полета 
целесообразно переставить лопасти НВ СЛВ «Роторфлай» в положение, соответствующее поворо-
ту по направлению часовой стрелки на 37,5º. При этом ширина СЛВ увеличится с 1,47 до 3,65 м, 
что может быть неудобно с точки зрения хранения вертолета, однако может существенно повли-
ять на ресурс и эффективность вертолета, особенно при полете на высоких скоростях. 
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DETERMINATION OF OPTIMAL AZIMUTH FOR MOUNTING ULTRALIGHT  
COAXIAL HELICOPTER BLADES 
 
V.V. DUDNIK, V.A. KOLOT 
(Don State Technical University) 
 
The possibility of reducing vibration of the ultralight coaxial helicopter blades on the through harmonic wave by 
mounting blades on the optimal azimuth is shown. The methods of the aerodynamic calculation of rotors and the 
calculation results for the horizontal flight of “Rotorfly” helicopter are offered. The optimal azimuth of blades inter-
section is defined as 37.5 degrees angle along the direction of the upper rotor rotation. 
Keywords: coaxial helicopter, blade, helicopter rotor. 
 


