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В книге впервые систематизированы поп росы 
конструирования, постройки, эксплоагации и 
пилотирования геликоптеров и автожиров и даны 
критерии для выбора основных параметром еин- 
товых аппаратов при проектировании. В книге 
приведены систематизированная статистика и 
список литерат>ры.



П Р Е Д И С Л О В И Е

Наш знаменитый соотечественник Михаил Васильевич Ло
моносов впервые разработал реальную схему1 летательного 
аппарата, подъемная сила которого создается винтами, вра
щающимися в противоположных направлениях. Этим он открыл 
новую страницу в технике и предопределил развитие особой 
отрасли авиации — винтовых летательных аппаратов. Профес
сор Н. Е. Жуковский наметил основные пути для теоретиче
ского анализа геликоптера и расчета винтов. В начале XX века 
в аэродинамической лаборатории в Кучино (под Москвой) 
впервые были проведены исследования самовращающихся 
(авторотирующих) винтов.

В 1908—1910 гг. два русских студента Б. Н. Юрьев и 
И. И. Сикорский спроектировали и построили одновинтовой и 
двухвинтовой соосный геликоптеры.

В 1932 г. советские одновинтовые геликоптеры, построен
ные по схеме Юрьева, в тридцать раз превысили мировые ре
корды высоты по геликоптерам, поднявшись на 605 м.

В 1934 г. советские автожиры типа А-7 (ЦАГИ) намного 
превосходили иностранные винтовые аппараты по скорости и 
грузоподъемности и до сих пор держат мировое первенство по 
скорости горизонтального полета (по классу винтовых аппа
ратов).

В 1940 г. советским конструктором И. П. Братухиным была 
создана оригинальная схема двухмоторного двухвинтового ге
ликоптера, обладающего наиболее высоким коэффициентом ис
пользования мощности силовой установки.

За годы советской власти строительство винтовых аппаратов 
в СССР значительно, шагнуло вперед. Были построены десятки 
различных типов автожиров и геликоптеров, значительно опе
редивших достижения иностранной техники. Выросла и окрепла 
отечественная школа теоретиков и конструкторов винтовых ап
паратов, проложившая новые вехи в этой области.

Можно назвать ряд вопросов, разрешенных впервые совет
скими учеными, изобретателями и летчиками:

а) конструирование и постройка одновинтового геликоптера 
с хвостовым винтом (Б. Н. Юрьев, А. М. Черемухин,
А. М. Изаксон);

1 Схема Ломоносова применяется в современных геликоптерах.
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б) конструирование и постройка автожира большого тон
нажа; освоение больших поступательных скоростей (Н. И. Ка
мов, Н. К- Скржинский, летчики И. В. Михеев, Д. А. Кошиц);

в) изучение вопросов управляемости и устойчивости винто
вых аппаратов, в частности, в криволинейном полете 
(М. Л. Миль, летчик С. А. Корзинщиков);

г) создание двухмоторной двухвинтовой схемы геликоптера 
с разнесенными по бокам фюзеляжа винтами (И. П. Братухин, 
летчик Пономарев);

д) постройка и освоение геликоптера с маломощным мото
ром (Н. И. Камов, летчик М. Д. Гуров).

С 1940 г. в СССР и за границей был построен ряд экспери
ментальных автожиров и геликоптеров и велись работы по изу
чению возможности применения их для военных целей и в на
родном хозяйстве.

В 1941 г. в СССР экспедицией Наркомлеса и Аэрофлота 
проводилась чрезвычайно интересная работа по применению 
автожира А-7 бис в народном хозяйстве. На А-7 бис был уста
новлен аэроопыливатель для опыления ядами лесных массивов 
и плодовых деревьев в предгорьях Тянь-Шаня, с Целью унич
тожения лесных вредителей. Экспедиция добилась хороших 
результатов (инженер-летчик В. А. Карпов).

В последние два года наметился значительный рост гели- 
коптеростроения. Геликоптеры строятся в СССР, Чехословакии, 
США, Англии, Франции, Бельгии, Италии.

Дальнейшее развитие в нашей стране винтовых летатель
ных аппаратов потребует от советских ученых и инженерно- 
технических работников еще большего внимания и всесторон
него изучения этой новой области авиационной техники.

Залогом дальнейших успехов в этой работе является нали
чие в нашей стране квалифицированной школы автожиро- и 
геликоптеростроителей, освоивших весь богатейший опыт рус
ских ученых и инженеров, заложивших своими трудами основы 
науки о винтовых летательных аппаратах.

К м га  ставит своей задачей обобщение имеющегося опыта 
постройки и эксплоатацки винтовых аппаратов, а также описа
ние последовательного развития их конструктивных форм и об
ластей их применения. Это тем более необходимо, что имею
щаяся литература освещает только отдельные вопросы теории 
и расчета винтовых аппаратов и работы различных конструк
торов в хронологическом порядке, без ид критической оценки.

Автор считает своим долгом принести благодарность доктору 
техн. ннук А. М. Черемухину и канд. техн. наук Л. С. Вильд- 
грубе, давшим ряд ценных указаний, а также инженеру 
В. Б. Баршевскому, подготовившему некоторые материалы.

Автор
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Г Л А В А  I

АВТОЖИРЫ И ГЕЛИКОПТЕРЫ 

Что такое автожир и геликоптер

Автожир и геликоптер являются летательными аппаратами 
тяжелее воздуха, у которых необходимая подъемная сила со
здается при помощи несущего винта. Этим они отличаются от 
самолета и планера, подъемная сила которых создается при 
движении в воздухе несущей поверхности — Крыла.

Отличие геликоптера от автожира заключается в том, что 
несущий винт или ротор геликоптера п р и в о д и т с я  во вра
щение при помощи двигателя, тогда как несущий винт авто
жира с в о б о д н о  в р а щ а е т с я  (авторотирует) под дей
ствием набегающего потока воздуха. Следовательно, автожир, 
как и самолет, должен о б я з а т е л ь н о  д в и г а т ь с я  отно
сительно воздуха, так как только при этом на роторе или кры
ле возникает подъемная сила, необходимая для поддержания 
аппарата в воздухе. Это движение относительно воздуха у 
автожира создается таким же образом!, как и у самолета, т. е. 
при помощи тянущего винта или реактивной тяги. У геликоп
тера подъемная сила создается от вращения несущего винта 
двигателем; поэтому геликоптер 'Может о с т а в а т ь с я  н е 
п о д в и ж н ы м  относительно воздуха. Используя избыток тяги 
несущего винта, геликоптер может вертикально подниматься, 
а при уменьшении тяги несущего винта до величины меньшей 
своего полетного веса —■ вертикально опускаться.

Для поступательного движения геликоптера используют все 
ту же силу тяги несущего винта, наклоняя ее тем или иным 
способом в направлении движения. Следствием этого является 
необычайная маневренность геликоптера, который может дви
гаться в любую сторону, в том числе и назад. На некоторых 
автожирах используют тягу несущего винта в качестве актив
ной сил|ы для управления им, но средством для осуществления 
поступательного перемещения остается тянущий винт.
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Конструкторам геликоптера с самого начала пришлось 
столкнуться с тем обстоятельством, что несущий винт создает 
на корпусе аппарата реактивный момент, р а в н ы й  и п р о 
т и в о п о л о ж н ы й  е г о  к р у т я щ е м у  м о м е н т у 1.

Для устранения реакции крутящего момента (погашения 
реактивного момента) на корпус аппарата разработано много 
схем геликоптеров, которые будут подробно' разобраны ниже.

В качестве примера рассмотрим одновинтовой геликоптер, 
у которого реактивный момент. уравновешивается хвостовым 
винтом (фиг. 1). Из схемы видно, что несущий винт геликоп

тера наклонен под отрицательным углом атаки I к набегаю
щему потоку, который проходит через него сверху вниз. Это 
направление протекания воздуха через несущий винт геликоп
тера остается н е и з м е н н ы м  на всех режимах полета, за 
исключением планирования и парашютирования на режиме 
авторотации. Для увеличения поступательной скорости необ
ходимо- увеличить наклон тяги несущего винта, что ведет к 
увеличению отрицательного угла атаки. У автожира, как это 
видно из схемы (фиг. 2), поток проходит через ротор снизу 
вверх на всех режимах полета, кроме режима «прыжка»2, а 
при увеличении скорости полета автожира ротор переводится 
на меньшие положительные углы атаки. В связи с этим необ
ходимо отметить одно свойство геликоптера, которое на пер
вый взгляд может показаться странным.

1 Это имеет место только в том случае, если крутящий момент передает
ся на несуший винт от мотора, установленного в фюзеляже, а не создается 
на самом винте при помощи реактивной установки или пропеллеров, установ
ленных на лопастях.

2 На режиме «прыжка» автожир переходит от геликоптерногб режима 
на автожврный.
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При переходе от режима парения к горизонтальному поле
ту летчик бывает вынужден задросселировать мотор, чтобы со
хранить постоянную высоту полета. Однако, начиная с неко
торого значения горизонтальной скорости, для дальнейшего ее 
увеличения необходимо увеличивать мощность мотора до макси
мальной, при которой получается максимальная скорость гори
зонтального полета. Это объясняется тем, что с увеличением 
скорости увеличиваются наклон ротора и количество проте
кающего через него воздуха, а следовательно, увеличивается 
и тяга. Поэтому для сохранения заданной высоты полета при-

Фиг. 2. Схема полета автожира.

ходится уменьшать 'мощность. Дальнейший наклон диска ро
тора вместе с увеличением количества протекающего воздуха 
вызывает увеличение сопротивления ротора и ненесущих ча
стей геликоптера, в связи с чем приходится повышать мощ
ность мотора.

Таким образом! мы видим, что мощность, необходимая для 
парения, больше мощности, затрачиваемой для полета на ре
жиме йаивыгоднейшей горизонтальной скорости. В связи с 
этим для геликоптера различают два потолка — статический и 
динамический.

Статический потолок — это высота, на которую может под
няться геликоптер при отсутствии горизонтальной скорости от
носительно воздуха. Величина статического потолка зависит от 
избытка мощности мотора геликоптера.

Статический потолок 
•геликоптера с невысотным мотором

Коэффициент избытка мощности 1,17 1,40 1,68 2,00 2,44

Статический потолок, м 1000 2000 3000 4000 5000

Статический потолок геликоптера с высотным мотором больше на вели
чину высотности мотора.
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Динамический потолок — это высота, на которую геликоп
тер поднимается при экономической скорости поступательного 
полета. Динамический потолок примерно на 2000—2500 м боль
ше статического.

То обстоятельство, что геликоптер для увеличения скорости 
должен увеличивать отрицательный угол атаки, неблагоприят
но сказывается на величине максимальной скорости из-за уве
личения вредного сопротивления. В настоящее время созданы 
аппараты, в которых сочетаются качества автожира и гели
коптера. В этих аппаратах геликоптерные режимы вертикаль
ного взлета и парения сочетаются с автожирным режимом го
ризонтального полета. Такие аппараты, несомненно, представ
ляют большой интерес, так как их летные данные могут быть 
выше, чем у геликоптера и автожира в отдельности.

Создание геликоптера

В середине XIX века в архивах Миланской библиотеки бы
ли найдены записи и рисунки Леонардо да-Винчи. относящиеся 
к 1475 г., в которых он высказывает возможность применения 
винта Архимеда при постройке летательного аппарата (фиг. 3)-

Несмотря на то, 
что Леонардо да- 
Винчи знал уже о 
возникновении силы 
сопротивления воз
духа при движении, 
ему не удалось об
наружить реактив
ный момент на кор
пусе аппарата при 
вращении несущего 

Фиг. 3. Эскиз несущего винта Леонардо винта и дать спосо- 
да-Винчи. бы его уравновеши

вания. Таким обра
зом ему не удалось еще создать реальную схему геликоптера, 
т. е. аппарата, в котором подъемная сила частично или пол
ностью получается при вращении винтов с вертикальными осями 
(геликоптер — слово, образованное из двух греческих слов: 
геликос — винт и птерон — крыло).

В 1739 г. М. В. Ломоносов создал модель" прибора, пред
назначенного для исследования верхних слоев атмосферы. Эта 
модель, так называемая «аэ род ром и чес кая машинка» (фиг. 4), 
представляет собой п е р в ы й  проект геликоптера, в котором 
был р е ш е н  вопрос о компенсировании реактивного момента 
несущего винта.

Несущая система «аэродромической машинки» представля
ла два четырехлопастных винта, расположенных на концентри-



ческих осях один над другим и вращавшихся в противополож
ных направлениях. Двигателем служил пружинный часовой 
механизм. Таким! образом действие реактивного момента о д н о 
го  в и н т а  уравновешивалось действием реактивного момента 
ар  У г о  го’ винта в системе самой трансмиссии и не передава
лось на корпус прибора.

Схема аппарата, предложенная М. В. Ломоносовым, с дву
мя несущими винтами, расположенными на одной геометриче
ской оси и вращающимися в противоположных направлениях 
(так называемая «двухвинтовая соосная схема»), является до 
сих пор одной из основных классических схем геликоптера. 
Ломоносов изменял диаметр «крылаток», расстояние между 
ними, величину пружины в часовом механизме, однако' при вра
щении винтов достигалось только некоторое облегчение мо-

Фиг. 4. „Аэродромическая машинка" Фиг. 5. Летающая модель 
М. В. Ломоносова для исследования Лонуа и Бьенвеню.

верхних слоев атмосферы.

дели. Нужно отметить, что Ломоносов также создал класси
ческий метод испытания несущих винтов на весах посредством 
блоков, использованный впоследствии многими эксперимента
торами.

Физическая сущность работы несущего винта заключается в 
том, что лопасти, совершая вращательное движение, подсасы
вают воздух сверху и отбрасывают его вниз, создавая верти
кальный поток. Это вызывает некоторое разрежение над вин
том и создает область повышенного давления под винтом и 
как следствие разности давлений — подъемную силу несущего 
винта.

Многие изобретатели и ученые работали над созданием 
различных схем геликоптеров, по-разному пытаясь решить во 
прос уравновешивания реакции винта. В 1789 г. французам Ло-
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нуа и Бьенвеню удалось сделать летающую модель геликоп
тера (фиг. 5). Модель представляла собой соосный двухвин
товой прибор; двигателем являлась пружинка из китового уса, 
стягиваемая шнуром. Вес модели был 8,5 г. Этой модели было 
посвящено специальное заседание французской Академии.

Большую работу по распространению идеи полета винтово
го аппарата провели во Франции .в период с 1853 по 1865 гг. 
Понтон д’Амеркур, Габриель де ля Ланделль и Феликс Надар. 
В результате их практических работ была построена модель 
геликоптера весом! около 3 кг с двухцилиндровой паровой ма-

Ф и г . 6 . Модель соосного геликоптера Понтон д'Амеркура.

шиной и паровым котлом в виде змеевика (фиг. 6). Ввиду не
достаточной подъемнйи силы, развиваемой винтами, модель не 
поднималась. Еще й 1869 г. русский изобретатель А. Н. Лоды
гин предложил проект «электролета» — геликоптера с электри
ческим двигателем. Но только в 1905 г. в Монако инженеру
Ю
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Морису Леже на его двухвинтовом соосном геликоптере, по
летным весом 180 кг, удалось подняться в воздух, (фиг. 7). 
Винты его аппарата приводились в движение электромотором, 
как и в проекте А. Н. Лодыгина, энергия к которому передава
лась по проводам с земли.

Фиг. 7. Геликоптер Леже.

В 1907 г. француз Корню на двухвинтовом геликоптере 
(фиг. 8) с разнесенными в продольном направлении винтами, 
с бензиновым мотором «Антуаннет» мощностью 24 л. с. под-

Фиг. 8. Двухвинтовой геликоптер Корню.

нялся на высоту ...30 см. Полетный вес аппарата достигал ♦ 
260 кг.

Эти первые успехи геликоптеростроения привлекли внимание 
ряда конструкторов и исследователей. В 1910—1911 гг.



Н. Е. Жуковским и его учениками Б. Н. Юрьевым, В. П. Вет- 
чинкиным и Г. X. Сабининым была создана классическая тео
рия воздушного винта, положенная в основу расчета винтов и 
применяемая в настоящее время.

Теоретические работы, которые проводились в этой области, 
касались уточнения физической картины работы несущего вин
та на месте; другие давали анализ работы винта при его вер
тикальном перемещении. Некоторые исследования касались по
ступательного полета геликоптера, когда несущий винт работает 
в косом потоке под отрицательным углом атаки.

Большое количество работ было посвящено теоретическому 
и экспериментальному определению величины тяги винта и 
влияния земли на величину тяги.

Были созданы классические работы по выявлению зависи
мости между диаметром винта, подаваемой на винт мощностью, 
числом оборотов викта и развиваемой им тягой. Исследо
вания проводились с самыми разнообразными винтами, разли
чавшимися числом лопастей, формой и профилями лопастей. 
Был собран и обобщен большой материал, касающийся работы 
соосных винтов.

Все эти работы в той или иной мере помогли в дальнейшем 
■* конструкторам геликоптеров находить правильные решения 

при создании последующих типов винтовых аппаратов.

Способы уравновешивания реактивного момента 
несущей системы геликоптера

Одной из наиболее характерных особенностей геликоптера 
является схем'а его несущей системы. Принципиальным разли
чием схем геликоптеров является способ устранения действия 
реактивного момента несущего винта на корпус, аппарата.

В настоящее время существует ряд способов устранения 
действия этого реактивного момента, ,из которых наиболее из
вестные показаны на фиг. 9.

Ниже даются краткие описания типовых схем уравновеши
вания реактивного момента несущей системы геликоптера.

А. Д в у х в и н т о в а я  с о о с н а я  с х е м а .  Винты распо
ложены на одной геометрической оси и вращаются в противо
положных направлениях. Эта схема, как мы уже отметили, бы
ла применена впервые в 1739 г. М. В. Ломоносовым/ В )905 г. 
ее использовал в Монако Морис Леже. В России в 1907 г. 
К. А. Антоновым и затем в 1908—1910 гг. студентом Киевско
го политехнического института И. И. Сикореким были построе
ны три аппарата этого типа (фиг. 10). В 1920 г. эта схема бы
ла применена проф. Карманом и инж. Петроцци для привяз
ных геликоптеров. В 1920—1948 гг. соосная схема применялась 
конструкторами геликоптеров во многих странах.
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Б. Д ' в у х в 1 и й т о в а я  п р о д о л ь н а я  с х е м а .  Винты 
расположены в носовой и хвостовой частях аппарата и враща
ются в противоположных направлениях. Такая схема может 
быть осуществлена с «перекрытием» винтов. В этом случае рас
стояние между осями винтов меньше диаметра винта. Чем 
меньше расстояние между винтами, тем больше перекрытие 
винтов. Эта схема была предложена русским изобретателем

Фиг. 10. Геликоптер № 2 И. Сикорского, 
построенный в Киеве в 1910 г.

Н. И. Сорокиным, а позднее, в 1907 г., применена Корню во' 
Франции. В' самое последнее время эта схема нашла приме
нение в ряде проектов, главным образом для транспортных 
геликоптеров.

В. Д в у х в и н т о в а я  п р о д о л ь н а я  с х е м а  М. Н. Ф л о 
р и н а .  Отличие этой схемы от предыдущей заключается в том. 
что оба винта вращаются в одном направлении. Устранение 
действия реактивного момента на фюзеляж достигается накло
ном осей винтов в поперечных плоскостях в противоположные 
стороны. Горизонтальные слагающие тяг винтов, направленные 
в противоположные стороны, создают момент, уравновешиваю
щий реактивные моменты несущих винтов. Изобретатель рас
14



считывал получить большую устойчивость аппарата от влияния 
наклона осей и от гироскопического эффекта двух винтов, вра
щавшихся в одном направлении. Эта схема в дальнейших ра
ботах не применялась до последнего времени *.

Г .  Д в у х в и н т о в а я  с х е м а  с п о п е р е ч н ы м  р а с 
п о л о ж е н и е м  в и н т о в .  В' этой схеме винты расположены 
по бокам фюзеляжа и вращаются в противоположных направ
лениях.

В 1939 г. в СССР И. П. Братухиным был построен по этой 
схеме оригинальный двухмоторный геликоптер с расположе
нием моторов в специальных гондолах, находящихся под несу
щими винтами. Были попытки применить эту схему в 1920 г. 
во Франции Лакоэном и Дамбланом, а затем в 1922 г. в США 
Берлинером. В последнее время эта схема применяется на ря
де геликоптеров среднего тоннажа.

Д. М н о г о в и н т о в а я  с х е м а .  Эта схема встречалась 
чаще всею в виде четырехвинтового геликоптера с винтами, 
вращающимися попарно' в противоположных направлениях. 
Она была применена во Франции в 1907 г. братьями Бреге и 
проф. Рише.

Полеты геликоптера аналогичной схемы осуществили Этьен 
Эмишен во Франции в 1922 г. и затем Г. Ботезат в США 
в 1923 г.

Н. Е. Жуковский и впоследствии Б. Н. Ю рьев2 теорети
чески доказали выгодность (с точки зрения уменьшения веса) 
применения многовинтовых геликоптеров.

Увеличение числа винтов свыше двух практически приводит 
к такому усложнению конструкции, что за последние 20 лет 
не было построено' ни одного многовинтового геликоптера, за 
исключением трехвинтового геликоптера Сиерва, построенного 
в 1946 г.

Е. О д н о в и н т о в а я  с х  е м а  с х в о с т о в ы м  ( р у л е 
в ым)  в и н т о м  ( с х е м а  Ю р ь е в а ) .  Устранение действия 
реактивного момента на фюзеляж геликоптера осуществляется 
специальным винтом с горизонтальной осью, расположенным 
в хвостовой части геликоптера. Эта схема была предложена в 
1910 г. Б. Н. Юрьевым (фиг. 11). В 1911 г. им был построен 
по этой схеме геликоптер с мотором Анзани 25 л. с. Позднее, 
е  1924 г., эту схему практически исследовал голландский про
фессор Баумхауэр.

В 1932 г. выдающихся результатов для того времени уда
лось добиться на одновинтовом геликоптере ЦАГИ 1-ЭА, по

Наклон осей втулок винтов для компенсирования реактивного момента 
ущеи системы применен в трехвинтовом геликоптере фирмы Сиерва «Воз

душная лошадь», построенном в Англии в 1946 г.
' ■ Ю р ь е в ,  Исследование летных свойств геликоптеров изд. ВВА

им. Жуковского, вып. № 49, 1939, стр. 34.
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строенном по схеме Юрьева под руководством! А. М. Черему- 
хина.

Одновинтовая схема Юрьева нашла применение во многих 
новейших геликоптерах Сикорского, Э. Янга (Белл) и других, 
строившихся в последние годы.

Ж- О д н о в и н т о в а я  Сх! е ма  с о  с п е ц и а л ь н ы м  
т о л к а ю щ и м  в и н т о м .  В этой схеме с одним несущим вин
том имеется специальный толкающий винт, который, обдувая

Фиг. 11. Классическая схема одновинтового геликоптера 
с хвостовым винтом, запатентованная Б. Н. Юрьевым в на

чале 1911 г.

отклоненное вертикальное оперение, создает на оперении бо
ковую силу. Момент,, создаваемый этой силой, уравновешивает 
реактивный момент несущего винта

В 1940 г. эта схема всесторонне теоретически и эксперимен
тально была исследована в ЦАГИ (Камов и Миль). При испы
таниях моделей в трубах была доказана полная возможность 
ее осуществления. К ее недостаткам следует отнести трудность 
осуществления равномерной обдувки и сохранения постоянства 
компенсирующего момента оперения.

3. О д н о в и н т о в а я  с х е м а  с о т к л о н я ю щ и м и с я  
р у л е в ы м и  п о в е р х н о с т я м и  в с т р у е  в и н т а .  Ком-

1 Как будет показано далее, аппарат, построенный по этой схеме, мо
жет работать как автожир и как геликоптер, что было впервые обосновано 
автором.

16



пенсирующий момент получается вследствие обдувки несущим 
винтом отклоненных (около продольной оси) килей.

По этой схеме Хафнсром и Наглером в Австрии был по
строен в 1933 г. геликоптер без хвостового винта.

И. О д н о в! и н т о в а я с х е м а  с о  с п е ц и а л ь н ы м и  
т я н у щ и м и  в и н т а м и  и л и  в и н т о м о т о р н ы м и  г р у п 
п а м и ,  р а с п о л о ж е н н ы м и  н а  л о п а с т я х  н е с у щ е 
го  в и н т а .

В 1924 г. во Франции Геллезен и Кан построили геликоп
тер с двумя винтомоторными группами на лопастях несущего 
иинта (двухлопастного).

В период 1929—1935 гг. итальянским конструктором
В. Изакко в Испании, Англии и СССР последовательно были 
построены четыре аппарата этой схемы, названные «гелико- 
жирами». Особенностью этих аппаратов было то, что, помимо 
винтомоторных групп, расположенных на лопастях, в носовой 
часта фюзеляжа был'й обычная самолетная винтомоторная груп
па, предназначенная для создания горизонтальной тяги.

В 1930 г. Бликвер (фирма Кертисс) в США построил гели
коптер, в котором тянущие винты, расположенные на лопастях 
несущего винта, приводились во вращение трансмиссией от 
одного мотора, помещенного в центральной части корпуса под 
винтом. По имеющимся сведениям все эти геликоптеры не ле
тали.

Поток от винтов, расположенных на лопастях, искажает об
текание лопастей несущего винта и ухудшает управляемость и 
устойчивость аппарата. Несмотря на ряд трудностей, Наглером 
и Рольц в Австрии был построен небольшой эксперименталь
ный геликоптер с двумя винтомоторными группами на лопастях.

К- О д н о в и н т о в а я  с х е м а  с п р и м е н е н и е м  р е 
а к т и в н ы х  с о п е л  н а  к о н ц а х  л о п а с т е й .  Эта схема, 
будучи логическим следствием предыдущей, конструктивно 
является более передовой.

В 1934 г. в СССР автором проводились работы по раскру
чиванию несущих винтов посредством ракет. Инженером 
Г. В. Никоновым (ЦАГИ) была разработана и практически 
исследована схема реактивного винта геликоптера.

Эта схема была также применена французами Папеном и 
Руйи на их однолопастном «жироптере». Отсутствие устойчи
вости при испытаниях на воде помешало' довести этот аппарат 
до полетных испытаний.

В 1943 г. инженер! Пуллин (Англия) разработал проект ре
активного геликоптера с центральным силовым агрегатом, со
стоящим из осевого нагнетателя и газовой турбины. При на
личии реактивного двигателя с достаточно высоким к. п. д. эта 
схема, несомненно, будет иметь успех. Несколько лет назад 
был построен одновинтовой^ реактивнШГ"геликоптер Добльхофа
2  н . И. Камов 27



(Германия), а затем в США и во Франции появился ряд аппа
ратов, построенных по этой схеме.

Л. О д н о в и н т о в ы е  г е л и к о п т е р ы  с р е а к т и в н ы м  
с о п л о м  в х в о с т о в о й  ч а с т и  ф ю з е л я ж а .  Стремле
ние повысить коэффициент использования мощности мотора и 
упростить конструкцию привело к созданию одновинтовых ге
ликоптеров с реактивным соплом в хвостовой части фюзеляжа. 
Компенсирование момента несущего винта осуществляется ре
акцией струи выхлопных газов и воздуха от вентилятора, 
охлаждающего мотор. Струя подводится в хвостовой части фю
зеляжа к реактивному соплу или к направляющей решетке. 
По этой схеме построен в последнее время геликоптер Сиер- 
ва-Вейр \?У-9.

М. О д н о в и н т о в а я  с х е м а  с о д н и м  и л и  н е 
с к о л ь к и м и  т я н у щ и м и  в и н ' т а м  и. Компенсирование 
реактивного момента несущего винта в этой схеме получается 
вследствие эксцентричного приложения тяги или от разности 
>тяг тянущих винтов. В 1936 г. И. П. Братухиным в ЦАГИ 
по этой схеме был построен первый вариант геликоптера 11-ЭА 
с двумя тянущими трехлопастными винтами 1.

Эта схема дает возможность создать комбинированный аппа
рат автожир-геликоптер.

Н. Д  в у х в и и т о в а я  с х е м а  - Ф л е т т н е р а .  Оси вин
тов расположены на небольшом расстоянии друг от друга. Для 
обеспечения возможности свободного прохождения лопастей 
при вращении винтов, оси винтов наклонены в поперечной пло
скости, образуя V. Такая схема была предложена Флеттнером 
и осуществлена им в геликоптерах Р1-282.

Наклон осей винтов в> поперечной плоскости был такой, что 
стало возможным осуществить работу двух двухлопастных вин
тов, вращающихся в противоположных направлениях при не
большом расстоянии между осями. Лопасти одного винта при 
вращении входили в промежуток между лопастями другого 
винта. Аналогичную конструкцию осуществила фирма Келлет 
для двух трехлопастных винтов. При зтом расстояние между 
винтами было сделано равным ширине кабины аппарата. Фир
ма Келлет применением трехлопастных винтов стремилась 
устранить вибрации, которые наблюдались в геликоптерах 
Флеттнера. В последние годы появилось много геликоптеров, 
построенных по этой схеме.

Перечень не исчерпывает всех возможных схем винтовых 
аппаратов, но дает представление о наиболее известных.

Как показала практика последних лет, наиболее жизненны
ми в настоящее время оказались:

1 В дальнейшем этот геликоптер был переделан: крылья с тянущими 
винтами были заменены легкими фермами, на концах которых расположили 
рулевые винты.
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1. Одновинтовая схема Б. Н. Юрьева с хвостовым винтом.
2. Двухвинтовая соосная схема М. В. Ломоносова.
3. Двухвинтовая схема И. П. Братухина с винтами, разме

щенными в поперечном направлении.
4. Двухвинтовая схема Н. И. Сорокина с винтами, разме

щенными в продольном направлении.

Схемы управления геликоптерами

Одновременно с разработкой схем несущих систем на про
тяжении десятилетий создавались схемы управления винтовы
ми аппаратами. Эти схемы полностью или частично решали во
просы управления геликоптером, осуществления поступательно
го полета по любым траекториям, в том числе и вертикальным, 
а также обеспечивали крен и поворот аппарата, в частности, 
вокруг собственной оси.

Все эти схемы сводились к созданию механизмов, осуще
ствляющих нарастание моментов аэродинамических сил отно» 
сительно центра тяжести аппарата пропорционально отклоне
нию органов управления. При конструировании таких механиз
мов как бы подразумевалось, что движение несущего винта 
происходит в установившемся потоке, равномерном по всему 
вметаемому диску.

На самом деле при поступательном перемещении аппарата, 
как это следует из схемы (см. фиг. I), поток, проходящий че
рез диск винта, не является равномерным в продольном на
правлении из-за скоса за винтом, а в поперечном направле
нии — из-за различных скоростей обдувки на лопастях, дви
гающихся по полёту и попятно1. Неравномерность потока и со
противление винта создают дополнительные моменты относи
тельно центра тяжести аппарата. Эти обстоятельства должны 
учитываться при проектировании управления.

Схемы управления приведены на фиг. 12.
А. У п р а в л е н и е  п о с р е д с т в о м  п р и с п о с о б л е н  

н и я  д л я  ц и к л и ч е с к о г о  и з м е н е н и я  у г л а  у с т а 
н о в к и  л о п а с т е й  —- т а к  н а з ы в а е м о г о « а в т о м а 
т а - п е р е к о с а » .  Автомат-перекос, изобретенный Б. Н. Юрье
вым в 1910 г., создает последовательное циклическое синусои
дальное изменение углов установки всех лопастей по мере про
хождения их по ометаемому диску. В результате в секторе, 
соответствующем направлению отклоненной ручки пилота, по
лучается уменьшение углов установки лопастей, а в противо
положном направлении —■ увеличение. Как следствие этого, на 
жестком винте получается смещение тяги несущего винта в 
направлении, противоположном тому, в котором отклонена руч
ка управления, что создает нужный момент для управления 
аппаратом. Эта система сохраняет свою эффективность на лю
бом режиме полета, в том числе и на режиме «висения», так



как активной силой управления является тяга винта, равная 
в полете (примерно) весу аппарата

Действие автомата-перекоса заключается в том, что откло
нение ручки и вызываемое этим смещение тяги винта в итог©

Фиг. 12. Схемы управления винтовыми аппаратами.
А —автомат-перекос, управляемый качающейся шайбой, осуще
ствляющей смещение силы тяги несущего винта в нужном на
правлении, путем циклического изменения угла установки 
лопастей; Б —автомат-перекос для управления циклическим изме
нением шага лопастей посредством специальных рулей „стабо- 
ваторов“, расположенных позади лопастей; В —наклон оси несу
щего винта; Г  и Д —специальные рулевые винты; Е —отклоне
ние особых управляемых поверхностей, расположенных в струе 
несущего винта; Ж —самолетные органы управления (элероны 

и рули); 3 —управляемые реактивные сопла или решетки.

вызывает наклон всего аппарата. Здесь же следует сказать об 
изобретенном Б. Н. Юрьевым механизме изменения общего 
шага, позволяющем одновременно изменять угол установки

1 На шарнирно сочлененном винте действие автомата-перекоса вызывает 
наклон вектора тяги винта, что создает необходимый момент управления.
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всех лопастей и тем самым изменять величину подъемной силы 
несущего винта.

После Б. Н. Юрьева автомат-перекос был применен мно
гими конструкторами геликоптеров, в СССР: А. М. Черемухи- 
ным совместно с Б. Н. Юрьевым (с 1926 г.), И. П. Братухиным,
Н. И. Камовым и заграницей: Бреге-Доран (Франция) в 1936 г., 
Фокке (Германия) в 1937 г. (только в продольном направлении), 
Сикорским с 1939 г. (США) и на многих современных геликоп
терах.

Эта система в сочетании с механизмом изменения общего 
шага прекрасно разрешает вопросы управления геликоптером 
и является лучшим механизмом иэ существующих в настоящее 
время для этой цели.

Автоматы-перекосы делаются как в варианте, изменяющем 
циклически угол установки всей лопасти, так и в варианте, 
осуществляющем циклическое отклонение специальных элеро
нов у лопастей *.

Сущность действия автомата-перекоса и механизма измене
ния общего шага показана на фиг. 13 и 14.

Автомат-перекос состоит из двух колец, поводков и тяг 
управления. Внешнее кольцо имеет рычаг продольного и по
перечного управления. Внутренне© кольцо связано с внешним 
кольцом шарикоподшипником таким образом, что оно может 
вращаться во внешнем, сохраняя общую- плоскость вращения. 
Внутреннее кольцо насажено на шаровой опоре, закрепленной 
на валу несущего винта. Это кольцо имеет шарниры, к кото
рым крепятся поводковые тяги, идущие к рычагам на лопастях. 
Кроме этого, внутреннее кольцо путем особого шарнирного* по- 
Еодка связано с валом во избежание проворачивания внутрен
него кольца относительно вала. Таким образом при отклоне
нии ручки управления в ту или иную сторону отклоняется и 
внешнее кольцо автомата-перекоса, вызывая наклон внутрен
него (вращающегося) кольца, что в свою очередь вызывает 
циклическое изменение углов установки лопастей.

Автомат-перекос осуществляется в различных вариантах: 
шаровой шарнир часто заменяется карданной подвеской из 
двух колец, покоящихся на двух взаимно перпендикулярных 
осях. Точно так же иногда внутреннее кольцо делают невра- 
щающимся и соединяют его с рычагом! управления, а внешнее 
кольцо делают вращающимся и соединяют с поводками, свя
зывающими его с рычагами на лопастях. Во всех случаях сущ
ность действия автомата-перекоса остается неизменной.

Б. П р и м е н е н и е  а в т о м а т а - п е р е к о с а  д л я  
у п р а в л е н и я  ц и к л и ч е с к и м  и з м е н е н и е м  ш а г а  
л о п а с т е й  п о с р е д с т в о м  о т к л о н е н и я  о с о б ы х  
р у л е й  «с т а б о в, а т о р о в», р а с п о л о ж е н н ы х  п о э а

Применены в 1943— 1945 гг в США на геликоптерах Лендграфа.
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д и  к а ж д о й  л о п а с т и .  Эта схема, примененная в гели
коптерах Кертисс-Бликкера (США, 1930) и Асканио (Италия, 
1930) для управления общим шагом, по действию подобна пре
дыдущей. Такая схема значительно сложнее и менее надежна.

Фиг. 13. Схема управления автоматом-перекосом и механизмом 
изменения общего шага несущего винта.

/ —поворотные лопасти; 2 —рычаги на лопастях; 3—тяги для 
изменения углов установки лопастей; 4—корпус втулки винта;
5—вал винта; 6— шлицевая втулка механизма перевода общего 
шага; 7—шаровое подвижное соединение кольца автомата-пере
коса, сидящее на шлицах; 8 —внутреннее кольцо автомата-пере
коса, вращающееся с винтом; 9—внешнее (неподвижное) кольцо 
автомата-перекоса; 10—рычаг продольного управления на вне
шнем кольце автомата-перекоса; 11—рычаг поперечного управ
ления на внешнем (неподвижном) кольце автомата-перекоса;
12—тяга продольного управления; 13 -  тяга поперечного управ
ления; 14—ручка пилота; 15—вильчатый наконечник рычага 
механизма управления общим шагом; 16—рычаг управления 

перевода общего шага.

чем предыдущая, так как, кроме поворота самой лопасти (как 
это происходит при обычном автомате-перекосе), в этом случае 
добавляется особый орган управления со специальной системой 
проводки управления в лопасти, подвергающейся действию зна
чительных центробежных и инерционных сил.
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В. У п р а в л е н и е  п у т е м  н а к л о н а  о с и  н е с у щ е 
г о  в и н т а  н е з а в и с и м о  о т  п о л о ж е н и я  к о р п у с а  
а п п а р а т а .  Отклонение оси винта от ее первоначального 
(нейтрального) положения изменяет направление тяги винта 

и тем самым создает момент управления, вызывающий наклон 
аппарата. Этот способ, примененный в геликоптерах Леже в

Угол
наклона автомат- 

перекоса
л.

Подбитое 
кольцо автомата- 

перекоса

Управление кольцом 
атомата-перекоса

Упрабление 
общим шагом

Фиг. 14. Схема действия автомата-перекоса и механизма 
изменения общего шага лопастей.

1905 г. нашел в дальнейшем применение в бескрылых автожи
рах. В последнее время он начал применяться в некоторых 
новейших геликоптерах с так называемой «жесткой заделкой» 
лопастей.

Г и Д. У п р а в л е н и е  с п е ц и а л ь н ы м и  р у л е в ы 
ми  в и н т а м и .  Применение рулевого винта с изменяемыми 
углами установки лопастей для поворота геликоптера было 
предложено Б. Н. Юрьевым в 1910 г. В 1922 г. этот способ 
был применен на четырехвинтовых геликоптерах Э. Эмишена 
(Франция) и Г. Ботезата (США). На геликоптере Эмишена 
было восемь рулевых винтов. Впоследствии рулевые винты при
менялись Берлинером! (США, 1921), Асканио (Италия, 1930) 
и Сикорским (США с 1939 г.) на его первых геликоптерах. 
На первом геликоптере Сикорского было три рулевых винта.
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Сами рулевые винты и их трансмиссии сильно усложняют кон
струкцию аппарата. В настоящее время применение рулевых 
винтов оправдывается только на одновинтовых геликоптерах 
при одновременном использовании их для уравновешивания ре
активного момента несущего винта.

Е. У п р а в л е н и е  г е л и к о п т е р о м  п у т е м  о т к л о 
н е н и я  о ' собыхз  у п р а в л я е м ы х  п о в е р х н о с т е й ,  
р а с п о л о ж е н н ы х  в с т р у е  . н е с у щ е г о  в и н т а .  Эта 
система, принятая б ранних проектах геликоптеров Корню 
(Франция, 1907), Дуэрэ (Франция, 1920) и Берлинера (США, 
1920), была применена позднее в проектах Асбота (Австрия, 
Англия, 1930—1939).

Необходимо отметить, что у большинства новейших гели
коптеров управление этой системы не применяется. Конструк
торы геликоптеров предпочитают пользоваться для целей управ
ления тягой несущего винта

Ж. У п р а в л е н и е  э л е р о н а м и  и р у л я м и  с а м о л е т 
н о г о  т и п а .  Такое управление применялось на некоторых 
геликоптерах раннего периода: бр. Бреге и проф. Рише (Фран
ция, 1920), Маргулиса (Франция, 1917), Берлинера (США, 
1922). Позднее оно также было применено в самолете-гели
коптере Джонсона (США, 1929). Наиболее эффективно эта 
система применялась с 1923 г. в крылатых автожирах СССР, 
Англии, Франции, Америки и Германии.

Эта система, достаточно простая и эффективная еа боль
ших скоростях поступательного полета, становится неэффек
тивной на малых скоростях полета (35—40 км1час) и без об
дувки от винта не может применяться на режимах нулевых и 
малых поступательных скоростей.

3. У п р а в л е н и е  п о с р е д с т в о м  р е а к т и в н ы х  с о 
пе л .  Эта система была применена французскими конструкто
рами Папеном и Руйи в 1915 г. на «жироптере» весьма ориги
нальной конструкции2. На этом аппарате управление должно 
было осуществляться особым реактивным веслом.

В 1945 г. идея управления реакцией газов была применена 
на геликоптере Газда (США), в котором управление и посту
пательное перемещение аппарата происходит от работы спе
циальных управляемых реактивных сопел, расположенных в 
хвостовой части фюзеляжа.

В ином конструктивном решении эта схема применена в 
геликоптере Эвери, где реактивное сопло заменено направляю
щей решеткой.

До сих пор этот способ управления изучен недостаточно и 
его положительные и отрицательные стороны не выявлены.

1 На геликоптере «Ротерон» с маломощным мотором для поворота ге
ликоптера применен руль.

2 А. М. И з а к с о н ,  Геликоптеры, Оборонгиз, 1947.
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Работы над многочисленными конструкциями геликоптеров 
в различных странах долгое время не приводили к положи
тельным результатам, несмотря на то, что .были тщательно раз
работаны схемы уравновешивания реактивного момента несу
щей системы и применены весьма совершенные схемы управ
ления винтовыми аппаратами.

На специальных стационарных стендах и на построенных ге
ликоптерах были получены достаточно большие величины 
удельной тяги винтов, доходившие, например, на геликоптере 
Леже до 15 кг/л. с.

До 1924 г. только два геликоптера (Пескара и Эмишена) 
смогли совершить полет по замкнутому кругу на дистанцию 
около 1 км.

Патерас П ескара1 (Франция) на двухвинтовом соосном ге
ликоптере своей конструкции с пятилопастными бипланными 
винтами достиг следующих результатов:

Дальность . . » • .............................  1000 м
П родолж ительность.............................  10,2 мин.
Высота ......................................................  2 м

Для управления этот аппарат имел автоматы-перекосы и ме
ханизмы для одновременного и дифференциального изменения 
общего шага обоих винтов. Крен осуществлялся одновремен-

Первые успехи геликоптера

Фиг. 15. Геликоптер П. Пескара № 3 с усовершенствованными 
четырехлопастными бипланными винтами.

ным «аклоном колец автоматов-перекосов обоих винтов; 
подъем или спуск—•изменением общего шага или оборотов 
винтов; поворот аппарата — дифференциальным изменением об
щего шага (фиг. 15, 16).

1 Пескара построил три соосных геликоптера: с шестилопастными,
пятилопастными и четырехлопастными бипланными винтами.
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Фиг. 16. Центральная часть геликоптера 
П. Пескара № 3.

1—втулка нижнего винта; 2 —втулка верхнего винта; 
3—центральный редуктор; 4 —хвостовик мотора; 
5—ручка управления; 6— ролик управления общим 
шагом; 7—ручка изменения общего шага; 8 —бензо
бак; 9 —подкос шасси; 10—щиток кабины пилота; 

11—сектор газа; 12—подкос шасси.



Этьен Эмишен (Франция) на четырехвинтовом геликоптере 
•овЬей конструкции с восемью рулевыми винтами (фиг. 17) 
4 мая 1924 г» получил дополнительный приз французского

Млневренньш передний №$■

Фиг. 17. Схема четырехвинтового геликоптера Э. Эмишена, 
который в 1924 г. впервые совершил полет по замкнутому 

контуру свыше 1000 м.

аэроклуба за полет по замкнутому контуру на высоте не ниже 
} м. В дальнейших полетах им были достигнуты:

Максимальная дальность ..................... 1100 м
В ы с о т а .................................  . . . .  1 — 3  м
Максимальная продолжительность

полета .*   .................  7 мин. 30 сек.

Всего этот аппарат совершил около 500 полетов; наиболь
шая скорость достигала 10 км/час.

Как правило, все геликоптеры имели так называемые «же
стко заделанные» лопасти. Под этим термином подразумевают 
такую конструкцию закрепления корневых частей лопастей во 
втулке винта, при которой закрепление в корпусе допускает 
только поворот лопасти вокруг своей продольной оси. В то 
же время продольная ось лопасти по отношению к оси втулки 
остается в неизменном положении. Осевой шарнир делается для 
того, чтобы иметь возможность изменять углы установки ло
пастей.

Как упомянуто выше, выдающийся успех в области ге- 
ликоптеростроения был достигнут в СССР на одновинтовом ге
ликоптере ЦАГИ 1-ЭА, спроектированном под руководством 
А. М. Черемухина по схеме Б. Н. Юрьева с четырьмя рулевы
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ми винтами, расположенными по два в носовой и хвостовой 
частях корпуса (фиг. 18). На этом аппарате были проведены 
многочисленны© полеты на высоте 20—120 м. 14, августа 1932 г. 
этот геликоптер под управлением А. М. Черемухина достиг 
высоты 605 м. Высота была в 20 раз более официально уста
новленного рекорда подъема геликоптера.

Фиг. 18. Советский геликоптер 1-ЭА, построенный в ЦАГИ
в 1932 г.

В процессе летных испытаний на геликоптере 1-ЭА были 
достигнуты:

Продолжительность полета . . . .  14 мин.
Максимальная дальногть.....................  3 км
Максимальная скорость 21 км/час

Аппарат поднимался и опускался вертикально, а также «ви
сел» на месте, делая повороты вокруг собственной оси, и дви
гался поступательно во всех направлениях.

Основным недостатком всех построенных в то время гели
коптеров было отсутствие устойчивости. Часто полет на гели
коптере оканчивался потерей управляемости, падением и по
ломкой аппарата. Из боязни поломать аппарат испытатели 
геликоптеров, очевидно, и не поднимались высоко. Каждый по
лет на геликоптерах требовал большого напряжения сил, вни
мания и крайне изнурял пилота. Случайные отклонения направ
ления тяги несущего винта парировались только немедленным 
отклонением органов управления, причем это происходило чрез
вычайно часто. По отзывам пилотов геликоптер как бы «ба
лансировал на острие».

Основной причиной, вызывавшей появление этих случайных 
отклонений, были местные срывы струй на лопастях, возни
кавшие из-за турбулентного состояния отбрасываемого винтом 
потока, увеличивавшегося при полете вблизи земли. Верти
кальный спуск был самым неприятным режимом полета на ге
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ликоптере, так как винт все время попадал в возмущенную 
■область, а углы атаки :на лопастях увеличивались. Это приво
дило к тому, что срывы потока на лопастях захватывали боль
шие зоны, вызывая иногда полную потерю устойчивости и 
управляемости аппарата.

Испытательные полеты геликоптеров проводились на режи
мах вертикального подъема, «висения» и малых поступатель
ных скоростей. Во всех случаях лопасти несущих винтов на
ходились в крайне неблагоприятных условиях. Так как винт 
почти всегда работал вблизи земли, то отбрасываемая струя, 
отражаясь, давала завихрения, восходящие потоки и т. д., т. е. 
получался совершенно неустановившийся поток, мало похо
жий на закрученный струйный поток за винтом, как это 
предусматривается винтовыми теориями. Несколько более за
кономерный вид приобретала струя за винтом геликоптера, 
поднимающегося вертикально. Вертикальный спуск геликопте
ра, при котором вращающиеся лопасти попадали в. отбрасывае
мую винтом струю, был наиболее опасен, так как срывы и 
■большая турбулентность потока делали полет на этом режиме 
крайне неустойчивым.

Неблагоприятные последствия имело то обстоятельство, что 
геликоптерные винты работали при больших значениях су, близ
ких к критическим. Это вызывалось желанием получить макси
мально возможную величину тяги. Некоторые конструкторы 
получали 12—-15 кг!л.с„  применяя малооборотные винты боль
шого диаметра.

Авторотация винтов

Опасности, которым подвергались геликоптеры при летных 
испытаниях ('особенно при случайных неисправностях мотора), 
заставили конструкторов искать такие режимы работы несу
щего винта, при которых геликоптер мог бы опускаться по на
клонной траектории или вертикально' с н е р а б о т а ю щ и м  
мотором. Такой режим планирующего или парашютирующего 
спуска геликоптера с остановленным мотором называется авто
ротирующим режимом или полетом на режиме авторотации 
(самовращения). Как выяснилось впоследствии, вращающийся 
несущий винт геликоптера сохраняет определенное число обо
ротов при парашютировании, если его лопасти будут переве
дены на небольшой угол установки (2—5°). При этом сохра
няется известная подъемная сила на винте и устанавливается 
постоянная вертикальная скорость спуска. Около 50 лет назад 
в аэродинамической лаборатории в Кучино Рябушинский впер
вые всесторонне исследовал авторотирующие винты и выявил 
их Замечательные свойства.

Ввиду особой важности этого режима, обеспечивающего 
безопасность геликоптера и сыгравшего громадную роль в 
развитии техники винтовых аппаратов, необходимо более де
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тально 'ознакомиться с условиями, обеспечивающими сохране
ние этого режима.

Рассмотрим случай вертикального парашютирования само- 
вращающегося винта — ротора *, свободно вращающегося та
ким образом, что лопасти двигаются носками вперед. Этот ре
жим подобен режиму ветряной мельницы, у которой крутящий 
момент на валу равен нулю 2.

Фиг. 19. Схема скоростей и действующих сил на элементе 
лопасти при авторотации.

и г  -  окружная скорость;
У0— скорость парашютирования;

V — индуктивная скорость;
Ш — полная относительная скорость у элемента лопасти;

Рассмотрим сечение лопасти ротора (фиг. 19) на расстоя
нии г от оси вращения. Относительная скорость этого элемен
та IV является геометрической суммой трех компонентов: 
окружной скорости шг, скорости парашютирования У0 и индук
тивной скорости V (скорости отбрасывания). Скорость \У со
ставляет с хордой профиля угол атаки а.

Аэродинамическая сила, развиваемая элементом лопасти, 
отклонена от перпендикуляра к в сторону направления от
носительной скорости воздуха на угол, тангенс которого ра
вен рк= —— обратной иеличине качества профиля. Если ротор

Су Оопускается вертикально, а угол установки лопасти равен 0°, то
угол Е, образуемый силой Р с перпендикуляром к плоскости 
вращения ротора, будет, вообще говоря, равен

&=«— агс*8Ук— в о >  0.
1 В настоящее время иностранная печать и некоторые советские авторы 

применяют термин ротор для несущего винта независимо от режима полета.
2 И. П. Б р а т у х и н ,  Автожиры, ОНТИ НКТП, 1934, стр. 38.
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Если аэродинамическая сила Р отклонена вперед (как изо
бражено на фиг. 19), 

т. е.
^ > 0 ;

тогда
а — а г с 1 § ! \  >  0 О-

Б этом случае вращение ротора ускоряется.
Если сила Р отклонена назад, т. е.

К О  и а— агс!§г-к <  ©о,
то вращение ротора замедляется. В случае, если сила Р па
раллельна оси вращения, т. е. $ = 0 , то а-— агс Это
и есть условие установ /вшейся авторотации, т. е. условия 
режима, при котором свободно вращающийся ротор сохраняет 
постоянство оборотов. Если рассматривать не один элемент, 
а всю лопасть в целом, то необходимо учесть, что выраже
ние а— агс1:§!\— ° 0 будет меняться. Как можно видеть, по 
мере удаления рассматриваемого сечения от оси вращения 
окружная скорость шг и индуктивная скорость увеличи
ваются, а угол подхода струй уменьшается (фиг. 20). Одно
временно меняется и величина агс{§1\ .  Поэтому при удалении 
рассматриваемого сечения от оси вращения угол \ умень
шается и в определенном сечении Ъп  (на расстоянии г2 от оси 
вращения) становится равным нулю. В сечении Ъп  момент 
аэродинамических сил в плоскости вращения относительно оси 
вращения равен нулю. Таким образом на роторе, опускаю
щемся вертикально, имеются три зоны: внутренняя зона 
(0 <  <  г2), вызывающая ускорение вращения, средняя зона
при г = г 2 — установившейся авторотации и внешняя зона 
(г2 < г 8 < /? )—вызывающая замедление вращения.

При установившейся авторотации сумма моментов аэроди
намических сил на роторе (в плоскости вращения) относитель
но оси вращения равна нулю. Если слагающая аэродинамиче
ской силы в плоскости вращения на роторе направлена в сто
рону вращения,— движение ротора ускоряется, если же эта 
слагающая аэродинамических сил на роторе направлена в про
тивоположную сторону,— движение ротора замедляется.

При планировании, когда плоскость вращения с траекто
рией составляет угол I, меньший 90°, выражение агс из
меняется не только в зависимости от положения сечения вдоль 
лопасти, но также и в зависимости от углового положения ло
пасти в плоскости вращения. Поэтому условием установившей
ся авторотации при поступательном перемещении ротора будет 
равенство нулю суммарного крутящего момента от всех лопа
стей при любом угловом положении их. Как видно из приве
денных уравнений, условию авторотации удовлетворяет не вся
кий угол установки лопасти. Действительно, если мы возьмем
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Фиг. 20. Схема работы авторотирующего винта 
(на парашютировании).

а —воздушный спектр у авторотирующего винта; б—зоны раз
личных режимов работы сечений лопасти.

Зона /  (заштрихованная) — ускоряющая движение винта (зона 
положительной авторотации);

Зона I I — пограничная г=г% (зона установившейся авторотации); 
Зона III  — внешнее кольцо — зона, замедляющая движение вин

та (режим пропеллера),

в / — 

о ГГ ~~
6III
0„-

V
И/

г
й Р

аг

схема работы сечения лопасти в зоне /; тяга направлена 
вперед по отношению оси винта, 

схема работы сечения лопасти в зоне II) тяга направлена 
параллельно оси винта.

— схема работы сечения лопасти в зоне ///; тяга отклонена
назад по отношению к оси винта.

— угол установки лопасти;
— угловая скорость;
— индуктивная скорость;
— полная относительная скорость элемента лопасти;
— радиус сечения лопасти;
— подъемная сила элемента лопасти;
— сила сопротивления элемента лопасти;
— тяга элемента лопасти.
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поляру профиля лопасти ротора для бесконечного удлинения, 
подсчитаем величины агс р. к для ряда значений а и построим 
диаграмму, в которой ординатами будут величины а°—агс!§р.к, 
а абсциссами величины ~а° (фиг. 21), то эта диаграмма даст 
нам полное представление о допустимом! диапазоне углов уста
новки лопасти.

Проведем горизонталь, соответствующую выбранному нами 
углу установки 0.>. В точках ах и а2 пересечения кривой авто- 
ротации с горизонталью, соответствующей углу установки 0 О1 
будет соблюдено равенство

а — агс

Это значит, что эти точки соответствуют установившейся авто
ротации. 'Заштрихованный участок представляет зкжу, в ко
торой авторотация при угле установки 0 О возможна (так на
зываемый «запас авторотации»). Практически может быть 
использована только одна левая ветвь кривой авторотации и 
только одна точка аг для режима установившейся авторотации. 
Действительно, предположим, что по какой-то причине ротор 
замедлил вращение; тогда угол а увеличится и появятся силы, 
ускоряющие вращение ротора. Ускорение будет происходить до 
тех пор, пока режим вращения ротора не будет соответствовать 
точке аг.

Точно так же при случайном ускорении вращения ротора 
угол а уменьшится —■ появится замедляющая сила, которая 
будет опять-таки стремиться установить режим точки ах.

Если мы рассмотрим режим точки а2, то увидим, что при 
замедлении ротора, когда а увеличится,— появится замедляю

3 Н. И. Камов 33
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щая сила, которая в конце концов остановит ротор. Ротор «вы
падает» из режима авторотации. Из этого видно, что только 
левая ветвь удовлетворяет условию устойчивой авторотации. 
Устойчивая авторотация получается на очень узком диапазоне 
углов атаки сечений лопасти, а диапазон применяемых углов 
установки лопасти еще меньше, практически 2—5°. Эти сооб
ражения должны всегда учитываться при проектировании, для 
того чтобы обеспечить необходимую безопасность винтового 
аппарата.

В первых аппаратах, на которых применялись авторотирую
щие винты, лопасти имели симметричный профиль С-429. Этот 
профиль, помимо того, что у него был достаточный диапазон 
углов, при которых происходила авторотация, обладал еще 
одним ценным свойством: на всем лётном диапазон© углов ата
ки центр давления его оставался практически неизменным. По
стоянство центра давления важно для профилей лопасти, по
тому что обычно ось лонжерона располагается по линии 
центров давления. Если центр давления на каком-либо режиме 
смещается с оси лонжерона, получается закручивание лопасти, 
что может вызвать выпадение ротора из режима авторотации. 
Профиль С-429 имеет тот недостаток, что у него небольшой 
Сутях- Поэтому в дальнейшем перешли к несимметричным про
филям, имеющим больший запас авторотации (например 
С-606). В последнее время применяют более эффективные не
симметричные профили (например ^ С А  23012 и др.) с посто
янным центром давления на рабочем диапазоне углов атаки.

Создание автожира и изобретение шарнирной 
подвески лопастей

Недостаточная устойчивость геликоптеров мешала их прак
тическому использованию. В то же время желание получить ле
тательные аппараты, не нуждающиеся в аэродромах, привле
кало все большее внимание к проблеме винтовых аппаратов и 
заставляло искать новые средства, чтобы обойти все трудности.

Испанский конструктор де ля Сиерва, работавший над ге
ликоптерами, в 1918 г. заинтересовался работой авторотирую
щих винтов. Он исследовал работу этих винтов в косом потоке 
на широком диапазоне углов атаки от 0 до 90°. Сопоставляя 
поляру авторотирующего винта с полярой крыла самолета, он 
нашел возможным применить авторотирующий винт (ротор) 
в качестве несущего органа летательного аппарата, использовав 
его на режимах косой обдувки. Как было установлено, авто
ротирующий винт при продвижении его в воздухе (аналогично 
крылу самолета) развивает достаточную подъемную силу. 
В отличие от крыла ротор не имеет зоны срыва. При увеличе
нии угла атаки величина и направление вектора аэродинами
ческих сил на роторе плавно изменяются таким образом, что
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при больших углах атаки аппарат, снабженный ротором, пере
ходит на установившееся парашютирование. На фиг. 22 для 
сравнения показаны поляра ротора автожира и крыла само
лета. Таким образом был создан новый тип летательного аппа
рата, названный автожиром занимающий промежуточное по
ложение между самолетом и геликоптером.

Как и самолет, автожир имеет винтомоторную группу для 
осуществления поступательного полета. Так же как и самолет,

Фиг. 22. Сравнение поляры ротора автожира и крыла 
самолета.

автожир летает на положительных углах атаки. При увеличе
нии скорости поступательного полета угол атаки уменьшается. 
Первый автожир имел самолетные органы управления: свое
образный элерон, расположенный на кабане ротора, и обычное 
хвостовое оперение.

От геликоптера автожир отличается тем, что ротор автожира 
в полете н е  п р и в о д и т с я  в движение от мотора, а с в о б о д -  
н о  в р а щ а е т с я  под действием встречного потока воздуха.

Применение авторотирующего винта в качестве несущего 
органа открыло новый этап в развитии винтовых летательных 
аппаратов. Автожир С-1 (фиг. 23), построенный в 1920 г. по 
соосной схеме с двумя жесткими винтами, вращавшимися в 
противоположных направлениях, не дал положительных ре
зультатов. В отличие от геликоптера соосной схемы роторы 
автожира не были связаны между собой. Так как верхний

1 Слово автожир составлено из двух слов, означающих — «самовра- 
щающийся».
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ротор (вследствие влияния нижнего) вращался медленнее, то 
моменты1 от одного ротора в продольной и поперечной плоско- * 
стях не компенсировались полностью моментами от другого , 
зинта.

Кроме этого, два громоздких винта с лопастями, поддержи
ваемыми подпорками, создавали большое лобовое сопротивле
ние. При первых же попытках взлететь этот аппарат опроки
нулся и разбился.

Так как автожир подобен самолету, у которого крыло заме
нено ротором, то его испытания проводились на режимах по-

I

Фиг. 23. Автожир Сиерва С-1, построенный по соосной схеме.

ступательного полета и начинались с  пробежек по аэродрому 
и полетов по прямой. Методика испытания автожира отлича
лась от методики испытания геликоптеров, которые всегда на
чинались с .небольших вертикальных подъемов и работы на 
месте на небольшой высоте. Поступательный полет геликоптера 
совершался с малыми скоростями (до 20 км/час) вблизи земли..

Поступательное перемещение винтового аппарата резко из
меняет поле скоростей несущего винта. Действительно (фиг. 24), 
лопасть, идущая навстречу набегающему потоку, обдувается с 
большими скоростями, чем лопасть, двигающаяся попятно, так 
как на лопасти, идущей вперед, скорость поступательного пе
ремещения суммируется с окружными скоростями. В то же 
время на лопасти, идущей попятно, скорости обдува становятся 
равными разности окружных скоростей и скорости встречного 
потока- Кроме того, ввиду отбрасывания винтом вниз воздуха 
получается скос потока, переменный по величине и увеличи
вающийся (в среднем) к заднему сектору сметаемого диска. 
Это вызывает появление опрокидывающего момента. Продоль
ная слагающая этого момента вызывает кабрирование аппара-
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та, поперечная слагающая — крен в сторону лопасти, идущей
ПОПЯТНО'.

Следующие два автожира были однороторными, но труд
ности, связанные с эксплоатацией «жестких», неуправляемых 
роторов, привели к поломкам этих аппаратов. Нельзя было 
обеспечить устойчивость автожиру с «жестким» ротором (т. е. 
ротором с жестко заделанными лопастями, не имевшими осе
вого шарнира).

После долгих и разнообразных опытов было найдено удач
ное решение, коренным образом повлиявшее на дальнейший

Фиг. 24. Поле горизонтальных скоростей на четырех- 
лопастном несущем винте при горизонтальном пере

мещении аппарата.

ход развития техники винтовых летательных аппаратов. Спер
ва заменил ж е с т к о е  закрепление лопастей ш а р н и р н ы м  
с так называемыми горизонтальными шарнирами (фиг. 25), 
ось которых перпендикулярна оси вращения втулки винта и 
продольной оси лопасти.

На автожире С-4 с шарнирной подвеской лопастей был со
вершен устойчивый поступательный полет винтового аппарата 
с большими скоростями. Летчику удалось пролететь более 4 км 
на высоте до 25 м и продержаться в воздухе около З1̂  мин.

Уже в 1928 г. на автожире С-8 удалось освоить горизон
тальный полет в диапазоне скоростей от 35 до 170 км/час с 
практическим потолком 2500 м.'

Эксплоатация первых автожиров выявила некоторые их 
особенности. Перед полетом ротор автожира необходимо рас
крутить до числа оборотов, близкого к полетному. Чем боль
ше число оборотов ротора перед разбегом, тем короче разбег 
автожира. Разбег первых автожиров составлял 60— 100 м. 
После разбега автожир поднимается как самолет. Вертикально 
подниматься автожир не может.



Горизонтальный полет автожира происходит при любой ско
рости в диапазоне от 35 до 170 км/час. Полет на максимальной 
скорости осуществляется при максимальной мощности мотора

на минимальном угле атаки аппа
рата. Крейсерские режимы полу
чаются путем уменьшения оборо
тов мотора и увеличения угла ата
ки автожира. После определенно
го минимума расхода мощности 
мотора (полет на экономической 
скорости) при дальнейшем умень
шении скорости полета число обо
ротов мотора увеличивается и на 
режиме минимальной горизонталь
ной скорости автожир летит на 
максимальном угле атаки (поряд
ка 20—30“) при максимальной 
мощности мотора.

При дальнейшем увеличении 
угла атаки автожир плавно пара
шютирует при полных оборотах 
мотора. Пробег при посадке в этом 
случае получается минимальный. 
При небольшом ветре автожир 
осуществляет «зависание», если 
пилот ставит его против ветра на 
режиме минимальной скорости. 
Автожир планирует при малых 
оборотах мотора. Угол атаки ро
тора почти равняется углу накло
на траектории, так что плоскость 
вращения ротора почти горизон

тальна. Автожир имееет хорошую 
маневренность и управляемость. 
Угол наклона на вираже дости
гает 45°, время виража меньше, 
чем у самолета. Пробег при по

садке после парашютирования порядка 1—10 м, хотя после 
планирующего спуска автожир может совершить посадку и 
как самолет.

Фиг. 25. Втулка ротора одно
го из первых автожиров Си- 
ерва (1925) с горизонтальны
ми шарнирами подвески ло
пастей. В верхней части 
втулки — резиновые шнуро
вые амортизаторы на поддер
живающих лопасти тросах.

Особенности шарнирно-сочлененного ротора 
и маховое движение лопастей

Горизонтальные шарниры (ГШ) у втулки ротора изменяют 
положение лопастей в пространстве и распределение изгибаю
щих моментов вдоль лопасти. Лопасти ротора, вращающегося 
ка месте (в воздухе) под действием центробежной силы Р а и
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силы тяги Т, отклоняются вверх на угол а0, который опреде
ляется из приближенного выражения

где Т —тяга лопасти;
/т—плечо силы тяги относительно оси ГШ;

Ол—-вес лопасти;
/р-—-плечо массовых сил относительно оси ГШ;

Р ц— центробежная сила лопасти.

Так как величина тяги во много раз меньше центробежной 
силы, то и угол ёс0 получается небольшим. В среднем он ра
вен 5°. Таким образом видно, что, несмотря на наличие шар
нира у корня, лопасти не могут приподняться вверх, так как 
этому противодействует центробежная сила лопасти. Чем легче 
лопасть, чем меньше расстояние центра тяжести лопасти до ГШ 
и чем меньше оборотов в минуту делает ротор, тем больше 
становится и «средний угол конусности» а0 (фиг. 26), так как

лопасти описывают коническую поверхность с углом образую
щей, равным! 90—а0. Одновременно с  установкой горизонталь
ного шарнира изменяется и эпюра изгибающих моментов вдоль 
лопасти. При «жесткой» заделке лопасть нагружается как кон
сольная балка под действием поперечных аэродинамических и 
растягивающих центробежных сил (при работе на месте инер
ционные силы от махового движения отсутствуют). Максималь
ный изгибающий момент естественно получается в данном слу
чае в корневом сечении. При шарнирной подвеске изгибающий 
момент в корневом сечении равен нулю (моментом сил трения 
в шарнире пренебрегаем). Максимальный изгибающий момент 
получается на внешней половине длины лопасти и величина 
его значительно* меньше, чем в случае жесткой заделки лопа
стей. Правда, у жестко заделанных лопастей можно добиться 
уменьшения корневого изгибающего момента, закрепив ло
пасти во втулке под средним углом конусности.

Картина резко меняется, как только ротор с  шарнирным 
креплением лопастей переходит в поступательный полет. Ло-



пасть, идущая вперед, встречает поток воздуха, скорость кото
рого равна геометрической сумме окружной скорости и ско
рости поступательного перемещения. Вследствие этого тяга ло
пасти увеличивается и лопасть начинает п р и п о д н и м а т ь 
ся.  В то же время лопасть, двигающаяся попятно, попадает 
в зону меньших скоростей, ее тяга уменьшается и она начи
нает о п у с к а т ь с я .  Таким образом лопасть за один оборот 
совершает подъем и опускание. Маховое движение лопастей 
вызывает появление инерционных сил. Инерционные силы не
сколько изменяют траекторию лопастей в пространстве. Как
выяснилось, наивысшую точку подъема лопасть получает не

много пройдя переднее положение 
(в среднем около 30°), а наиниз-
шую точку траектории — немного
пройдя крайнее заднее положение 
(в среднем тоже на 30°). Макси
мальный угол подъема ртах у 
современных автожиров получает
ся (на максимальной скорости по
лета) порядка 1+14°, а минималь
ный угол РтШ —порядка —2°. 
Маховое движение лопастей в вер
тикальной плоскости в полете вы
зывает появление кориолисовых 
сил в плоскости вращения. Ло

пасть начинает периодически изгибаться и в плоскости вра
щения.

На первых автожирах был случай поломки лопасти из-за 
знакопеременных нагрузок в плоскости вращения. Поэтому 
вскоре после изобретения горизонтального шарнира был вве
ден также и вертикальный шарнир (ВШ), который устранял 
корневые изгибающие моменты от кориолисовых и аэродина
мических сил в плоскости вращения. Таким образом! была 
создана карданная подвеска, обеспечивающая лопасти свобод
ное маховое движение в вертикальной плоскости и свободное 
колебательное движение в плоскости вращения (фиг. 27).

В 1927 г. появилось исследование проф. Глауэрта (впослед
ствии развитое Локком) «Теория шарнирносочлененного рото
ра автожира». В своих работах Глауэрт и Локк дали анализ 
динамики ротора с шарнирной подвеской лопасти и выявили 
много интересных особенностей работы такого ротора в посту
пательном полете. В СССР инженерный метод аэродинамиче
ского расчета автожира был разработан И. П. Братухиным.

В этой теории сделаны следующие допущения:
а) вертикальный шарнир ие принимается во внимание и 

колебательное движение в плоскости вращения не рассматри
вается;

Втулка ротора
Промежуточная 

деталь

Наконечник
Лопасти

Фиг. 27. Схема втулки ротора 
с шарнирным креплением 

лопастей.
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б)1 хорда лопасти принимается постоянной без учета за
круглений на конце и изменения формы у корня;

в) угол установки принят постоянным! по длине лопасти;
г) не учитываются корневые и концевые потери;
д) индуктивная скорость (скорость отбрасывания воздуха 

винтом) принимается постоянной по всему ометаемому диску;
е) не учитываются потери в зоне обратных скоростей;
ж) действительные коэффициенты лобового сопротивления 

профиля вдоль лопасти заменяются их средним значением, 
равным й.

Приводим некоторые выражения и выводы из этой теории.
Для величины угла взмаха лопасти дается выражение

Построение траектории лопасти по этой формуле дает схе
му, изображенную на фиг. 28.

Здесь $ — угол азимута лопасти, отсчитываемый от задне
го положения по ходу лопасти.

Угол подъема лопасти в передней точке диска ф—180° равен а (,-(-а1 
Угол подъема лопасти в задней точке диска -^=0° равен а0—а 1 
Угол подъема лопасти, двигающейся вперед, (1;= 90о равен а0—Ь1 
Угол подъема лопасти, двигающейся попятно, ф=270о равен аь-\-Ьх

Таким образом становится ясным, что угол ах выражает 
угол отклонения плоскостей вращения ротора назад, а угол Ьг— 
угол отклонения плоскости вращения ротора в сторону идущей 
вперед лопасти.

Азимутальное положение лопасти, при котором угол взма
ха достигает наибольшей или наименьшей величины,

р =  О 0 — а х СОЗ —  Ьх 8111 4 .

Н.Г

Фиг. 28. Схема махового движения лопастей ротора.
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Основной величиной, характеризующей режим полета, при
нимается величина отношения компонента скорости передви
жения аппарата в плоскости вращения к окружной скорости 
лопасти, обозначаемая

V  СОЗ I

где V — скорость полета;
I— угол атаки; 
ш— угловая скорость;
/?— радиус лопасти.

При рассмотрении поля скоростей (фиг. 29) выявляется еще 
одно интересное свойство ротора. Участок, расположенный у

Фиг. 29. Поле скоростей ротора при поступательном полете.

•корневой части лопасти, идущей попятно, и обозначенный 6, 
является зоной обратных скоростей, так как здесь окружные 
скорости меньше скорости поступательного движения. Из тео
рии следует, чтр величина участка й зависит от величины

а

Глауэрт считает возможным' применять свою теорию в пре
делах до значений у,=0,5; при этом зона обратных скоростей 
на ометаемом диске становится равной 0,57?-

Лопасть (или элементарный участок ее) в вертикальной 
плоскости в каждый момент находится в равновесии под дей
ствием следующих сил: тяги дТ, центробежной силы и>2гтдг,
веса лопасти §гпдт и инерционной силы г̂ -~--гпйг, получающейся2
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ся в результате махового движения (фиг. 30). Так как тяга 
а инерционная сила меняются по азимуту, движение лопасти в 
вертикальной плоскости приобретает периодический характер.

Знать величины углов а 0, а1г Ьи рш1п и ртах; положение по 
азимуту угла (Зш1п и изменение их в зависимости от скорости 
полета, или, другими словами, от ^ необходимо для того, 
чтобы иметь возможность правильно сконструировать винто
вой аппарат.

В частности, большое значение имеет угол свеса лопасти 
при стоянке. Чем больше угол свеса, тем! выше нужно поднять 
втулку (увеличивая высоту кабана ротора), чтобы обеспечить

Фиг. 30. Силы, действующие на элемент лопасти при маховом
движении.

проходимость лопастей у оперения. Увеличение высоты ка
бана утяжеляет конструкцию и ухудшает устойчивость. Поэто
му стараются сделать минимально возможный угол свеса ло
пастей. Величина минимально необходимого угла свеса опреде
ляется маховым движением лопастей. Если величина Втш бу
дет больше (по своему абсолютному значению), чем угол све
са, в полете на больших ^ лопасти начнут ударяться о ниж
ние ограничители. Это приводит к почти мгновенному разру
шению деталей крепления и отрыву лопасти.

Естественно, что знать общие законы махового движения 
нужно достаточно точно, и уже давно появилось стремление 
проверить теоретические предположения путем замера махово
го движения. В СССР проводились записи махового движения 
на нескольких аппаратах. Наиболее интересные и полные иссле
дования были проведены на автожирах типа А-7 конструкции 
автора. Работа велась с самописцем махового движения систе
мы В. П. Лаписова (фиг. 31) и с прибором системы автора для 
замера угла и его азимутального положения. На фиг. 32 
приведены записи махового движения, как они получаются на 
самописце Лаписова. Ясно видно увеличение амплитуды с уве
личением скорости полета. Ординаты кривой пропорциональны 
угловому отклонению лопасти в вертикальной плоскости, абс-
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циосы пропорциональны времени. Высшие точки кривой соот
ветствуют значению 3 шах, низшие точки — значению Рт!п.

На фиг. 33 приведены теоретические значения углов (3Ш|П 
н значения этих углов, замеренные в полете для автожира при 
0 = 2°42 ' и 0=2°24 '. Значение [^оп ределяется  соответствую
щей 'обработкой полученных в полете записей махового движе
ния. Теоретическая кривая вычислена для 0  =  3°. Как показы-

Фиг. 31. Самописец махового движения лопастей 
системы В. П. Лаписова.

1—электромотор; 2—хомут крепления к втулке ротора;
3 —ось барабана; 4—карандаш для записи махового дви
жения; 5 —карандаш для записи колебания в плоскости 
вращения; 6— карандаш для отметки азимутального поло

жения; 7—карандаш-для отметки нулевой линии.

вают подсчеты, при небольшом изменении угла © величина р 
практически не изменяется.

Полученные результаты привели к следующим выводам:
1. Лопасти при вращении идут значительно ниже, чем это 

следует из теории Глауэрта-Локка.
2. Маховое движение при планировании и наборе высоты 

отличается от махового движения в горизонтальном) полете в 
пределах точности полученных результатов.

3. На виражах угол конусности лопастей ротора («тюль
пан») увеличивается (увеличивается а0) и ось вращения на
клоняется вперед (уменьшается угол аг) .

4. Сравнение опытных коэффициентов махового движения, 
замеренных на А-7 и А-7бис, с теоретическими показывает зна
чительное расхождение.

44



км/час

Фиг. 32. Записи махового 
движения лопастей самопис
цем системы В. П. Лаписова.
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Все это говорит о необходимости развития теории Глауэрта- 
Локка в направлении более точного учета аэродинамических 
характеристик профиля лопасти, закона распределения индуктив
ной скорости по диску и по радиусу лопасти, учета формы ло
пасти в плане, величины потерь в зоне обратных скоростей и др.

Следует отметить, что маховое движение лопастей ротора 
более индивидуально, чем можно было ожидать, так как пе
ресчеты на одинаковое значение параметра массовой характе
ристики -у не дает сходимости результатов1.

Несмотря на неточность теории Глауэрта-Локка, эта тео
рия ввиду ее простоты и наглядности до сих пор является 
основой для аэродинамического расчета автожира и геликоп
тера. Почти во всех современных теориях винтовых летатель
ных аппаратов в той или иной мере используются основные 
идеи, заложенные в этой работе.

Как следует из этой теории шарнирно сочлененные лопасти 
уменьшают моменты, передающиеся от ротора на фюзеляж. Это 
происходит потому, что маховое движение как бы уравнивает 
величину тяги на «наступающей» и «отступающей» лопастях. 
У «наступающей» лопасти вследствие вертикальной скорости 
взмаха уменьшается угол атаки и, следовательно, величина 
тяги и, наоборот, у отступающей лопасти вследствие вертикаль
ной скорости опускания угол атаки увеличивается и тяга воз
растает. Таким образом поперечные моменты у шарнирного ро
тора значительно уменьшаются.

Вычисление моментов от ротора по теории Глауэрта-Локка 
показывает, что продольный момент будет в 1,5 раза больше 
величины поперечного момента. Здесь следует заметить, что 
эта теория дает возможность также рассчитать продольную и по
перечную устойчивость автожира и произвести его балансировку.

Важнейшим выводом из расчета поперечной балансировки 
является необходимость осуществлять вращение ротора и мо
тора в о д н о м  и т о м  ж е  н а п р а в л е н и и .  Это правило 
следует из желания частично уравновесить поперечный момент 
ротора реактивным моментом от мотора на к а ком1-то- выбран
ном режиме полета.

1 В теории Глауэрта-Локка введена массовая характеристика лопасти -у — 
«рс/?4

=  “ й Г '
йСу

где А =  - — — для профиля лопасти бесконечного удлинения; 
йа.

р— плотность воздуха, 
с — хорда лопасти;

Я — радиус лопасти:
1Х— момент инерции лопасти относительно ГШ.

Начальный угол конусности а0 и угол завала плоскости вращения в 
бок Ьь  как это следует из теории, пропорциональны величине •{.
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Для уменьшения поперечного крена автожира, происходя
щего -от поперечной силы и поперечного момента, ось ротора 
автожира устанавливают под небольшим углом к вертикали. 
Величина этого угла равна в среднем 1—2°. При этом ось ро
тора отклонена в сторону лопасти, идущей попятно. Для этой 
же цели оси ротора дают еще и боковое смещение.

Таким образом можно сделать следующие выводы:
1. Шарнирная подвеска лопастей явилась тем простейшим 

механизмом, который значительно уменьшил моменты, пере
даваемые ротором на фюзеляж в полете и, следовательно, ме
ханизмом, а в т о м а т и ч е с к и  повышающим устойчивость 
аппарата.

2. Ввиду того что моменты от ротора увеличиваются при 
увеличении поступательной скорости (при увеличении <л), на
личие шарнирной подвески лопастей для автожира приобретает 
большее значение на режимах больших поступательных ско
ростей.

3. Шарнирная подвеска лопастей позволила сбалансировать 
автожир как на режимах горизонтального полета, так и на ре
жиме вертикального спуска без мотора. Это достигается путем 
заклинения оси ротора в поперечной плоскости на какой-то 
средний угол, компенсирующий завал «тюльпана» ротора на 
крейсерской скорости полета *.

Крылатые автожиры
Первые автожиры Сиерва были подобны самолету, у кото

рого крыло заменили неуправляемым ротором. К фюзеляжу с 
обычной винтомоторной группой, шасси и оперением сверху 
в средней части укреплялся кабан ротора, на котором монти
ровалась втулка ротора. Для поперечного управления на пер
вом аппарате С-1 была укреплена над втулкой ротора пло
скость, которая работала в качестве своеобразного элерона.

Такая конструкция оказалась неудовлетворительной, и на 
последующих аппаратах С-2 и С-3 от нее отказались и приме
нили для целей поперечного управления автожиром наклон оси 
ротора в поперечном направлении. Управление наклоном было 
осуществлено в виде необратимой системы2, что вызвало не
устойчивость аппаратов. Поэтому на С-4 (фиг. 34) была вве
дена в конструкцию автожира поперечная штанга, закреплен
ная под фюзеляжем, на концах которой укреплены плоскости, 
выполнявшие роль элеронов.

В дальнейшем эта штанга была использована для крепле
ния шасси с широкой колеей, а в последующих конструкциях 
была заменена небольшим крылом с мощными элеронами. Так

1 Небольшие остающиеся моменты свободно погашаются отклонением 
органов управления.

2 В управлении было червячное звено и поэтому усилия от ротора не 
передавались на ручку управления.
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■был создан так называемый «крылатый автожир» с неуправляе
мым ротором! и самолетными органами управления: элерона
ми, горизонтальным и вертикальным оперением.

Как уже было сказано, крылатый автожир занял по своим 
.летным свойствам промежуточное место между самолетом и 
геликоптером. Создание крылатого автожира способствовало 
также изучению техники пилотирования и эксплоатации.

Установка крыла повысила аэродинамическое качество авто
жира (так как качество у ротора ниже, чем у крыла).

Фиг. 34. Автожир Сиерва С-4 с шарнирным креплением 
лопастей, на котором в 1923 г. удалось совершить устойчи
вый маневренный поступательный полет и почти верти

кальные спуски.

Роторы первых автожиров перед взлетом раскручивались 
вначале от руки (до 25—30 об/мин), затем уже на рулении 
под влиянием струи от тянущего винта до 50—60 об/мин и на 
разбеге (до момента отрыва) набирали до 80—90 об/мин. 
В- воздухе ротор в среднем раскручивался до 120 об/мин.

Эти аппараты имели летные качества самолета с очень ма
лыми минимальными скоростями: разбег достигал 35— 60 м ; 
минимальная скорость горизонтального полета 35—40 км/час, 
пробег при посадке 10—15 м. При небольшом встречном ветре 
автожир «зависал» и совершал крутое планирование под углом 
50—60°.

При силе ветра 10—12 м/сек осуществлялось вертикальное 
парашютирование.

Падение эффективности самолетных органов управления 
крылатого автожира ставит предел для его наименьших го
ризонтальных скоростей полета порядка 35—45 км/час.
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Первые советские вертолеты1 конструкции автора и 
Н. К. Скржинского «Каскр I» и «Каскр II» (фиг. 35), а также 
первые автожиры ЦАГИ 2-ЭА и 4-ЭА имели следующие основ
ные недостатки, присущие крылатым автожирам:

а) длинный разбег;
б) большое сопротивление ротора, т. е. его низкое аэродина

мическое качество.
Для устранения этих недостатков были сделаны усовершен

ствования.

Фиг. 35. Первый советский „вертолет** (автожир) КАСКР-1 
„Красный инженер** с мотором М1—110 л . с. и четырех
лопастным ротором расчалочного типа, конструкции 
Н. И. Камова и Н. К. Скржинского, спроектированный в 1928 г.

Четырехлопастный ротор расчалочного2 типа был заме
нен трехлопастным со свободнонесущими лопастями. Свободно- 
несущие лопасти на стоянке опираются небольшими упорами— 
«вертикальными ограничителями» в корпус втулки у горизон
тальных шарниров.

Для того чтобы обеспечить маховое движение лопастей, на 
стоянке они имеют свес 5—7°. В плоскости вращения свободно- 
несущие лопасти ограничиваются в своем движении относитель

1 Слово вертолет по нашему предложению заменило иностранное слово 
автожир аналогично слову самолет, заменившему иностранное слово аэроплан.

г 2 Под расчалочной конструкцией понимается такая, при которой лопасть 
подвешивается на поддерживающем тросе к специальному пилону, находя
щемуся на втулке ротора. Для того, чтобы лопасти не могли значительно 
отклоняться от своего радиального положения, они были связаны между 
собой тросами, так называемой «междулопастной расчалкой», имеющей 
приспособления для демпфирования колебаний лопастей в плоскости вра
щения. Естественно, что такая конструкция создавала большое лобовое 
сопротивление.
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но вертикальных шарниров в пределах 5—6° «горизонтальны
ми ограничителями». Для демпфирования движения лопасти в 
плоскости вращения ставят в вертикальном шарнире демпферы 
(фрикционные, маслянопневматические, маслянопружинные или 
просто пружинные).

Естественно, что свободнонесущие лопасти должны быть не
много более жесткими, чем лопасти с расчалкой, так, чтобы де
формации их при стоянке (от моментов собственного веса) не 
были слишком большими.

Уменьшение разбега перед взлетом было достигнуто пред
варительным раскручиванием ротора.

Вначале был предложен так называемый аэродинамиче
ский стартер «дефлектор» — отклоняемое бипланное горизон
тальное оперение. При отклонении его на большой угол струя 
от пропеллера отклонялась вверх и раскручивала ротор перед 
взлетом до 60—70 об/мин. Так как эта система обладала не
достатками, а число* оборотов было слишком мало, от нее бы
стро отказались.

В 1931 г. был применен так называемый механический за
пуск ротора, т. е. трансмиссия, раскручивавшая перед полетом 
ротор от мотора до большого числа оборотов (в последнее вре
мя до 1,3 от полетных). Трансмиссия состоит из фрикци
онной муфты включения, редукторов, валов с шарнирами Гука 
и муфты свободного хода. В полете ротор благодаря муфте 
свободного хода свободно вращается. Перед взлетом муфта 
сцепления выключается и связь трансмиссии с мотором (с 
одной стороны) и с ротором (с другой стороны) прекращается.

В разных странах было создано много типов автожиров с 
самолетными органами управления (крылатых автожиров). Сре
ди них по конструктивным и пилотажным качествам выделя
лись советский А-6 конструкции В. А. Кузнецова (фиг. 36), 
американские автожиры Питкерн РСА-2, Келлет К-3, англий
ский Сперва С-19, Макк-1У. Полетный вес автожиров не пре
восходил 900—1400 кг', максимальные горизонтальные скорости 
их доходили до 160—180 км/час.

Поэтому следует остановиться на работе, проводившейся с 
1932 по 1942 гг. по созданию ряда мощных крылатых совет
ских автожиров типа А-7 конструкции автора с мотором М-22 
мощностью 480 л. с. (фиг. 37). Этот тип автожира интересен 
тем, что на нем впервые были достигнуты в 1934 г. максималь
ные горизонтальные скорости около 220 км/час, которые до 
сих пор (1948) не превзойдены1 ни на одном из созданных 
винтовых аппаратов. Автожиры А-7 интересны еще и тем, что 
полезная нагрузка доходила на нем до 750 кг. Этот предел 
был превзойден только в 1943 г. на германском геликоптере

1 В авиационной печати до сих пор нет указаний на то, что такие .ско
рости были достигнуты за границей.
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Фиг. 36. Крылатый автож ир ЦАГИ А-6 конструкции 
В. А. К узнецова с мотором М-11 и трехлопастным свобод- 
нонесущим ротором со складываю щ имися лопастями, име

ющим механический запуск, и консолями крыльев.^

Фиг. 37. Крылатый автож ир А-7-За с мотором М-22 480 л .  с. 
конструкции Н И. Камова на трехколесном шасси с трех

лопастным свободнонесущ им ротором.
На этом автожире была поднята максимальная нагрузка 750 кг 
и достигнута максимальная скорость горизонтального полета 
221 км/час, наибольшая из достоверно известных в литераторе 
по классу винтовых аппаратов. Для повышения эффективности 
самолетных органов управления на м^лых скоростях на этом 
аппарате были применены обратная щель горизонтального опе
рения и щелевые элероны. Крыло автожира имело отгибы 

для улучшения поперечной устойчивости аппарата.
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Фокке Ахгелис РА-223 с  мотором 1000 л. с. Автожир А-7 про
ектировали в 1931— 1932 гг. и летные испытания проводили в 
1934 г. Его нормальный полетный вес был 2010 кг, а с пере
грузкой достигал 2300 кг. На автожире А-7 были совершены 
перелеты на расстояния свыше 1000 км . На этом аппарате 
были сделаны нововведения, из которых необходимо отметить 
главнейшие.

Автожир А-7 был первым серийным винтовым аппаратом, 
который имел шасси с носовым колесом. Шасси с носовым 
колесом, известное по применению его на самолетах, имело 
несколько отличные параметры. Расстояние между осью пе
реднего колеса и осью основных колес составляло всего 22,5% 
от общей длины фюзеляжа. Это значительно меньше величины, 
обычно принимаемой в самолетах.

Применение шасси с носовым колесом у автожира дало ряд 
преимуществ. Шасси с носовым колесом придало при стоянке 
горизонтальное положение ротору. Это в свою очередь устра
нило неприятные колебания лопастей при раскручивании и

I остановке ротора, которые часто наблюдаются у винтовых аппа
р ато в  с обычным шасси и большим) стояночным углом. Эти ко
лебани я происходят из-за наклонного положения ротора и вы
зываются моментами слагающих веса лопасти в плоскости 
вращения. Моменты меняют знак в верхней и нижней точках 
рметаемого диска (при стоянке). На многих аппаратах при ра
скручивании или остановке ротора частота этих колебаний 
совпадала с периодом собственных колебаний лопасти относи
тельно- вертикального шарнира. Это приводит к резонансным 
явлениям и является причиной поломки лопастей \

Отсутствие этих колебаний позволило значительно упро
стить втулку ротора, заменив мощные фрикционные демпфе
ры, устанавливаемые обычно на вертикальных шарнирах, не
большими пружинными ограничителями.

Шасси с носовым колесом позволило сократить разбег 
автожира. При таком шасси автожир взлетал следующим об
разом. Сначала он разбегался на небольшом угле атаки (1— 
2°), затем хвост опускался и аппарат быстро отрывался.

Шасси с носовым колесом значительно увеличило устойчи
вость автожира на разбеге и при посадке, так как основные 
колеса располагались позади центра тяжести, и все моменты, 
отклоняющие аппарат от его первоначального положения, пога
шались восстанавливающими моментами сил трения на колесах.

Горизонтальное положение ротора при стоянке значитель
но увеличило безопасность обслуживания аппарата, так как

1 Колебания эти, вызываемые резонансом, зависят от массовых и линей
ных параметров лопастей, втулки ротора, шасси и фюзеляжа.

Не следует смешивать этого рода колебания с колебаниями лопастей 
в плоскости вращения в полете, вызываемых аэродинамическими силами на 
роторе и зависящими также от параметров лопасти и втулки ротора.



бывали случаи, когда при эксплоатации автожиров с обычны
ми двухколесными шасси вращающиеся лопасти наносили 
увечья обслуживающему персоналу.

Существенным преимуществом шасси с носовым колесом 
является улучшение эксплоатационных свойств автожира. Го
ризонтальное положение ротора при рулении с раскрученным 
и нераскрученным ротором предохраняет автожир от опроки
дывания. Мы имели возможность убедиться в этом, совершая 
полеты при порывистом ветре до 16 м/сек.

Другим интересным и оригинальным нововведением в авто
жирах А-7 было устройство «обратной» щели горизонтального 
оперения (фиг. 38). Ее введение увеличило эффективность ру
ля высоты и позволило практически пользоваться отклонением

Фиг. 38. Схема „обратной" щели на горизонтальном оперении
автожира А-7.

руля до 36° при нарастающих значениях сп. Это дало воз
можность переводить автожир перед посадкой на большой 
угол атаки при скоростях подхода 45—55 км/час и, следова
тельно, совершать значительно меньший пробег при посадке.

Для увеличения эффективности управления крылатого авто
жира на малых скоростях были применены щелевые элеро
ны, позволившие сохранить эффективность поперечного управ
ления автожиром до скоростей 40—45 км/час.

Конструкция автожиров А-7 предусматривала возможность 
складывания лопастей и консолей крыльев для транспортиро
вания и хранения аппарата.

В связи с работой над автожирами типа А-7 в ЦАГИ бы
ли проведены большие исследовательские работы по изуче
нию вибрации несущей системы, махового движения лопастей 
и прочности ротора на горизонтальном полете.

Ротор автожира А-7 имел диаметр 15,18 м. На фиг. 39 
показана конструкция лопасти, состоящей из трубчатого лонже
рона (из хромансилевых труб), деревянных нервюр, деревянных 
лобовых и средних стрингеров и хвостового стрингера 
иэ нержавеющей стали. Покрытие носка было фанерное, 
обтяжка лопасти — из льняного полотна. Каркас лопасти имел 
ряд силовых отсеков, локализовавших передачу нагрузок на
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лонжерон. В корневой части лопасти эти отсеки были отделе
ны один от другого, чтобы обеспечить свободный упругий из
гиб лонжерона в плоскости вращения. Для того чтобы избе
жать вибрации несущей сйстемы, необходимо было обеспе
чить самую тщательную балансировку лопастей как попереч
ную, так и продольную. Надлежащее положение центра тя
жести лопасти по хорде («поперечная центровка»), предохра
няющее лопасти в полете от закручивания, обеспечивалось ло
бовым противовесом (балансиром)— железной полосой, вре
занной ь лобовой стрингер внешней части лопасти. При этом 
центровка внешних отсеков лопасти приходилась на оси лон-

Фиг. 39. Каркас лопасти автожира А-7.
1—лонжерон; 2 — вилка; 3—лобовой стрингер; 4—хвостовой стрин
гер; 5 — нормальная нервюра; 6 —силовая нервюра; 7—пружинный

демпфер.

жерона. Большое значение для балансировки ротора имела 
втулка ротора, обеспечивающая равенство углов и расстояний 
между шарнирами и осью.

Так как автожиры А-7 были самыми грузоподъемными и 
быстроходными из всех известных до тех пор винтовых аппа
ратов, к конструированию механических частей аппарата 
пришлось отнестись очень осторожно и внимательно.

Втулка ротора А-7 (фиг. 40) была сделана без фрикцион
ных демпферов и имела нижние вертикальные ограничители, 
дающие свес лопастей 7° при стоянке. Величина свеса обеспе
чивала лопастям свободное маховое движение на всем диапа
зоне скоростей полета, включая максимальные.

Раскручивание ротора, имеющего большой момент инер
ции, вызывало необходимость создания муфты, обеспечиваю
щей особенно плавное включение ротора. Была создана ори
гинальная гидромеханическая муфта включения с кольцевой 
мембраной (фиг. 4.1). Сцепление дисков трения осуществлялось 
нажатием мембраны, в которую особым устройством подава
54



9

лась под давлением спирто-глицериновая смесь. Вся система 
механического запуска на автожирах А-7 состояла из следую
щих агрегатов:

1) гидромеханической муфты включения, смонтированной 
на носке мотора;

2) передней передачи;
3) центрального редуктора, установленного на нижнем узле 

основной стойки кабана ротора;
4) муфты свободного хода, укрепленной на верхнем узле 

основной стойки кабана ротора вместе с верхней передачей.

Фиг. 40. Втулка ротора автожира А-7.
/ —палец вертикального шарнира; 2 —крышка подшипника гори
зонтального шарнира; 5 —упоры горизонтального ограничителя;
4—уши корпуса втулки; б—большая шестерня верхнрй передачи;
6—нижний (вертикальный) ограничитель; 7— промежуточная де
таль (вертикальный ограничитель); 8~-горизонтальный ограни

читель; 9 —стяжной болт.

Механический запуск и тормоза колес управлялись единой 
комбинированной гидравлической системой (для управления 
включением и выключением муфты механического запуска, 
тормозов колес и тормоза ротора) (фиг. 42).

Основным недостатком крылатых автожиров с самолетны
ми органами управления было понижение эффективности 
управления на малых скоростях. Сначала выходили из работы 
элероны, находившиеся вне обдувки пропеллера, затем руль 
направления и, наконец, руль высоты (скос потока от ротора 
и крыла несколько улучшал эффективность руля высоты на 
малых скоростях по сравнению с рулем направления). Пони
жение эффективности самолетных органов управления устанав
ливало предел для минимальных скоростей крылатого автожира.

1
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Фиг. 41. Гидроме
ханическая м уф 
та вклю чения ме
ханического з а 
пуска автож ира 

А-7.
/ —малая шестерня 
передней переда
чи; 2—зубчатый
венец; 3—нажим
ной диск; 4 —  втул
ка пропеллера; 5— 
подвижной диск с 
феррадо; 6— крон
штейн передней 
передачи; .7—вил
ка шарнира Гука 
соединения с го
ризонтальным ва
ликом механиче
ского запуска; 8— 
неподвижный ци
линдр;»?— подшип-> 
ники муфты; 10— 
мембрана; 11—от
жимные пружины; 
12— картер мотора.



Таким образом крылатый автожир явился первой ступенью 
практического освоения винтовых аппаратов в широком мас
штабе. После того как полет на крылатых автожирах был 
освоен, появилось желание приблизить свойства автожира к 
свойствам геликоптера прежде всего в отношении уменьшения 
минимальных горизонтальных скоростей полета и улучшения 
взлетно-посадочных свойств автожира. Это можно было осу
ществить, только о т к а з а в ш и с ь  от применения самолетных

Фиг. 42. Гидравлическая схема механического запуска 
автожира А-7.

1—мембрана; 2—тормоз; 3 — бачок; 4—клапан; 5 —насос;
6—кнопка включения; 7—рычаг включения тормоза ротора.

органов управления и найдя систему управления, не связан
ную со скоростью полета автожира.

Прежде чем. перейти к рассмотрению таких автожиров, 
остановимся на описании оригинальной системы автожиров с 
самолетными органами управления, не имевших шарнирного 
крепления лопастей.

«Жироплан» Вильфорда и продольная колебательная система
В 1932 г. в США был построен винтовой аппарат-«жиро- 

план» Вильфорда. Это был автожир с самолетными органами 
управления и четырехлопастным ротором *. В отличие от дру-

1 Первый «жироплан» Вильфорда был построен по схеме крылатого 
автожира. Последующие экземпляры были построены в бескрылом варианте 
с поперечным управлением посредством наклона ротора.
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гих автожиров жироплан не имел шарнирной подвески лопа
стей. Противоположные лопасти были жестко соединены между 
собой. Лонжерон каждой пары лопастей в центральной части 
располагался в двух цапфах специальной пирамиды таким об
разом, чтобы каждая пара лопастей могла совершать колеба
тельные движения относительно общей продольной оси 
(фиг. 43 и 44).

Сбалансированная статически каждая пара лопастей (не
зависимо от другой пары) в полете под действием разности 
моментов аэродинамических сил — двух противоположных ло
пастей — совершала циклические колебания относительно 
своей продольной оси.

Фиг. 43. „Ж ироплан" Вильфорда—автож ир с самолетными 
органами управления, имеющий четырехлопастный „ж есткий" 
ротор с оригинальной колебательной системой стабили

зации винта.

Действительно, если взять профиль лопасти с постоянным 
положением (по хорде) центра давления в пределах летного 
диапазона углов атаки, то можно считать, что з поступатель
ном полете за каждый оборот ротора будет циклически изме
няться тяга лопасти и, следовательно, момент тяги относитель
но продольной оси лопасти. Поэтому в любом азимутальном 
положении ротора, когда на одной лопасти тяга будет боль
ше, чем на противоположной вследствие разности скоростей 
или углов атаки, эта пара лопастей повернется около продоль
ной оси таким образом, что момент тяги относительно продоль
ной оси одной лопасти уравновесит момент тяги противопо
ложной лопасти относительно той же оси. Это приводит к ра
венству тяг на противоположных лопастях и как следствие — 
почти к полному уравновешиванию моментов, опрокидываю
щих автожир.
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Как показал анализ этой схемы, которую мы в дальнейшем 
будем называть неуправляемой продольной колебательной си
стемой подвески лопастей (системой Вильфорда), аэродина
мические характеристики и воздействие на фюзеляж ана
логичны таковым у аппарата с шарнирной подвеской лопа
стей.

Значение жиропланов Вильфорда в свое время было неве
лико-, и мы упоминаем здесь о них потому, что в последнее

Фиг. 44. Центральная часть ротора жироплана Вильфорда.
Кабан ротора состоит из четырех кронштейнов и имеет четыре 
подшипниковые опоры для двух взаимно перпендикулярных 
лонжеронов двух пар лопастей. В одном из лонжеронов сделан 
проход для другого, чтобы обеспечить независимые колебатель
ные движения обеим нарам лопастей относительно их продоль
ных осей. Эти колебания уменьшают опрокидывающие моменты 
от ротора при поступательном перемещении аппарата, действуя 
эквивалентно шарнирным сочленениям ротора системы Сиерва.

время колебательная система стабилизации винтов нашла при
менение в новейших соосных геликоптерах.

Анализируя две системы — систему шарнирного крепления 
лопастей Сиерва и колебательную систему Вильфорда, можно 
констатировать, что колебательная система:

1) более экономична, так как не требует расхода энергии 
на совершение махового движения;

2) быстрее реагирует на управление"
3) создает меньше вибраций аппарата.
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Можно указать также и на отрицательные свойства коле
бательной системы:

1) наличие жироскопического эффекта жесткого винта 
однороторной системы;

2) больший вес несущего винта с жесткой заделкой ло
пастей.

Автор считает, что систему Вильфорда можно применять, 
пользуясь так называемыми полужесткими лопастями *.

1 Полужесткими лопастями называют жестко заделанные лопасти, у ко
торых при отсутствии шарнирного корневого крепления все же получается 
маховое движение концов лопастей вследствие их упругих деформаций.



Г Л А В А  II

РАЗВИТИЕ АВТОЖИРОВ

Бескрылые автожиры
Для того чтобы улучшить управляемость на малых скоро

стях и взлетно-посадочные свойства автожиров, необходимо 
было отказаться от применения самолетных органов управле
ния, эффективность которых зависела от поступательной ско
рости, и найти средства, которые позволили бы создать управ
ление, эффективность которого не зависела бы от скорости по
лета. Это удалось достигнуть, применив т я г у  р о т о р а  в ка
честве а к т и в н о й  с и л ы  у п р а в л е н и я .  Наклон оси ро
тора создавал необходимый момент управления относительно 
центра тяжести аппарата.

Эффективность такого управления не зависит от скорости 
полета, так как тяга ротора в полете примерно равна весу 
аппарата.

В 1932 г. Сиерва построил автожир с системой непосред
ственного управления наклоном оси ротора ’, в которой осу
ществляется непосредственная связь ручки пилота через ры
чажную передачу с осью втулки ротора. Ось втулки ротора 
прикрепляется к кабану на карданной опоре. Так как попе
речный наклон автожира достигался путем поперечного накло
на втулки ротора, то отпала необходимость в элеронах. Ока
залось целесообразным отказаться и от крыла, а шасси кре
пить на специальных фермах.,

Продольное управление осуществлялось продольным накло
ном оси втулки и поэтому отпала необходимость в руле вы
соты.

Для придания необходимой устойчивости аппарат имел ста
билизатор и мощный киль.

1 Система непосредственного управления ротором была разработана 
в СССР в 1931 г. Н. И. Камовым, М. Л. Милем, Н. К- Скржинским и 
Д. Л. Томашевичем в конструкторской группе Осоавиахима.
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Изменение направления пути при непосредственном управ
лении осуществлялось поперечным наклоном головки ротора. 
При этом появлялась боковая сила, которая под влиянием об
дувки боковой поверхности автожира вызывала скольжение 
аппарата и, следовательно, появление момента в горизонталь
ной плоскости. Необходимо отметить, что даже при очень раз
витой килевой поверхности на автожирах без руля направле
ния виражи выполнялись вяло. Поэтому в последующих кон
струкциях был введен небольшой руль направления. Таким 
образом был создан б е с к р ы л ы й  а в т о ж и р  с н е п о 
с р е д с т в е н н ы м  у п р а в л е н и е м .

Непосредственное управление дало возможность совершать 
полет с меньшими минимальными скоростями, чем на крыла
тых автожирах, так как управляемость (при существовавших

Фиг. 45. Бескрылый автожир Сиерва С-30 с мотором 
„Дженет-Меджер“ (с трехлопастным свободнонесущим ротором 

и непосредственным управлением).

нагрузках на площадь ометаемого диска) сохранялась при 
скоростях 25—30 км/час. Практически можно было летать с 
минимальной скоростью 30—35 км/час', разбег при этом умень
шился до 20—35 м при безветрии. Посадка совершалась поч
ти без пробега (0,5 м).

Основным агрегатом автожира С-30 с непосредственным 
управлением (фиг. 45) является обычная втулка с шарнирным 
креплением лопастей и разнесенными осями горизонтальных 
шарниров (т. е. ГШ находятся на небольшом расстоянии от 
оси ротора, как это делалось и на втулках крылатых автожи
ров). Втулка укреплена на карданной опоре (фиг. 46). Авто-
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Фиг. 46. Втулка ротора автожира С-30.
/ —ось продольного наклона втулки ротора; 
2— ось поперечного наклона втулки; 3 —фрик
ционный демпфер для демпфирования колеба
ний лопастей в плоскости вращения, особенно 
при раскручивании ротора и его остановке;

4—ось втулки ротора.



жиры С-30 показали удовлетворительную управляемость И 
устойчивость. Некоторая вялость при выполнении виражей объ
яснялась отсутствием руля направления.

Бескрылые автожиры получили широкое распространение. 
В 1935 г. в США была построена серия автожиров Келлет 
КО-1 и их модификаций (фиг. 47).

Наиболее существенным отличием этих аппаратов от авто
жиров С-30 было:

1) наличие руля направления, устранившего вялость ма
невра при разворотах;

2) расположение бензобаков в центре тяжести аппарата 
{по бокам кабины) для устранения изменения центровки аппа
рата в полете из-за выгорания горючего;

г

Фиг. 47. Бескрылый двухместный американский автожир 
Келлет К0-1В с мотором Джекобе 225 л. с. с непосредствен

ным управлением. Максимальная скорость 200 км/час.

3) наличие щитков на концах лопастей, которые устрани
ли опасное явление затягивания в пикирование.

Как показал опыт эксплоатации автожиров С-30, при уве
личении поступательной скорости (например, при крутом пла
нировании) лопасти (под влиянием циклического изменения 
аэродинамических сил на роторе) получали циклическое за
кручивание, увеличивавшееся с повышением скорости. Проис
ходит это потому, что профиль С-606 (более эффективный, чем 
С-429), поставленный на лопастях С-30, имеет переменный 
центр давления. При вращении такого ротора равнодействую
щая аэродинамических сил на лопасти совершает за каждый 
оборот некоторые перемещения по хорде и вызывает закру
чивание концов лопастей на отрицательный угол. Это оказы
вает действие, подобное действию автомата-перекоса с ручкой, 
взятой «от себя» (на пикирование). Действительно, в практи-
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ке эксщгоатации автожиров Сиерва были случаи затягивания 
в пикирование со смертельным исходом для экипажа.

Устройство отогнутых вверх узких щитков, расположен
ных на задних кромках концов лопастей (длиной 800 мм на 
автожирах Келлет), на которых также был применен несим
метричный профиль С-606, ликвидировало указанный дефект.

Сущность действия этих щитков заключается в том, что 
они, работая совместно с профилем, имеющим переменный 
центр давления, дают эффект, аналогичный действию 8-образ
ного профиля с постоянным центром давления.

Наиболее серьезной причиной, затрудняющей переход на 
бескрылую конструкцию, было опасение получить большие на
грузки на органы управления. Поэтому пришлось пересмотреть 
конструкцию втулки ротора обычной схемы с разнесенными 
шарнирами. Известно, что моменты на втулке ротора пропор
циональны расстоянию от оси горизонтального шарнира до 
оси ротора. Эти моменты, которые в крылатых автожирах пе
редаются на кабан ротора, в бескрылом автожире с непо
средственным управлением передаются на ручку пилота.

В СССР в 1936 г. был построен бескрылый автожир А-14 
конструкции В. А. Кузнецова с мотором М-11 мощностью 
100 л. с. (модификация крылатого автожира А-8), не имеющий 
вышеуказанных недостатков.

Для автожира А-14 была спроектирована1 оригинальная 
втулка ротора с осями горизонтальных шарниров, пересекаю
щимися в о д н о й  т о ч к е  — в центре втулки (фиг. 48). Эта 
конструкция решила вопрос об уменьшении нагрузок на руч
ку пилота.

Работа по освоению бескрылого автожира А-14 была ор
ганизована таким образом, что сначала крылатый автожир А-8 
прошел испытания с новой втулкой ротора с пересекающими
ся осями горизонтальных шарниров. Управление этим аппара
том осуществлялось путем наклона оси втулки ротора в лю
бом направлении. Связь втулки с ручкой пилота вначале осу
ществлялась через червячное звено. Впоследствии (из-за не
устойчивости аппарата) это звено было заменено обычной ры
чажной передачей. В систему продольного и поперечного 
управления были включены пружины для обеспечения необ
ходимого градиента давлений на ручке (аналогично пружинам 
в системе управления автожира С-30). После того как в по
лете были проверены втулка и управление, с автожира сняли 
крылья и дальнейшие испытания проводили с бескрылым ва
риантом.

В 1936 г. в ЦАГИ был построен одноместный скоростной 
автожир А-12 (фиг. 49) конструкции Н. К. СкржинСкого с 
непосредственным управлением, с мотором Райт-Циклон мощ

1 Втулка была спроектирована инж. А. П. Проскуряковым в 1935 г.
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ностью 670 л. с. Лопасти А-12 имели несимметричный про
филь на корневых частях и скоростной симметричный про
филь «Стек» на внешних частях. Втулка ротора имела пере
секающиеся в одной точке (в центре втулки) оси горизон
тальных шарниров. Шасси автожира было снабжено наклон
ными амортизационными масляно-пневматическими стойками.

Оперение А-12 также отличалось от существовавших до сих 
пор. Оно было сделано несимметричным, для того чтобы 
создать момент относительно продольной оси автожира для 
компенсации большого реактивного момента мотора.

Фиг. 48. Втулка ротора автож иров А-8 и А-14 с пересекаю 
щимися осями горизонтальны х ш арниров.

1—корпус втулки ротора; 2 —большая коническая шестерня 
верхней передачи; 3 — скоба; 4 —  пересекающиеся оси горизон
тальных шарниров; 5 — вертикальный шарнир; 6—приспособле
ние для перестановки углов установки лопасти; 7—выемка для 
крепления поводка фрикционного демпфера; 8— серьга для 

подъема автожйров.

Это нужно было сделать потому, что на взлете и на ма
лых скоростях для компенсации момента мотора приходилось 
отклонять ось ротора на очень большой угол. Автожир А-12 
имел следующие проектные данные:

Максимальная ск орость .....................  310 км /час
Минимальная с к о р о с т ь ..................... 40 *
П о т о л о к .................................................. 7000 м

Проект автожира предусматривал возможность совершения 
некоторых 'фигур высшего пилотажа. Разбег этого автожира
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был 25 м, пробег при посадке 5—10 м, скорость парашюти
рования по траектории 35 км! час.

Весьма ценной была постройка двухместного автожира А-15 
конструкции В. А. Кузнецова также с непосредственным 
управлением и втулкой ротора с пересекающимися осями го
ризонтальных шарниров. В процессе работы над этим аппаратом 
практически была доказана возможность создания еще больше
го ротора, чем на автожирах А-7, а именно диаметром 18 м- 
Полетный вес автожира был около 2500 кг, проектная макси
мальная скорость 290 км/час, минимальная скорость 45 км!час.

Фиг. 49. Бескрылый одноместный автожир ЦАГИ А-12 
конструкции Н. К. Скржинского с непосредственным управ

лением, с мотором Райт-Циклон 670 л. с.

На бескрылых автожирах был расширен опыт проектирова
ния, постройки, эксплоатации и техники пилотирования вин
товых аппаратов.

Непосредственное управление на бескрылых автожирах, 
снизив минимальные скорости горизонтального полета и улуч
шив взлетно-посадочные свойства автожиров, несколько при
близило летные свойства автожиров к свойствам геликоптеров. 
Основными различиями между ними остались разбег автожира 
и невозможность вертикального подъема.

Поэтому в дальнейшем конструкторы винтовых аппаратов, 
убедившись в хороших пилотажных и эксплоатационных каче
ствах автожиров, их устойчивости и маневренности, начали 
работать над созданием автожиров, взлетающих без разбега 
и садящихся без пробега.
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Теоретическая база в авто жиростроении
В связи с большим размахом практических работ по авто

жирам в различных странах были проведены также большие 
работы по подведению теоретической и расчетной базы как в 
области аэродинамики, так и прочности автожиров.

На основе теории шарнирно сочлененного авторотирующе
го винта с учетом махового движения лопастей, разработан
ной Глауэртом и Локком в 1930 г., И. П. Братухиным был 
разработан инженерный метод расчета автожира. Этот метод1 
с некоторыми нововведениями нашел применение во все^ на
ших последующих работах. Практическая проверка теории 
Г'лауэрта-Локка на летающих автожирах выявила погрешности 
теории, которые получались вследствие принятых допущений.

Зиссинг, Уитлей, Беннет и др. уточнили теорию Глауэрта- 
Локка, учитывая более правильно распределение индуктивных 
скоростей по диску ротора, потери в зоне обратных скоростей, 
влияние формы лопасти в плане, влияние концевых и корне
вых потерь и др. Эти работы, бесспорно, расширили кругозор 
конструкторов винтовых аппаратов.

Последующие большие теоретические работы, проведенные 
в СССР и за границей в области теории автожира, касались 
ряда вопросов; в частности, были освещены:

1. Закручивание лопастей ротора в полете и влияние рото
ра на характеристики автожира. При этом выяснилась необ
ходимость располагать центр тяжести лопасти по возможности 
ближе к оси лонжерона («поперечная центровка лопастей» — 
М. Л. Миль, Хирст, Уитлей).

2. Вибрации автожиров, их причины и устранение. Колеба
ние и резонанс лопастей в плоскости вращения при раскручи
вании (и особенно при остановке) ротора и в полете, перио
дические силы высшего порядка на роторе и вызываемая ими 
вибрация аппарата (М. Л. Миль, Беннет, Прюит и Вагнер).

3. Управляемость, устойчивость и балансировка автожира, 
влияние параметров оперения, центровки аппарата, углов, за- 
клинения оси ротора и мотора, градиентов давлений на ручку 
и пр. (М. Л. Миль, А. П. Проскуряков, В. К1. Квашнин, 
А. Н. Михайлов, Беннет).

4. Устойчивость автожиров на криволинейном полете, в том 
числе на вираже, петле и пикировании (М. Л. Миль).

5. Аэродинамика автожира с различными системами 
управления (А. Н. Михайлов).

6. Устойчивость движения лопасти с различными парамет
рами (А. П. Проскуряков).

7. Исследования прочности специфических агрегатов, осо
бенно лопастей ротора (А. М. Черемухин, Б. В. Богатырев, 
Моррис и Тай).

1 И. П. Б р а т у х и н ,  Автожиры, ОНТИ, 1934.



Большое внимание было уделено вибропрочносги конструк
ции лопастей. Теоретические работы в области автожиров рас
ширили запас знаний по винтовым летательным аппаратам.

Применение шарнирного крепления лопастей на геликоптерах
Преимущества ротора с шарнирной подвеской лопастей и 

успехи автожиростроения нашли отклик у конструкторов гели
коптеров. Появилось несколько типов геликоптеров с шарнир
ной подвеской лопастей.

Фиг. 50. Двухвинтовой соосный геликоптер Асканио 
с шарнирно закрепленными подвешенными лопастями. 
Управление осуществлялось посредством изменения 
общего шага и циклического отклонения специальных 
рулей „стабоваторов", расположенных за лопастями.

Предполагалось, что уменьшение моментов, опрокидываю
щих геликоптер в поступательном полете при установке шар
нирно сочлененного винта, благоприятно повлияет на устойчи
вость геликоптера.

В 1931 г. итальянский конструктор Асканио построил со
осный геликоптер (фиг. 50) с шарнирными лопастями, снаб
женными специальными рулями «стабоваторами», располо
женными позади каждой лопасти. Геликоптер Асканио подни
мался на высоту до 18 м, установив в свое время зарегистри
рованный мировой рекорд высоты *. Винты геликоптера имели 
диаметр около 15 м и вращались в противоположные стороны 
со скоростью 75 об/мин.

1 Советские достижения на геликоптере 1-ЭА (без шарнирной заделки 
лопастей), превышающие рекорд Асканио более чем в 30 раз, не были в то 
время опубликованы.
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В 1933 г. инженер М. Н. Флорин в Бельгии построил двух
винтовой аппарат (фиг. 51) с разнесенными в продольном на
правлении винтами, вращающимися в одну и ту же сторону. 
Лопасти винтов были с шарнирными креплениями. Специфи
ческой особенностью этого аппарата было оригинальное реше
ние уравновешивания реактивного момента несущей системы. 
Флорин наклонил оси винтов в поперечных плоскостях в про
тивоположные стороны. Этим он создал пару сил в плоскости 
вращения винтов (от горизонтальных компонентов тяг вин-

Фиг. 51. Двухвинтовой геликоптер М. Н. Флорина с разнесен
ными в продольном направлении винтами шарнирного типа 

и с подвеской лопастей на тросах.

тов). Такое решение Флорин принял, полагая, что два винта, 
вращающиеся в одну сторону, улучшат устойчивость аппара
та вследствие жироскопического эффекта несущей системы. 
Его надежды не оправдались, но все же геликоптер Флорина 
несколько раз поднимался на высоту до 15 ж и совершал сво
бодные полеты продолжительностью до 10 мин.

В 1934 г. И. П. Братухин построил в Ц А Г И  одновинтовой 
геликоптер 5-ЭА (фиг. 52), отличающийся от 1-ЭА и 3-ЭА 
конструкцией несущей системы. Его несущий винт имел шесть 
лопастей. Основные несущие лопасти диаметром 12 ж в от
личие от винтов 1-ЭА и 3-ЭА имели шарнирную подвеску. 
Вначале были запроектированы только горизонтальные шар
ниры и только после поломки лопастей были добавлены вер
тикальные шарниры с фрикционными демпферами. Эти ло
пасти были неуправляемыми.
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Три лопасти меньшего диаметра имели жесткие закрепле
ния и осевой шарнир для возможности изменения углов уста
новки. Они были соединены с автоматом перекоса и служили 
для управления геликоптера. Все лопасти геликоптера 5-ЭА 
были эллиптической формы в плане, обычного закрученного ге- 
ликоптерного типа.

Как известно, при определенном режиме поступательного 
полета аппарата с шарнирной подвеской лопастей цикличе,- 
ское маховое движение создает постоянный завал «тюльпана» 
ротора назад и в сторону лопасти, идущей вперед.

Фиг. 52. Схема геликоптера ЦАГИ 5-ЭА конструкции И. П. Бра
тухина с комбинированной системой ротора.

Этот завал «тюльпана» или тяги ротора создает опрокиды
вающий момент на аппарате. Конечно, момент этот значитель
но меньше момента, создаваемого винтом с жесткой заделкой 
лопастей, легко парируется некоторым постоянным отклоне
нием органов управления и не вызывает какого-либо неудоб
ства или излишнего утомления летчика. При очень малых ско
ростях полета или на режиме «висения» циклическое маховое 
движение либо совершенно отсутствует, либо оно имеет нич
тожные амплитуды, так как скорости поступательного переме
щения по сравнению с окружными скоростями ничтожны. На 
этих режимах большое значение приобретают порывы ветра, 
неравномерность потока, случайные завихрения и т. д. Они 
создают мгновенные увеличения тяги на отдельных лопастях 
или в каком-либо секторе ометаемого диска, что приводит к 
случайным отклонениям лопастей от их нормальной траекто
рии и к появлению мгновенных или кратковременных опроки
дывающих моментов, действующих на аппарат. Конечно, у вин
та с шарнирной подвеской лопастей эти моменты меньше, чем при
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жесткой заделке лопастей, но они все же вынуждают летчика 
реагировать на них немедленным отклонением органов управ
ления. По нашему мнению для геликоптера необходимо при
менять механизмы, создающие более эффективное демпфиро
вание движения лопастей, чтобы при появлении случайных 
(незакономерных) односторонних нагрузок направление тяги 
винта отклонялось на меньший угол от своего первоначально
го положения. Особенно это важно при полете у земли.

Можно полагать, что шарнирное крепление лопастей по 
сравнению с жесткой их заделкой недостаточно улучшило 
устойчивость геликоптера на режимах малых скоростей и на 
висении. В дальнейшем будут указаны средства, применяю
щиеся для увеличения эффективности шарнирной подвески ло
пастей и увеличивающие устойчивость геликоптера, в частно
сти, на режимах малых скоростей и парения (например, по
водковая подвеска лопасти).

Бескрылые автожиры, взлетающие без разбега, 
и создание механизмов, демпфирующих маховое 

движение лопастей
Наиболее существенными недостатками бескрылых авто

жиров все же остались неудовлетворительные взлетные свой
ства, ограничивающие возможность применения автожиров.

Желание улучшить взлетные свойства автожиров привело к 
созданию автожиров, взлетающих без разбега, или, как приня
то говорить, автожиров с непосредственным или прыжковым 
взлетом.

Непосредственный взлет осуществляется в этих аппаратах 
путем использования кинетической энергии быстро раскручи
ваемого ротора. Перед взлетом ротор посредством механиче
ского запуска раскручивается мотором до максимальных обо
ротов, равных 1,5— 1,6 от полетного числа оборотов. Для того 
чтобы можно было раскрутить ротор до такого большого числа 
оборотов при затрате сравнительно небольшой располагаемой 
мощности мотора, лопасти при раскручивании ставят под н у 
л е в ы м  углом или под углом н у л е в о й  п о д ъ е м н о й  с и 
л ы  (для несимметричных профилей).

Когда ротор раскручивается до максимального числа обо
ротов, угол установки лопастей особым механизмом перево
дится на полетный и автожир, получив избыточную тягу, «под
прыгивает» вертикально на высоту нескольких метров. Под 
влиянием тяги винта и горизонтальной слагающей тяги ротора 
аппарат получает поступательное перемещение, а затем пере
ходит на обычный для автожира режим набора высоты. Для 
увеличения высоты прыжка при взлете было предложено при
менение так называемых трехшаговых механизмов перевода 
общего шага. Эти механизмы, обеспечивая раскручивание ро
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тора при нулевом угле установки (или на угле нулевой подъ
емной силы), почти мгновенно переводят лопасти при взлете на 
угол установки, соответствующий 0,9 сутах с последующим пе
реводом в полете на полетный угол установки (3—5°).

При разработке конструкций втулок ротора автожиров, 
взлетающих без разбега, были применены механизмы, автома
тически изменявшие углы установки лопасти в зависимости от 
ее пространственного положения, т. е. от угла взмаха и от угла 
отклонения лопасти в плоскости вращения от ее радиального 
положения (так как лопасть отклоняется относительно оси вер

тикального шарнира, находящегося на некотором расстоянии1 
от оси втулки).

На этих механизмах следует остановиться подробнее, так 
как в последнее время они стали широко применяться в вин
товых летательных аппаратах. Эти механизмы демпфируют 
движение лопастей и увеличивают динамическую устойчивость 
винтового аппарата на всех режимах полета.

В 1936 г. Сиерва сконструировал экспериментальный авто
жир С-ЗОР, взлетающий без разбега, имеющий двухлопастный 
ротор и так называемую автодинамическую втулку. Этот авто
жир осуществлял «прыжковый» (непосредственный) взлет бла
годаря особым свойствам автодинамической втулки ротора 
(фиг. 53).

Как видно из схемы, горизонтальные шарниры обеих лопа
стей имели одну геометрическую ось, пересекавшую ось втул
ки ротора. Ось совмещенных горизонтальных шарниров в авто
динамической втулке была повернута относительно продоль
ной оси лопастей против направления вращения ротора на 
угол с., в отличие от обычного шарнирного крепления, где ось 
ГШ установлена под углом 90° к продольной оси лопасти.
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При обычной схеме шарнирного крепления лопасти при 
взмахе не изменяют угла установки.

В автодинамической втулке с повернутым против хода ро
тора ГШ, как следует из геометрических свойств схемы втул
ки, лопасти меняют угол установки 0  *; при взмахе угол 
уменьшается, при опускании лопасти 0  увеличивается.

Оси вертикальных шарниров автодинамической втулки ро
тора в отличие от обычной схемы шарнирной втулки отклоне
ны в радиальной плоскости верхними концами наружу и со
ставляют с вертикалью угол е 2. Угол о2 делают обычно 
несколько больше угла вц. При отклонении от радиального 
положения лопасть описывает коническую поверхность отно
сительно оси наклонного шарнира. Это вызывает у м е н ь ш е 
н и е  угла установки лопасти 0  при о т с т а в а н и и  лопасти 
и у в е л и ч е н и е  угла установки при з а б е г а н и и  лопасти 
.по отношению к радиальному положению.

При раскручивании ротора под действием сил сопротивле
ния воздуха лопасть отклоняется назад до такого положения, 
при котором момент центробежных сил относительно оси на
клонного шарнира уравновешивает момент сил сопротивления. 
При этом положении лопасть имеет угол установки, равный 
нулю или соответствующий нулевому значению с„. При выклю
чении муфты механического запуска лопасти благодаря боль
шой центробежной силе занимают положение, близкое к ра
диальному, и увеличивают при этом угол установки до ве
личины, превышающей полетный угол. При уменьшении обо
ротов ротора до полетного лопасти под влиянием сил сопро
тивления отклоняются больше от радиального положения, а 
угол установки лопастей достигает своего полетного зна
чения.

Для придания необходимой устойчивости автожиру ось ро
тора располагается позади центра тяжести аппарата. Поэтому 
при вертикальном взлете автожир под действием пикирующе
го момента от тяги ротора (тяга ротора на прыжке больше ве
са автожира) переходит на отрицательный угол. При этом го
ризонтальная слагающая сила тяги ротора суммируется с тя
гой пропеллера и вызывает быстрое нарастание поступательной 
скорости автожира.

Таким образом ротор автожира, взлетающего без разбега, 
проходит последовательно три режима:

1. Геликоптерный, когда скорость потока, проходящего 
сквозь диск, направлена сверху вниз.

2. Когда скорость потока, проходящего сквозь диск, равна 
нулю.

3. Авторотации, при которой скорость потока, проходящего 
сквозь диск (в среднем), направлена снизу вве,рх.

* Лопасть как образующая описывает коническую поверхность относи
тельно оси повернутого шарнира.
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Траектория первых автожиров, взлетающих без разбега, 
имела небольшой провал вследствие резких увеличений и по
следующих резких уменьшений углов установки лопастей. 
Этот дефект в последующих аппаратах был устранен.

Геометрический анализ схемы автодинамической втулки с 
повернутыми шарнирами показывает, что при взмахе лопасти 
на угол 3 она получает действительный угол установки, равный

® =  ©о±Р*8
где ©о — угол установки лопасти в плоскости вращения ро

тора.

Фиг. 54. Отклонение лопастей автодинамической 
втулки ротора.

Если лопасть отклонилась также и в плоскости вращения 
от своего радиального положения на угол то истинный угол 
установки лопасти будет (фиг. 54)

е=е0±Р*8(°1+е).
Отсюда видно, что отклонение лопасти в плоскости вращения 
эквивалентно дополнительному углу взмаха.

Была выявлена еще одна особенность автодинамической 
втулки ротора. При подъеме лопасти в маховом движении или 
под влиянием случайной перегрузки угол установки лопасти 
уменьшается. Поэтому величина подъемной силы взмахиваю
щей лопасти уменьшается более интенсивно, чем при обычной 
шарнирной подвеске лопастей, где уменьшение подъемной си
лы получается только от вертикальных скоростей взмаха и со
ответствующего уменьшения угла атаки лопасти. При опуска
нии лопасти в маховом движении или при случайном уменьше
нии нагрузки на лопасть подъемная сила лопасти ротора с 
автодинамической втулкой вследствие возрастания угла уста
новки лопасти увеличивается более интенсивно, чем при обыч
ной шарнирной подвеске, где увеличение подъемной силы про
исходит только вследствие увеличения угла атаки, вызванного 
вертикальной скоростью опускания.
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Таким образом ясно, что повернутые горизонтальные шар
ниры демпфируют маховое движение лопастей сильнее, чем 
обычная шарнирная подвеска.

Это демпфирование выражается в меньшем отклонении на
правления аэродинамической силы на роторе от своего сред
него положения при случайных нагрузках на какой-либо сек
тор ометаемого диска и как следствие — в уменьшении необ
ходимых отклонений ручки пилота в полете.

Автодинамическая втулка ротора, помимо ее основной зада
чи — непосредственного взлета,— в большей степени, чем обыч
ная шарнирная втулка, повышает динамическую устойчивость 
винтового аппарата.

Рассматривая выше условия полета винтового аппарата на 
различных режимах, мы пришли к выводу, что полет на ма
лых поступательных скоростях, «висение» и вертикальное пе
ремещение, особенно вблизи земли, сопровождаются крайней 
неравномерностью потока сквозь несущие винты.

При эксплоатации автожиров мы убедились, что на режи
мах средних и больших поступательных скоростей обычная 
шарнирная втулка придает достаточно хорошую устойчивость 
аппарату. Этого нельзя сказать о режимах малых поступатель
ных скоростей и висения.

Таким образом следует, что хотя механизмы, автоматически 
изменяющие угол установки лопасти в зависимости от ее про
странственного положения, увеличивают устойчивость аппарата 
на всех режимах полета, значение их усиливается на режимах 
висения и перемещения с малыми скоростями.

Математический анализ аэродинамического демпфирования 
движения лопасти, проведенный А. П. Проскуряковым *, пока
зал, что значение этого демпфирования больше для лопастей 
«легких» (с большим значением массовой характеристики V), 
чем для лопастей «тяжелых» 2.

Необходимо заметить, что двухлопастный ротор, особенно 
с шарнирной подвеской, в поступательном полете ( вызывает 
всегда большие вибрации, чем аналогичный трехлопастный. 
Автодинамическая втулка двухлопастного винта, кроме того, 
требует особых приспособлений для создания симметрии углов 
установки обеих лопастей при раскручивании и на вертикаль
ном взлете, а также для уменьшения разности углов отклоне
ния в зависимости от радиуса при поступательном перемеще
нии аппарата. Такие приспособления были установлены впо
следствии на автожирах Сиерва и Вейр.

1 А. П. П р о с к у р я к о в ,  Динамическая устойчивость несущего винта 
при наличии горизонтальных шарниров у лопастей, Труды ЛИИ, № 22, 1946.

2 Под «тяжелыми» лопастями следует понимать лопасти, у которых 
средний удельный вес выше и, следовательно, для которых положение 
в пространстве определяется в большой степени центробежными силами.
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Английский конструктор Пуллин в Англии (фирма Вейр) 
выпустил свой одноместный легкомоторный автожир \У-3 
(фиг. 55) с двухлопастным ротором и автодинамической 
втулкой.

Н. К. Скржинским (ЦАГИ) был разработан проект ориги
нального экспериментального автожира А-9, взлетающего без 
разбега. Втулка ротора (фиг. 56 и 57) предусматривала воз
можность варьирования углов о ,  и о 2.

Необходимо отметить аппараты с автодинамической втул
кой ротора, как-то: английский серийный автожир Сиерва С-40 
(фиг. 58), построенный для английской военной авиации, и

Фиг. 55. Автожир Вейр-Пуллин АУ-3, взлетающий без разбега, 
с автодинамической втулкой ротора, наклонными шарнирами 
вместо вертикальных и повернутым совмещенным горизон
тальным шарниром. Ротор двухлопастный с непосредствен

ным управлением.

«Летающий автомобиль» американской фирмы Питкерн РА-36 
(фиг. 59), который был вначале построен с приводом на зад
нее колесо для возможности его передвижения по дорогам 
своим ходом.

На автожире С-40 ввиду необычного расположения верти
кальных шарниров (они расположены ближе к оси ротора, а 
горизонтальные шарниры дальше) удалось ограничиться при
менением одного фрикционного демпфера и этим снизить вес 
втулки (фиг. 60). На этом аппарате удалось полностью осу
ществить хорошую траекторию взлета.

Втулка автожира РА-36 (фиг. 61) отличалась от втулки 
автожира С-40 тем, что она имела гидравлический механизм для 
перевода общего шага. Механизм состоял из гидравлических 
цилиндров, укрепленных на корпусе втулки, и поршней со што
ками, закрепленных на лопастях.
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Фиг. 58. Серийный двухместный автожир Сиерва С-40 
с автодинамической втулкой, взлетающий без разбега, 
с непосредственным управлением и трехлопастным ро

тором.

Фиг. 59. „Летающий автомобиль" Питкерн РА-36.
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При открытии крана гидросистемы жидкость по гибким 
шлангам попадала в цилиндры. При этом поршни двигались в 
цилиндрах и поворачивали лопасти. Лопасти ввинчивались по 
нарезке в двух деталях скобы втулки ротора. Уменьшение ша
га происходило вследствие вывинчивания стакана лопасти под 
действием центробежных сил после прекращения действия 
гидравлической системы. В отличие от втулки С-40 вертикаль-

Фиг. 60. Авто динамическая втулка ротора автожира 
Сиерва С-40, взлетающего без разбега.

1—стакан заделки лопасти; 2—повернутый горизонтальный 
шарнир; 5 —наклонный шарнир, расположенный ближе к 
оси втулки для возможности применения только одного 
фрикционного демпфера; 4—корпус втулки; 5— обтекатель 

кабана ротора.

ные шарниры втулки РА-36 были наклонены не в радиальной 
плоскости, а в поперечной. Такое расположение наклонного 
шарнира оказывает аэродинамическое действие, аналогичное 
действию шарниров, наклоненных в радиальной плоскости.

Другое устройство для непосредственного взлета представ
ляла собой кулачковая втулка ротора «жироплана»1 англий
ского конструктора Кея (фиг. 62 и 63). «Прыжковый» взлет

1 Иностранные фирмы, очевидно, в целях подчеркивания некоторого свое
образия своих аппаратов вводят различные наименования, например: «гели- 
кожир» (Изакко), «жироптер» (Папен и Руйи), «жироплаи» (Бреге, Вильфорд 
и др.), «клиножир* (Одие и Бессие), «вертоплан» (Херрик). Поэтому полу
чается такое положение, что автожиры Кея и Хафнера и геликоптеры 
Бреге-Доран обозначаются одним и тем же названием «жироплан». Не сле
дует путать с этими терминами русского слова «вертолет», введенного 
автором в русский лексикон для замены иностоанных слов «автожир» или 
«геликоптер».

6  Н. И. Камов 81



осуществлялся по тому же принципу изменения угла установ
ки лопасти в зависимости от ее пространственного положения,, 
что и в автожирах Сиерва и Питкерна, но механизм втулки от
личался от механизма автодинамической втулки.

В горизонтальных шарнирах втулки ротора «жироплана» 
Кея были помещены «косые» промежуточные втулки, прикреп
ленные на шпонках к пальцам горизонтальных шарниров. Эти 
пальцы имели рычаги, соединенные с механизмом изменения

Фиг. 61. Автодинамическая втулка ротора автожира Питкерн 
РА-36 с гидравлическим переводом общего шага при взлете.
1—горизонтальный повернутый шарнир; 2—гидроцилиндр пере
вода общего шага; 5—повернутый вертикальный п;а| нир; 4— 
стакан лопасти; 5 — гибкий шланг гидросистемы; 6—лопасть;

7—корпус втулки; 8—крепление втулки к кабану; 9—скоба.

общего шага лопастей. При передвижении центральной штанги 
механизма перевода общего шага поводки поворачивали паль
цы горизонтальных шарниров с насаженными на них косыми 
втулками. Этим достигался одновременный поворот вилок 
крепления лопастей на один и тот же угол.

При изменении углового положения лопасти в вертикаль
ной плоскости, из-за того, что ухо лопасти скользило по внеш
ней наклонной поверхности косой втулки ГШ, угол установки 
изменялся аналогично изменению угла лопасти автожира с 
втулкой с повернутыми ГШ. На жироплане Кея был совершен 
ряд успешных полетов. Система Кея, так же как и система 
Сиерва, предусматривала управление автожиром в полете по-
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Фиг. 62. „Жироп.пан“ Кея с мотором Побджой „Ниагара" 
с непосредственным (прыжковым) взлетом, .^имеющий 

кулачковую втулку ротора

Фиг. 63. Кулачковая втулка ротора „жироплана“ Кея.
/ —штанга перевода общего шага; 2—косая втулка горизонталь
ного шарнира; 5 — рычаг косой втулки; 4—управление продоль
ным наклоном головки ротора; 5—управление поперечным на

клоном головки ротора.
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средство,м наклона оси ротора. Конструкция втулки Кея в 
дальнейшем не применялась.

Также интересной системой для осуществления непосред
ственного взлета, к тому же увеличивающей устойчивость аппа
рата, является поводковая система, примененная на «жиропла
не» АК-Ш австрийского конструктора Хафнера (фиг. 64) в со
четании с автоматом-перекосом для управления аппаратом, т. е. 
с втулкой, фиксированной на неподвижной оси. Эта система 
оказалась тем механизмом, который получил самое широкое 
распространение в винтовых летательных аппаратах, был при-

Фиг. 64. „Жироплан" Хафнера АК-Ш (автожир с непосред
ственным взлетом) с мотором Побджой „Ниагара", с трех
лопастным свободнонесущим ротором, оригинальной повод
ковой втулкой и управлением посредством автомата-пе

рекоса.

менен (несколько ранее) на первом устойчиво летавшем гели
коптере (на жироплане Бреге-Доран) и применяется на боль
шинстве новейших геликоптеров.

Действие поводковой системы, автоматически изменяющей 
угол установки лопасти в зависимости от ее пространственного 
положения, можно понять из фиг. 65. К обычному карданному 
креплению лопасти добавлен осевой шарнир. Лопасть имеет ры
чаг, который соединен тягой с механизмом автомата-перекоса. 
Шарнирное соединение рычага с тягой не совпадает с осью го
ризонтального шарнира. Обычно оно располагается впереди 
лопасти. Поэтому при вертикальном перемещении лопасти из
меняется угол ее установки: при п о д ъ е м е  лопасти угол 
у м е н ь ш а е т с я ,  а при о п у с к а н и и  — у в е л и ч и в а в  т- 
с я. Для некоторых геометрических соотношений рычагов при 
о т с т а в а н и и  лопасти угол установки у м е н ь ш а е т с я ,  а 
при о п е р е ж е н и и  у в е л и ч и в а е т с я .

Действие поводкового механизма (фиг. 66) заключается в 
том, что в обычную схему втулки с вертикальными и горизон
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тальными шарнирами вводится еще одно кинематическое' зве
но — осевой шарнир на лонжероне лопасти (до вертикального 
шарнира втулки ротора). Для поворота относительно своего 
осевого шарнира (шарнира изменения угла установки лопасти) 
лопасть соединена со специальным рычагом (горизонтальный 
поводок) 7 посредством универсального шарнира с поводками
2 и 3. В свою очередь вертикальный поводок связан со звез
дочкой I, укрепленной на центральной штанге. Центральная 
часть штанги, расположенная в центре втулки, имеет шаровую 
опору 8. Ручка управления 12, имея шаровую опору 9 в ниж
ней части полого стакана кабана втулки ротора, связана с

Угол
\ Хвзмахр

Шарнир>$А 
взмаха гч.

Осй поворота лопасти
-Рд/чатн автомата - 

перекоса 
Шарнир колебаний в 
плоскости вращения 

ВШ
Фиг. 65. Схема действия поводковой системы.

центральной штангой скользящим универсальным шарниром 10, 
Таким образом посредством отклонения ручки можно произ
водить отклонения центра звездочки 1 в любом азимутальном 
направлении и вызывать этим циклическое изменение углов 
установки лопасти. В свою очередь можно менять общий шаг 
лопастей ротора посредством механизма изменения общего ша
га, осуществленного в этой схеме в виде подвижного внутрен
него стакана шаровой опоры 9, перемещающегося при вывин
чивании ткги 11 и перемещающего по вертикали звездочку с 
поводками.

Таким образом пилот имеет возможность управлять цикли
ческим изменением шага (автоматом-перекосом) и имеет управ
ление общим шагом. В свою очередь втулка имеет механизм 
для автоматического изменения углов установки при измене
нии пространственного положения лопасти («регулятор шага»). 
На фиг. 67 и 68 изображена втулка Хафнера с пересекающи
мися осями горизонтальных шарниров.

Многие фирмы применяют поводковую систему у втулок с 
разнесенными осями горизонтальных шарниров. На геликопте
рах Бреге верхняя звездочка Хафнера заменена центральными
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дисками, но схема действия остается та же. При п о д ъ е м е  
лопасти угол установки у м е н ь ш а е т с я ,  а при о п у с к а 
н и и — у в е л и ч и в а е т с я .  Также вследствие того что пово
док смещен по отношению к оси вертикального шарнира, при

Фиг. 66. Поводковая втулка „жироплана" Хафнера с управ
лением автоматом-перекосом и механизмом для изменения общего шага.
I —„звездочка" крепления поводков; 2—5 —вертикальный пово
док; 4 -скоба; б—фрикционный демпфер на вертикальном шар
нире; 6 —ухо лоаасти; 7—горизонтальный поводок; шаровой 
шарнир верхнего рычага автомата перекоса; Р —шаровая опора 
ручки управления; 10—шаровой шарнир ручки управления;
I I —управление общим шагом; 12—ручка управления; 13—валик

механического запуска.

отставании лопасти угол ее установки уменьшается, а при за
бегании вперед от своего радиального положения — увеличи
вается. Таким образом видно, что поводковая систёма, сохра
няя те же динамические свойства, что и системы Сиерва и Кея, 
в отличие от них не требует наклона оси втулки при управле
нии аппаратом, что значительно упрощает конструкцию.
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Фиг. 68. Втулка „жироплана" Хафнера (вид в плане).
1—звездочка; 2—шарнир с упорами, предохраняющий „звездочку" 
от проворачинания; 5 —ухо лопасти; 4 — вертикальный поводок;
5— горизонтальный поводок; 6 — горизонтальный шарнир; 7—вер
тикальный шарнир с фрикционным демпфером; 8 — скобы с со
вмещенными шарнирами; 9— хомут крепления поводка к труб

чатому лонжерону лопасти.

Фиг. 69. Автожир Лиоре и Оливье Ье0-С-З01, взлетающий 
без разбега.



Современное состояние автожиростроения
В последние годы объем работ в области автожирострое

ния сократился в связи с развитием геликоптеростроения.
Работы последних лет в области автожиров можно разде

лить на следующие:
а) улучшение автоматики непосредственного взлета, увели

чение высоты «прыжка» и повышение безопасности экипажа 
при взлете;

б) улучшение устойчивости аппаратов как на взлете, так и 
на различных режимах полета;

в) увеличение диапазона горизонтальных скоростей и весо
вой отдачи автожиров.

Такие работы велись в СССР и за границей. В частности,, 
французская фирма Лиоре и Оливье на своих серийных авто
жирах Ье0-С-З01 (фиг. 69), построенных в 1939 г., установила 
автодинам-ическую втулку и механизм для изменения общего 
шага.

Применением небольшой нагрузки на ометаемую площадь 
ротора и конструкцией шасси, обеспечивающей достаточно 
большое вертикальное перемещение колес при посадке 
(500 мм), было осуществлено требование о возможности 
вертикальной парашютирующей посадки с остановленным 
мотором.

Аппарат имел горизонтальное оперение с поперечными V; 
на задних кромках концов лопастей были помещены щ и т к и ,  

Отогнутые вверх, примененные ранее фирмой Келлет для улуч
шения устойчивости аппарата (на больших скоростях и при пи
кировании).

В СССР велись с 1940 г. работы по проектированию и по
стройке автожира АК с мотором МВ-6 225 л. с. *, взлетающего 
без разбега, в двух вариантах: как автожира и как геликоптера 
с аэродинамическим компенсированием реактивного момента 
струей несущего и тянущего винтов. Аппарат представлял собой 
гондолу, состоящую из двухместной кабины закрытого типа и 
задней мотоустановки с толкающим винтом (фиг. 70). Хвосто
вое оперение, состоявшее из стабилизатора с наклонными двух
сторонними шайбами и центрального киля, было укреплено- на 
специальной ферме из труб. К этой же ферме были укреплены 
и маслянопружинные амортизаторы шасси. Шасси было с носо
вым колесом. Трехлопастный ротор со свободнонесущими лопа
стями имел управление автоматом-перекосом, полуавтоматиче
ский гидравлический двухшаговый механизм изменения общего 
шага и поводковую систему автоматического изменения угла 
установки лопастей при изменении их пространственного поло-

* Автожир АК спроектирован под руководством Н. И. Камова при 
участии М. Л. Миля, В. А. Кузнецова, Н. Г. Русановича и др.
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Фиг. 70. Советский автожир АК конструкции Н. И. Камова, 
взлетающий без разбега (в процессе сборки).

Фиг. 71. Автожир 5Е-700, взлетающий без разбега.



жения. Лопасти имели несимметричный эффективный профиль 
КАСА-23012 с постоянным центром давления. Втулка АК имела 
гидравлический механизм перевода общего шага, соединенный 
с общей гидросистемой аппарата.

В 1944 г. появились сообщения о выпуске во Франции фир
мой 5МСА нового автожира 8Е-700, взлетающего без разбега 
(фиг. 71). Его моторная установка расположена позади ка
бины пилота, а длинный вал проходит через кабину. Шасси 
трехколесное, переднее колесо убирается в фюзеляж. Боковые 
колеса расположены в стабилизаторе в местах сопряжения его 
горизонтальных и наклонных плоскостей (шайб). Закрытая 
кабина пилота расположена перед кабаном ротора. Очевидно, 
у винта имеется редуктор, для того чтобы поднять ось тяну
щего винта.

Ротор трехлопастный, со свободнонесущими лопастями.
На автожире установлен мотор Беарн мощностью 330 л. с. 

Проектные данные ЗЕ-700 следующие:

Максимальная скорость.....................  250 км/час
Минимальная скорость  ................. 40 „

В 1944 г. американская фирма Келлет выпустила автожир 
УО-бО (фиг. 72), взлетающий без разбега. В отличие от авто-

Фиг. 72. Автожир Келлет УО-бО (США. 1944), взлетающий 
без разбега и садящийся без пробега.

жиров КО-1 (этой же фирмы — см. стр. 64) с моторами Дже
кобе 225 л. с. У0-60 имел мотор Джекобе 300 л. с. и полностью 
удовлетворял требованиям ВВС США, предъявляемым к авто
жирам:
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1. Полезная нагрузка У0-60 увеличена по сравнению с 
№ -1; УО-бО может поднимать, кроме экипажа, оборудование, 
необходимое для выполнения военных заданий (фото, ра
дио и др.).

2. Значительные вибрации ручки непосредственного управ
ления и самого аппарата, вызывавшие утомляемость пилота, 
уменьшены путем перехода к управлению автоматом-переко
сом и установки кабана ротора на мощных резиновых аморти
заторах.

3. Улучшены взлетно-посадочные свойства: взлет происхо
дит без разбега, посадка — без пробега. Вследствие небольшой 
нагрузки на площадь ометаемого диска ротора и применения 
вертикальных амортизаторов шасси с большим ходом удовле
творяется требование о возможности посадки с выключенным 
мотором.

В 1945 г. американская фирма Буль выпустила автожир, 
взлетающий без разбега. Этот аппарат очень похож на совет
ский автожир АК и имеет толкающий винт. Хвостовое опере
ние поддерживается двумя продольными балками. .Аппарат 
имеет шасси с носовым колесом. Автожир имеет трехлопаст
ный ротор и циклическое управление (автомат-перекос) 
(фиг. 73).

За время второй мировой войны в Германии также проводи
лись работы по конструированию, испытанию и применению при
вязного змея-автожира. Немецкий змей-автожир Ра-ЗЗОА-О/А-1 
(фиг. 74) был спроектирован и построен для разведки и опре

деления безопасности пути подводной лодки или корабля. Ра-330 
имел трехлопастный ротор и легкую раму (салазки), на кото
рой были смонтированы кабан ротора, сиденье и приборная 
доска. Змей-автожир применялся в тех случаях, когда невоз
можно было применить летательный аппарат с мотором. В под-
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водной лодке он хранился в двух контейнерах и мог быть со
бран за 7 мин. Его основные данные:

Д л и н а .................................................................. 4,47 м-
В ы с о т а .................................................................  1,67 „
Диаметр р о то р а ................................................   . 7 ,3  ,
Вес пустого аппарата на салазках.................  75 кг

на колесах ................. 90 „
Нагрузка: а) летчик в специальной 

одежде и со спасатель
ным поясом . 90 „

б) п ар а ш ю т .......................................  10 „
Полетный вес: на салазках.............................. 175 .

на к о л е с а х .............................  190 „

Л е т н ы е  х а р а к т е р и с т и к и  з м е я - а в т о ж и р а :

Диапазон скоростей (путевая 
скорость плюс ветер) .

При длине буксировочного тро
са 300 м  получается при 

полете на скоростях: . . 
максимальная высота . . 
обзор (приблизительно) . 
время спуска .....................

Перед взлетом змея-автожира его ротор раскручивался от 
постороннего двигателя, затем подводной лодке давали полный 
ход и змей-автожир взлетал на привязи.

35—80 км/час

35 км/час 50 кмI час 80 км/час 
100 м 200 м  220 м 
35 км  50 км  53 км  

4 мин.

Фиг. 75. Американский грузовой авторотирую щ ий планер 
фирмы Д женерал-Электрик.



Повидимому, за границей продолжают еще вести работы е 
автожирами, находя для них те области применения, в кото
рых автожиры могут конкурировать с геликоптерами.

В 1947 г. были опубликованы сведения о грузовом авторо
тирующем планере американской фирмы Дженерал Электрик 
(фиг. 75). Планер предназначен для перевозки небольших гру
зов с посадкой на ограниченные площадки. По сведениям вес 
конструкции планера-автожира составляет всего 7 3 от веса кон
струкции обычного планера.



Г Л А В А  III

РАЗВИТИЕ ГЕЛИКОПТЕРОВ И ОСНОВНЫЕ ИХ ТИПЫ

Современное состояние геликоптеростроения
Работы над автожирами, взлетающими без разбега, оказа 

.ли влияние на конструктивные формы геликоптеров.

Фиг. 76. Ж ироплан Бреге-Доран с шарнирными плоскими 
лопастями и втулкой с поводковым механизмом.

Таким геликоптером, в котором был учтен опыт автожиро
строения, был французский соосный геликоптер Бреге-Доран, 
построенный в 1935 г. (фиг. 76) и названный авторами «жиро
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планом». Этот аппарат совершал многочисленные полеты с боль
шим диапазоном скоростей, делал различные маневры и по
казал по отзывам иностранной печати удовлетворительную 
устойчивость. На этом геликоптере была применена шарнир-

I

Фиг. 77. Ц ентральная часть несущ ей системы ж ироплана 
Бреге-Доран.

1—диски автоматов-перекосов; 2 —поводки; 3—шлицы механизма 
для изменения общего шага; 4 -  поводок, препятствующий пово
роту дисков автомата-перекоса; 5 —горизонтальные шарниры;
6—вертикальные шарниры; 7—кожух шестерен для раздачи 

мощности винтам; 8— верхний ограничитель.

ная втулка с разнесенными осями горизонтальных шарниров, 
управление автоматами-перекосами, впервые была применена 
поводковая система автоматического изменения углов установ
ки лопастей в зависимости от их пространственного положе
ния (фиг. 77). Лопасти жироплана были плоские (незакручен- 
ные) автожирного типа. Очевидно, для повышения прочности
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на вибрацию на каждой лопасти был сделан второй дополни
тельный горизонтальный шарнир (фиг. 78). Несмотря на то что 
в двухвинтовом соосном геликоптере механизмы, автоматизи
рующие движение лопастей, осуществить гораздо труднее, чем 
в одновинтовом аппарате, конструкция поводкового механизма 
на геликоптере Бреге-Доран была значительно лучше, чем на 
геликоптере Хафнера. Его тяги в отличие от тяг в механизме 
Хафнера не работали на изгиб и не имели шаровых опор. 
Внешние диски автомата-перекоса, работающие на изгиб, сде
ланы в виде клепаных коробок большой жесткости. Поэто-

Фиг. 78. Лопасть ж ироплана Бреге-Д оран.
1—лонжерон; 2— носки нервюр корневой части; 3— второй горизон
тальный шарнир; 4 -хвостовой стрингер; 5 —клепаный лонжерон 

внешней части; <6—нервюры рабочей части лопасти.

му механизмы в жироплане Бреге имели значительно меньшие 
деформации и «мертвый ход» в органах управления, чем меха
низмы в системе Хафнера.

Это, безусловно, повлияло на повышение устойчивости аппа
рата. В то же время в механизмах Бреге-Доран имелись все 
элементы, какие имеются и в поводковом механизме Хафнера: 
горизонтальные и вертикальные шарниры, вертикальные повод
ки, горизонтальные рычаги на лопастях и механизмы перевода 
общего шага.

Жироплан Бреге-Доран имел широко разнесенное шасси с 
носовым колесом и мощное оперение. Помимо киля и руля на
правления, жироплан имел наклонные концы стабилизатора и 
дополнительно две двухсторонние шайбы. Таким образом на 
этом геликоптере было решено два вопроса:

а) увеличения динамической устойчивости аппарата в ре
зультате применения поводкового механизма;

б) увеличения статической устойчивости, обеспечиваемой 
благодаря мощным горизонтальному и вертикальному опере
ниям.
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Благодаря этому летные качества жироплана Бреге-Доран 
оказались выше, чем у ранее построенных геликоптеров.

Жироплан Бреге-Доран был построен и оборудован как ле
тающая лаборатория и на нем были проведены многочислен
ные исследовательские работы. Этот геликоптер имел мотор 
Испано-Сюиза 350 л. с. и винты диаметром 16 м\ полетный вес 
достигал 2100 кг. При испытаниях была достигнута максималь
ная скорость горизонтального полета 99 км/час и продолжи
тельность полета 1 час 02 мин. 50 сек. Несмотря на такие мно
гообещающие данные, жироплан Бреге-Доран не был доведен

Фиг. 79. Геликоптер ЦАГИ 11-ЭА (второй вариант), построен
ный в 1936 г., конструкции И. П. Братухина, иа котором 
был применен поводковы й механизм, значительно повысив
ший (по сравнению  с геликоптером 5-ЭА) устойчивость ап 
парата на реж имах нулевых и малых поступательных ско

ростей.

до серийного производства. Это можно объяснить тем, что 
устойчивость и управляемость этого геликоптера все же не бы
ли достаточными.

В то же время в СССР поводковый механизм для изменения 
углов установки лопастей в зависимости от их пространственно
го положения был применен в 1936 г. на одновинтовом гели
коптере ЦАГИ 11-ЭА конструкции И. П. Братухина. Второй 
вариант этого аппарата с четырьмя рулевыми винтами совер
шил многочисленные полеты на небольшой высоте и показал 
хорошую устойчивость на режимах «висения» и в поступатель
ном полете с небольшими скоростями. Этот аппарат (фиг. 79) 
с одним шестилопастным винтом, аналогично несущему винту 
геликоптера ЦАГИ 5-ЭА, имел три лопасти большого диамет
ра с шарнирным креплением и поводковым механизмом свое
образной конструкции и три лопасти меньшего диаметра с 
жесткой заделкой и управлением от автомата перекоса.

В 1937 г. фирма Фокке-Вульф выпустила двухвинтовой ге
ликоптер РШ-61 с винтами, расположенными по обеим сторо
нам фюзеляжа (фиг. 80). Полетные испытания РШ-61 начались
7* 99
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с его испытаний как автожира. Для этого винтомоторная груп
па была запроектирована такой же, как у автожира, т. е. обыч
ного самолетного типа, а отвод мощности на несущие винты 
был сделан от хвостовика мотора.

После того как был освоен устойчивый полет аппарата как 
автожира, приступили к его испытаниям как геликоптера. При 
этом тянущий винт был заменен вентилятором для охлаждения 
мотора.

Фиг. 80. Геликоптер Ф окке-Вульф Р\У-61.

Втулки винтов геликоптера Фокке-Вульф РШ-61 шарнирно
го типа (фиг. 81) имели разнесенные горизонтальные шарни
ры, вертикальные шарниры с фрикционными демпферами и 
амортизирующие упоры, ограничивающие отклонения лопастей 
в плоскости вращения.

Под втулками были расположены картеры верхних пере
дач. Под картером размещались два ролика: управления об
щим шагом и автомата-перекоса (работавшего только в про
дольном направлении). Несущие винты были трехлопастные со 
свободнонесущими трапецевидными лопастями.

Наконечники вилки лопастей имели осевой шарнир для из
менения угла установки. Специальные пружины оттягивали 
лопасть на минимальный угол, соответствующий режиму авто
ротации. На геликоптере РШ-61 было применено приспособле
ние, автоматически изменявшее угол установки лопасти в зави
симости от ее пространственного положения. На каждой ло
пасти, примерно на расстоянии 7 3 ее длины от втулки, сверху 
были поставлены рычаги, связанные между собой тросами. Этим 
осуществлялась связь между маховым движением лопасти, от
клонением лопасти от радиального положения (в плоскости врг-
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г
щения) и углом ее установки, а также демпфирование движения 
лопасти в ллоскссти вращения.

Геликоптер РШ-61 имел мощное вертикальное оперение и 
высокоподнятое горизонтальное оперение.

25 октября 1937 г. был совершен перелет на расстояние 
108 км, а 26 июня 1938 г. аппарат пролетел без посадки 230 км.

Ф иг. 81. Ш арнирная втулка несущ его винта г е л и к о т е р а  
Ф окке-Вульф Р\У-61 с механизмом для изменения общего 
шага, управлением  автоматом-перекосом в продольном на
правлении и приспособлением для изменения угла установки 
лопасти в зависимости от ее  пространстаенного полож ения.

1—вал трансмиссии; 2—картер верхней передачи; 3—ролик уп
равления общего шага; 4—горизонтальный шарнир; 5—верти
кальный шарнир; 6— фрикционный демпфер; 7—горизонтальный 
упор; 8—ухо лопасти; 9—пружина, переводящая лопасть на ма
лый шаг и выбирающая люфты; 10— верхняя крышка корпуса 
втулки; / / —соединительный трос приспособления для изменения 
углов установки при отклонении лопасти от среднего положе

ния и демпфирования лопастей в плоскости вращения.

Максимально достигнутая высота была 2439 м, максималь
ная скорость 122,5 км/час. При полетном весе 1100 кг диаметр 
винтов был 7 м, что давало нагрузку на площадь ометаемого 
диска 14,3 кг!м2.

В СССР велись работы по исследованию двухвинтовой двух
моторной схемы И. П. Братухина (см. стр. 140).

Исследовательские работы велись в Англии фирмами Вейр 
(над двухвинтовой поперечной схемой), Сиерва и др. В Гер
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мании фирма Фокке-Ахгелис продолжала работы над разви
тием двухвинтовой схемы и построила во время войны серий
ный геликоптер Ра-223 с мотором Брамо «Фафнир» 1000 л. с. 
и полетным весом от 3690 до 4300 кг *. Во Франции фирма 
Бреге-Доран усовершенствовала двухвинтовую соосную схему. 
Фирма 31МСА также вела работы в области геликоптеров.

Одновинтовые геликоптеры
В 1938 г. над проблемой одновинтового геликоптера в США 

начал работать И. Сикорский. Как известно, он, будучи сту
дентом Киевского политехнического института, в 1909 и 1910 гг. 
построил свои первые двухвинтовые соосные геликоптеры. Не- 

• удивительно, что постройка геликоптеров в то время не за
вершилась каким-либо успехом.

В 1939 г. Сикорский выпустил свой первый одновинтовой 
геликоптер У8-300 с мотором Франклин 100 л. с., построенный 
по схеме Б. Н. Юрьева и имеющий три рулевых винта. Трех
лопастный несущий винт с шарнирной подвеской лопастей был 
неуправляемый, рулевые винты приводились в движение ре
менной передачей (фиг. 82). Моменты управления получались 
при изменении шага рулевых винтов. Сикорский последователь
но уменьшал число рулевых винтов сначала до двух, а затем 
до одного, соответственно вводя и усложняя управление несу
щим винтом: сначала введя автомат-перекос в поперечном на
правлении, а потом — кругового действия. Совершенствуя по
степенно механизмы управления несущим винтом, управляе
мость и устойчивость, Сикорский в 1942 г. построил модель 
ХК-4 с мотором Уорнер «Супер Скереб» 175 л. с., серийные 
сухопутные модификации К-4, К-4В и морскую НМЗ-1 на бал
лонах из прорезиненной ткани (фиг. 83).

На геликоптере ХК-4 в 1942 г. был совершен большой пе
релет на 1220 км, который показал полную возможность экс- 
плоатации геликоптеров.

Аппараты типа К-4 имеют трехлопастные несущие винты с 
плоскими (незакрученными) лопастями автожирного типа, 
втулки с разнесенными осями горизонтальных шарниров, ме
ханизм изменения общего шага и автомат-перекос кругового 
действия. Уравновешивание реактивного момента несущего 
винта и управление поворотами осуществляется хвостовым 
винтом с управляемым углом установки лопастей от педалей 
пилота. Шарнирная подвеска лопастей содержит горизонталь
ные и вертикальные шарниры. Изогнутые рычаги на лопастях 
соединены вертикальными поводками с верхними качалками, 
на которые в свою очередь воздействуют тяги вращающейся 
трехрогой звездочки автомата-перекоса. Нижний качающий
ся двурогий диск соединен тягами продольного и поперечного

* Полетный вес при испытаниях у земли доходил до 5000 кг.
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Фиг. 82. Опытный геликоптер Сикорского * У8-300 с тремя 
рулевыми винтами, шарнирно сочлененным ротором и меха

низмом изменения общего шага.

Фиг. 83. Двухместный геликоптер Сикорского Н№-1 
с мотором Уорнер „Супер Скереб" 175 л . с., строя

щийся серийно для армии и флота США.
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управления с ручкой пилота (фиг. 84). Втулка и ее механизмы 
не закапотированы и легко доступны для осмотра.

Отсутствие на геликоптере Сикорского механизмов, авто
матически меняющих угол установки лопастей в зависимости 
от их пространственного положения, помимо очевидного ухуд
шения устойчивости аппарата, вызвало появление еще одного

1—обтекатель кгбана; 2 ~  тяга продольного управления к авто- 
мату-перекосу; 3— тяга поперечного управления; 4—двурогий 
неврашаюшийся диск автомата-перекоса; 5 —вращающаяся трех
рогая звездочка автомата-перекоса; 6— промежуточная качалка;
7—тяги перевода угла установки лопастей; 8 — поводок лопасти;
9—вертикальный шарнир; 10—горизонтальный шарнир; 11— за
делка лопасти, обеспечивающая поворот лопасти относительно 
оси лонжерона; 12—вал винта; 13—масляный бачок для смазы
вания подвижных соединений втулки, расположенный на стержне 

перевода общего шага.

недостатка. Действительно, такой механизм является как бы 
автоматом оборотов несущего винта. При снижении оборотов 
(например при уменьшении мощности, поступающей на винт) 
величина центробежной силы уменьшается и лопасти под дей
ствием подъемных сил приподнимаются вверх, увеличивая угол 
конусности винта. Это в свою очередь приводит к автоматиче
скому уменьшению углов установки лопастей, вызывающему 
замедление падения оборотов. Прекращение подачи мощности 
на винт при правильном подборе параметров поводковой втул
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ки должно так замедлить темп падения оборотов винта, чтобы 
пилот имел время перевести общий шаг на режим авторотации 
и осуществить безопасный планирующий спуск на этом режиме..

То обстоятельство, что на серийном геликоптере Сикорско
го К-4В не были предусмотрены механизмы, автоматически из
меняющие углы установки лопасти при изменении ее простран
ственного положения, сильно снизило безопасность полета на 
нем. Полет при числе оборотов несущего винта ниже 200 об/мин 
становится крайне рискованным, так как лопасти могут «за- 
броситься» вверх и оторваться. Как указано в специальном 
предостережении, при падении оборотов ниже допустимого пре
дела даже включение полной мощности мотора не сможет 
предотвратить катастрофы.

С нашей точки зрения отсутствие механизмов, автомати
чески меняющих угол установки лопасти в зависимости от ее 
пространственного положения, или механизмов автоматической 
стабилизации, как мы предлагаем их называть, значительно 
ухудшает эксплоатационные качества геликоптера.

Указывается, что устойчивость геликоптеров К-4 В маятни
кообразна; поэтому рекомендуется в полете делать весьма 
умеренные движения ручки управления. Геликоптер очень чув
ствителен к управлению, в особенности в поперечном направ
лении. Поэтому летчик должен парировать возникающие коле
бания очень плавными и небольшими отклонениями ручки, что
бы не раскачать аппарат *.

На геликоптере Сикорского мотор укреплен позади каби
ны. На маховике, укрепленном на носке мотора, установлены 
лопатки вентилятора для охлаждения цилиндров. Центральный 
редуктор имеет также максимальную муфту.

Геликоптер имеет приспособления, выключающие привод к 
несущему винту при поломке, рулевого винта (фиг. 85).

Существенным недостатком геликоптеров типа К-4 является 
невозможность совершения вертикальных посадок на режиме- 
авторотации с выключенным мотором. По имеющимся сведе
ниям фирма Сикорского принимала меры для решения этой 
задачи.

В последующие годы фирмой Сикорского были выпущены 
два типа геликоптеров: трехместный геликоптер К-5 с мотором 
Пратт-Уитни 450 л. с. (фиг. 86) и двухместный геликоптер К-6 
с мотором Франклин 245 л. с. (фиг. 87). Эти моторы были 
специально сконструированы для установки на геликоптерах.

Применение плоских шарнирно закрепленных лопастей, не
сомненно, облегчило проблему создания геликоптера.

1 На германских геликоптерах Фокке-Ахгелис РА-223 и Флеттнера 
Р1-282 в систему управления введены инерционные демпферы, препят
ствующие резким отклонениям ручки управления. Демпферы были установ
лены для того, чтобы уменьшить неустойчивость этих геликоптеров.
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Строительство геликоптеров вызвало в СССР и за границей 
появление моторов, приспособленных специально для установки 
на геликоптерах. На фиг. 88 показан шестицилиндровый мотор 
воздушного охлаждения Франклин 245 л. с., спроектированный

Фиг. 85. Схема расположения основных агрегатов геликоптера 
Сикорского УК-4.

1—маслобак; 2—центральный редуктор; 3—трубка Пито; 4—отвер
стие для забора охлаждающего воздуха; 5—радиоустановка; 6—мо
тор Уорнер „Супер-Скереб“; 7—ручка включения муфты; 8—элек
трощиток и приборная доска; 9—ручка управления; 10—ручка 
управления общего шага и дросселя мотора; Ц —управление мото
ром; 12—рычаг тормозов колес; 13—педали управления шагом 
хвостового винта; 14—отверстие для вентилирования кабины;
15—ручка регулирования сиденья; 16—пол из перспекса; 17— 
противопожарная и звукоизолирующая переборка; 18—воздуш
ный фильтр и всасывающий патрубок карбюратора; 19—венти
лятор для охлаждения мотора и однодисковая муфта сцепле
ния; 20—муфта свободного хода; 21 —тормоз несущего винта;

22—бак для горючего.

для установки в вертикальном положении (носком вверх) и 
имеющий специальный вентилятор.

Точно так же появились специальные шарико- и ролико
подшипники больших диаметров с шариками и роликами мень
шего, чем обычно, диаметра и легкими обоймами, сочетающие 
в себе большие габариты и малый вес. Появились также спе-
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гI
! циальные аэронавигационные приборы, например, указатель 

скорости с диапазоном скоростей от 0 до 200 км/час. Некото
рые заводы приступили к выпуску шасси с большим ходом амор
тизации. Трубопрокатные заводы начали выпускать кониче
ские трубы с переменной толщиной стенки круглого и эллип-

Фиг. 86. Серийный геликоптер Сикорского К-5 с мотором 
Пратт-Уитни 450 л. с.

тического сечений, со специальными наконечниками для лон
жеронов лопастей несущих винтов.

Фиг. 87. Серийный геликоптер Сикорского К-6 с мотором 
Франклин мощностью 245 л. с.

В 1945 г. был построен четырехместный пассажирский гели- 
к^птер Сикорского 8-51 (фиг. 89).

Этот геликоптер по внешнему виду очень похож на гели
коптер К-5. В отличие от К-5 его кабина представляет собой 
пассажирский лимузин на четыре человека. Пилот помещает
ся спереди, три пассажира сзади. На 8-51 также установлен
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мотор Пратт-Уитни 450 л. с. Несущий винт диаметром 14,65 м  
имеет три лопасти и управление автоматом-перекосом и об-

Фиг. 88. Шестицилиндровый мотор Франклин 245 л. с. 
с горизонтальным расположением цилиндров, спро
ектированный специально для установки на геликоп
терах и снабженный вентилятором и кожухами для 

направления воздуха.

Фиг. 89. Пассажирский четырехместный одновинтовой 
геликоптер Сикорского 8-51 с мотором Пратт-Уитни 

450 л . с.

щим шагом. Повороты совершаются изменением шага лопа
стей хвостового винта. Полетный вес геликоптера 2220 кг, вес 
пустого— 1690 кг, полная нагрузка 570 кг, т. е. 25,5%, при 
этом полная нагрузка состоит из четырех человек — 320 кг и 
горючего — 250 кг.
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Основные летные данные геликоптера 5-51:

Максимальная скорость (на высоте
0—700 м ) ............................. • . . . 165 км/час

Статический потолок ........................  1060 м
Динамический потолок (рабочий) . 4330 „
Дальность на крейсерской скоро

сти • ..............................................• . 390 км
Нагрузка на площадь ометаемого

д и с к а .................... ................................. 13,2 кг/м2
Нагрузка на мощность . . • . . .  4,94 кг/л. с.

В 1947 г. был построен двухместный одновинтовой геликоп
тер Сикорского 8-52 (фиг. 90) с мотором Франклин 160 л. с. 
Пилот и пассажир располагаются рядом; управление двойное.

Фиг. 90. Д вухместны й геликоптер Сикорского 5-52 
с мотором Франклин 160 л .  с.

Основные данные геликоптера 8-52:
Диаметр в и н т а .....................................  9,76 м
Полетный вес .....................................  795 кг
Бес пустого .........................  . . . . .  500 „
Полная нагрузка.....................................  295 кг

или 37,1%
В том числе:

два человека . .................................160 кг
горю чее.................................................  135 „

Нагрузка на площадь ометаемого
д и с к а .............................  ................. 10,6 кг/м 2

Нагрузка на мощность......................... 4,74 кг/л . с.
Максимальная с к о р о с т ь .....................  168 км/час
Статический п о т о л о к .....................  около 2000 м
Дальность на крейсерской скорости 500 км

В 1944 г. в США был построен одноместный геликоптер 
конструкции Ф. Пясецкого под маркой РУ-2. Этот геликоптер 
(фиг. 91) был построен как аппарат личного пользования. Его
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полетный вес составлял 450 кг; мощность мотора Франклин 
90 л. с. Трехлопастный ротор имел складывающиеся назад ло
пасти для удобного хранения аппарата, несущий винт имел 
центральный дисковой обтекатель, назначение которого заклю
чалось в том, чтобы устранять обратное перетекание врздуха 
снизу вверх через центральную часть ометаемой винтом площа
ди и тем самым устранять потери, обычно имеющиеся у несу
щих винтов. В дальнейшем такие диски не применялись ввиду 
малой их эффективности.

Фиг. 91. Геликоптер Ф. Пясецкого РУ-2 с мотором Франклин 
90 л. с., полетный вес 450 кг.

На геликоптере Янг-Белл (фиг. 92) была разработана ориги
нальная система стабилизации несущих винтов. В то время как 
существующие ранее системы стабилизации винтов (обычная 
шарнирная подвеска, поводковая система, автодинамическая си
стема, продольная колебательная система) стабилизировали 
аппараты относительно оси винта, механизм Янга стабилизирует 
аппарат относительно плоскости искусственного горизонта. Этот 
механизм включает штангу искусственного горизонта длиной 
1,5 м с грузами на концах, укрепленную шарнирно на валу не

сущего винта. Штанга располагается под винтом перпендикуляр
но продольной оси лопастей и вращается вместе с винтом. Двух
лопастный ротор закреплен шарнирно на валу. Кроме этого, 
каждая лопасть (цельнодеревянной конструкции) может менять 
углы установки от автомата-перекоса. Штанга искусственного 
горизонта связана специальными тягами и поводками с рычага
ми, управляющими изменением углов установки лопастей.
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Фиг. 92. Двухместный геликоптер Янг-Белл с 
двухлопастным несущим винтом жесткого типа и 
механизмом стабилизации относительно условной 

плоскости искусственного горизонта.
Следует обратить внимание на ориентирующиеся вилки 
колес, устраняющие боковые силы на шасси при посадках 
со скольжениями, столь частыми у винтовых аппаратов. 
Также представляют интерес вынесенные вперед свобод- 
нонесушие ноги шасси, дающие возможность осуществить 
значительное почти строго вертикальное перемещение 
колес, необходимое для смягчения ударов при вертикаль

ных посадках.



Корпус втулки несущего винта устроен так, что лопасти 
могут поворачиваться относительно своих продольных осей; в 
то же время обе лопасти имеют одну продольную геометриче
скую ось. Конструкция втулки несущего винта обеспечивает 
обеим лопастям возможность совершать под влиянием раз
ности подъемных сил колебательные движения относительно их 
общей поперечной оси. При случайном отклонении плоскости 
вращения винта от первоначального положения штанга искус
ственного горизонта, сохраняя свою прежнюю плоскость вра-

Фиг. 93. Втулка винта геликоптера Янг-Белл и механизм 
стабилизации винта.

1—стержень искусственного горизонта с грузами на концах;
2—лопасть винта; 3 —тяги управления; 4—трубчатая ферма для 

разгрузки лопастей в плоскости вращения.

щения, благодаря механизму, связывающему ее с лопастями 
(фиг. 93 и 94), вызывает необходимые изменения углов уста
новки лопастей и возвращает плоскость вращения винта (и, 
следовательно, весь геликоптер) в прежнее положение.

Отрицательным свойством системы стабилизации Янга сле
дует признать ее большую инертность, что должно вызывать 
некоторое ухудшение управляемости аппарата. Управляется 
геликоптер Янг-Белл с помощью автомата-перекоса; имеется 
также управление общим шагом. В 1947 г. появились пассажир
ские геликоптеры фирмы Белл Мой-42 и Мой-47 (фиг. 95).

Пятиместный пассажирский геликоптер Мой-42 имеет обыч
ный для геликоптеров Белл двухлопастный несущий винт со 
штангой искусственного горизонта. На геликоптере установлен 
мотор с взлетной мощностью 450 л. с. и с вертикальным рас
положением вала.

,4

г

1 1 2



Фиг. 94. Механизм управления несущей системы геликоп
тера Янг-Белл.

1—поводок, идущий к втулке винта для изменения углов уста
новки лопасти; 2—вилка изменения общего шага; 3—внешнее 
кольцо автомата-перекоса; 4 —рычаг изменения общего шага; 
5—резиновые буферы; 6—центральный редуктор; 7—вал несу

щего винта.

8 Н. И. Камов и з



Этот геликоптер имеет следующие данные:
Диаметр несущего винта • 14,5 м
Плошадь ометаемого диска . . . 165 м ъ

2220 кг
Вес пустого ............................. .... 1555 „
Полная н агрузка...................................... 665 кг  или

29,9%
В том числе:

пять человек . . . . .  ................. 400 кг
горючее . . ......................... 250 .

Нагрузка на мощность . 4,93 к г /л . с.
Нагрузка на площадь ометаемого

диска . ................................. 13,45 кг /м*
Максимальная скорость (на уровне

моря) . ............................. 200 км/час
Динамические потолок (р |бочий) . 4000 м
Дальность на крейсерской скорости 480 км

Двухместный геликоптер Мой-47 обычной одновинтовой 
схемы с рулевым (хвостовым) винтом (фиг. 96). Его двухло
пастный несущий винт обычной конструкции Янга со штангой 
искусственного горизонта. На нем установлен шестицилиндро
вый мотор Франклин воздушного охлаждения с взлетной мощ
ностью 178 л. с. с числом оборотов на валу 3000 об/мин, спе
циально сконструированный для установки в вертикальном п о 

ложении на геликоптерах.
Этот геликоптер имеет следующие данные:

Диаметр винта . . . 10,7 м
Площадь ометаемого диска . - 90 м*
Полетный вес ............................. 975 кг
Вес п у с т о г о ......................... 705 ,
Полетная нагрузка . . . .  . . . 270 к г  или

27,7%
В том числе:

два человека 160 кг
го р ю ч е е ................................................. 110 .

Нагрузка на площадь ометаемого
диска 10,8 кг/м 8

Нагрузка на мощность . . 5,48 к г /л . с.
Максимальная ск о р о с ть ..................... 160 км/час
Статический потолок ..................... 1500 м
Динамический потолок (рабочий) . 3500 .
Дальность на крейсерской скорости 340 км



Фиг. 95. Пятиместный пассажирский геликоптер фирмы Белл 
Мой-42 с мотором Пратт-Уитни мощностью 450 л . с.

1

Фиг. 96. Двухместный геликоптер фирмы Белл Мой-47 с 
мотором Франклин 178 л. с.

Фиг. 97. Геликоптер Белл-47 на поплавках.
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Имеются сведения и о новой модификации геликоптера фир
мы Белл на поплавках (фиг. 97).

Некоторые конструкторы в одновинтовых геликоптерах при
меняют четырехлопастные винты. Так, например, в геликопте
ре Хиггинса конструкции Э. Босси (фиг. 98) такой винт при
менен в довольно оригинальном конструктивном выполнении. 
Одна пара лопастей помещена несколько выше другой пары, 
расположенной перпендикулярно к верхней. Каждая пара ло
пастей может совершать колебания относительно своей попе
речной оси под влиянием разности моментов от мгновенных 
нагрузок. Кроме этого, каждая лопасть может поворачиваться 
относительно своей продольной оси. Колебания (маховое дви
жение) относительно поперечной оси вызывают автоматические

Фиг. 98. Четырехлопастный одновинтовой геликоптер Хиг
гинса (США, 1944). Каждая пара лопастей под действием 
разности моментов, действующих на них, может колебаться 

относительно их общей поперечной оси.

изменения углов атаки лопастей. Помимо этого, геликоптер 
управляется автоматом-перекосом и имеет управление общим 
шагом.

Причиной перехода от двухлопастного винта к четырехлопа
стному явилось желание уменьшить вибрации винта, не отка
зываясь от применения поперечной колебательной системы. 
Расположением одной пары лопастей над другой упрощается 
конструкция втулки винта, допускающая независимое колеба
тельное движение каждой пары лопастей и сочетание шарнир
ной подвески лопастей этого типа с управлением автоматом- 
перекосом.

В геликоптере Аэронаутикл Продактс (фиг. 99) мотор распо
ложен выше центрального редуктора; вместо планетарной пе
редачи или второй пары цилиндрических шестерен на этом 
геликоптере вал мотора связан с приводным валом, идущим к
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центральному редуктору, шестью клиновыми ремнями. На вал 
у мотора посажена фрикционная муфта, а сверху укреплен в 
горизонтальном положении вентилятор для охлаждения мото
ра. В центральном редукторе размещены пара конических ше
стерен и храповиковая муфта свободного хода.

Сквозь редуктор проходит валик механизма общего шага 
(фиг. 100). Втулка винта имеет шарнирную подвеску лопастей 
и поводковый механизм изменения углов установки (фиг. 101).

Конструкция системы управления на этом геликоптере не
сложная вследствие применения ручки подвешенного типа на-

Фиг. 99. Одновинтовой геликоптер фирмы Аэронаутикл Про
дайте МХ-1272 с мотором Франклин 165 л . с. Аппарат имеет 
трехлопастный винт с шарнирной поводковой втулкой и 
механизмом, автоматически изменяющим угол установки 
лопастей в зависимости от их пространственного положения.

подобие ручки управления в автожирах с непосредственным 
управлением (фиг. 102). По отзывам летчиков этот аппарат бо
лее устойчив, чем геликоптеры Сикорского и Белл.

Заканчивая обзор работ по одновинтовым геликоптерам, не
обходимо остановиться на реактивных геликоптерах и на ге
ликоптерах, у которых реактивный момент несущего винта 
компенсируется моментом, создаваемым реакцией газов, вы
ходящих из специального хвостового насадка, расположенного 
под прямым углом к направлению полета.

Одним из первых проектов был проект реактивного геликоп
тера, разработанный в 1943 г. английским инженером Пулли- 
ном, главным конструктором фирмы Вейр (фиг. 103 и 104).

Агрегат, состоящий из осевого компрессора, спаренного на 
одной оси с газовой турбиной, направляет струю горячих га
зов через втулку несущего винта по трубам (лонжеронам) в 
лопастях в реактивные насадки, расположенные на концах ло
пастей. Этот проект дает один из возможных вариантов кон
струкции реактивного геликоптера, хотя жизненность этой схе-
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1—вентилятор; 2— мотор Франклин 6 АЬ-315; 3—центробежная 
муфта включения; 4—ременная передача /=0,624; 5 —главный 
приводной вал; б'—центральный редуктор (передача 1=0,15);
7—муфта свободного хода; 5—главный вал винта; 9—подшип
ник несущего винта; 10—вал к хвостовому винту; 11—хвосто

вой винт.

Фиг. 101. Втулка ротора геликоптера Аэронаутикл Продактс
КХ-1272.

1—трехконечный трубчатый поводок, приваренный к наружной 
обойме автомата-перекоса; 2—наружная обойма автомата-пере
коса; 3—поводок; 4—тяга продольного управления; 5—тяга по
перечного управления; 6—рычаг на лопасти для изменения ее 
угла установки; 7—стакан с подшипниками для поворота лопа
сти относительно ее продольной оси; 8—горизонтальный шар
нир; 9—вертикальный шарнир; 10—стержень механизма пере

вода общего шага; 11—вал винта.
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Фиг. 102. Схема управления геликоптера Аэро- 
наутил Продактс НХ-1272 в кабине летчика.

1—педали для управления шагом хвостового винта;
2—рычаг управления общим шагом лопастей несу
щего винта; 3—управление дросселем; 4—ось боко
вого движения рычага; 5 —рычаги управления авто
матом-перекосом; 6—А-образный рычаг, имеющий 
в верхней части связь с рычагами автомата-пере
коса; 7—ось для продольного движения рычага;
8—трос циклического управления шагом автомата- 
перекоса; 9—ручка управления автоматом-переко

сом подвешенного тнпа.



мы вызывает некоторые сомнения из-за малой ее экономич
ности.

Известно, что такую схему 10—15 лет назад безуспешно 
пытался осуществить Изакко на своих аппаратах, названных 
им «геликожирами». Геликожир представлял собой одновинто
вой геликоптер, на каждой лопасти которого имелись специ
альные винтомоторные группы. В носовой части фюзеляжа име
лась специальная винтомоторная группа с тянущим винтом

Фиг. 103. Схема реактивного геликоптера Пуллина.
/ —осевой вентилятор; 2— газовая турбина; 3— силовой 

агрегат; 4—газопровод; 5 —ручка управления.

обычного самолетного типа. Изакко считал необходимым при
менить на лопастях реактивные двигатели, но так как в то вре
мя их не было, то он поместил на концах лопастей обычные 
винтомоторные группы.

На фиг. 105 показан геликожир Изакко, построенный в 
СССР в 1935 г. Расположение моторов на лопастях усложняет 
и утяжеляет конструкцию несущей системы и делает геликоптер 
неустойчивым при стоянке и рулежке из-за очень высокого по
ложения центра тяжести аппарата.

Во время второй мировой войны в Австрии был построен 
одновинтовой геликоптер Наглер-Рольц N1^-54 аналогичной 
схемы (фиг. 106) с моторами на лопастях. Этот геликоптер пред
ставляет собой пирамиду из легких ферм, соединенных между
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1

Фиг. 104. Детали реактивного геликоптера Пуллвна.
2—сечение лопасти; 2— газопровод; 3— реактивное сопло 
на конце лопасти; 4—сопла без утолщения лопасти;

5—противовес.
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собой. В нижней части фермы связаны амортизационными шну
рами. Пилот помещается на легком сиденьи. На кронштейне в 
верхней части фермы укреплены втулка винта и органы уг.рав-

Фиг. 105. Геликожир Изакко № 4 с четырехлопастным винтом 
диаметром 24,4 м .

На каждой лопасти были установлены моторы Джипси III мощ
ностью 120 л . с. с четырехлопастными винтами. В носовой части 
фюзеляжа был расположен мотор Райт 300 л. с. с тянущим 
винтом. С полетным весом 2450 кг  аппарат был рассчитан на 
перевозку шести пассажиров. Аппарат не проходил полетных 

испытаний из-за поломки несущего винта.

ления винтом. Над втулкой помещен бензобак. Несущий винт 
имеет две лопасти. Примерно на V* длины лопасти от корня 
установлено по одному высокооборотному двухтактному мотору 
Аргус, развивающему при л=6000 об/мин. мощность 8 л. с. Вес

Фиг. 106. Одноместный одновинтовой геликоптер Наглер- 
Р ольц  N8-54 с двумя моторами А ргус мощностью по 8 л . с.

каж ды й.

этого аппарата 36 кг. Вес каждого мотора 4 кг. Проектные дан
ные этого геликоптера следующие: потолок 460 м, продолжи
тельность полета 1 час, дальность 50 км, вертикальная скорость 
у земли 2,5 м/сек.
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В 1945 г, появились сообщения о двух одновинтовых реак
тивных геликоптерах. Первый из них американский «геликос- 
пидер» Газда, второй — германский геликоптер Добльхофа.

Двухместный геликоптер Газда (фиг. 107) снабжен газовой 
турбиной мощностью 130 л. с. конструкции Газда, установлен-

Фиг. 107. Геликоптер Газда с реактивными насадками 
в хвостовой части фюзеляжа.

ной внутри фюзеляжа. Газовая турбина вращает несущий винт, 
а отработанные газы проходят в хвостовую часть, где имеются 
два сопла. Одно сопло расположено по линии полета и слу
жит для создания тяги для поступательного полета аппарата. 
Другое сопло* направлено вбок и служит для компенсирования 
реактивного момента несущего винта. По идее Газда пропуль- 
сивный реактивный насадок применяется для того, чтобы ле
тать при наивыгоднейшем угле атаки винта (при наименьшем 
его лобовом сопротивлении); кроме этого, геликоптер может 
летать и как автожир. Пропульсивное сопло имеет направляю
щий конус, управляемый из кабины пилота. Оба сопла служат 
также и для управления.'

Геликоптер Добльхофа 1ЧК-4 представляет собой одновинто
вой геликоптер с толкающим винтом. По внешнему виду он на
поминает советский автожир АК, взлетающий без разбега, и 
американский автожир Буль.

Представленный на фиг. 108 аппарат является четвертым 
опытным геликоптером Добльхофа, построенным по той же 
схеме с некоторыми модификациями. Газовая турбина
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(133 л. с.), размещенная в фюзеляже, вращает центробежный 
вентилятор со скоростью 36 ООО об/мин; вентилятор создает 
давление 1,45 ат. Турбина через редуктор вращает небольшой 
толкающий винт. В полете на геликоптерном режиме его на
значение заключается в увеличении эффективности оперения, 
на авторотирующем режиме он создает тягу, необходимую для 
поступательного полета.

I

Фиг. 108. Реактивный геликоптер Добльхофа N8-4 с 
газовой турбиной. Полетный вес 670 кг.

Газовая струя из вентилятора направляется через общий га
зопровод в лонжероны лопастей, а затем в реактивные сопла 
на концах лопастей. Большая часть топлива поступает непо
средственно в сопла и там сгорает. В соплах установлены спе
циальные запальные свечи.

Расход горючего при вертикальном подъеме 167 кг!час, и» 
них в соплах— 135 кг!час и в двигателе — 32 кг!час. Сила ре
акции на каждой лопасти 12 кг.

Окружная скорость у несущего винта 240 м/сек-, трехлопа
стный винт имеет диаметр 10 м; профиль лопасти ^ С А  2318.

Перед полетом лопасти устанавливаются на небольшой угол, 
соответствующий режиму авторотации, а когда вентилятор 
разовьет достаточное давление — лопасти переходят на гели- 
коптерные углы установки. На геликоптере применяется непо
средственное управление.

Опыты с этими аппаратами были прекращены из-за их ма
лой экономичности.

В 1947 г. появилось еще несколько реактивных геликоп
теров.

Французский реактивный геликоптер 50-1100 (фиг. 109) 
фирмы 5ЙСА имеет полетный вес 770 кг; вес пустого 524 кг,
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полная нагрузка 246 кг или 32()/о. Диаметр несущего винта 
10 м, нагрузка на ометаемую площадь 9,8 кг/м2. Мощность 
мОтора 170 \л. с., нагрузка на 1 л. с. 4,53 кг!л. с. Дальность по
лета 200 км. Аппарат может летать и как геликоптер с реак
тивными установками на концах лопастей и как автожир.

Фиг. 169. Реактивный геликоптер 50-110С.

Максимальная скорость полета как автожира составляет 
150 км/час.

Английский реактивный геликоптер фирмы Сиерва-Вейр 
\У-9 (фиг. 110) имеет длинный фюзеляж характерной формы,

переходящий в хвостовой части в трубу. Труба оканчивается 
реактивным насадком, направление которого перпендикулярно 
направлению полета.

В полете сила реакции газов компенсирует реактивный мо
мент несущего винта.
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В начале 1947 г. были опубликованы некоторые данные аме
риканского пассажирского реактивного двухместного геликоп
тера ВС-36-х с мотором Франклин взлетной мощностью 215 л. с.

Диаметр несущего винга . . . . 1 м
Полетный вес ......................... - 1220 кг
Вес пустого- ..................................... 86 Ь .
Полная н агр у зк а ..................................... 355 кг  или

2У,2%
В том числе:

два человека . ■ . . 1ь0 кг
горючее . . . .......................... 150 .
багаж и пр............................ • . . . 45 .

Нагрузка иа мощность . . . 5,68 к г!л . с-
Нагрузка на площадь ометаемого

диска . . . 12,8 кгш *
Максимальная скорость 19к км/час
Дальность на крейсерской скорости 290 км

На фиг. 111 приведен проект геликоптера Эвери. Этот одно
винтовой геликоптер имеет в фюзеляже вентилятор, который го
нит струю газа в хвостовую часть фюзеляжа. В одной стороне 
(противоположной направлению вращения несущего винта)

Фиг. 111. Одновинтовой геликоптер Эвери с направляющей 
решеткой в хвостовой части фюзеляжа.

имеется направляющая решетка. Эта решетка отклоняет струю 
от ее первоначального направления и создает поток в хвостовой 
части фюзеляжа, перпендикулярный к направлению полета. Этот 
поток компенсирует реактивный момент несущего винта.

Все эти работы по реактивным геликоптерам были экспери
ментального характера. Ни один из них не вышел из стадии 
опытов из-за малой экономичности и сложности в эксплоатации.
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В последнее время появились сообщения о новом проекте 
фирмы 8ЫСА. Этот проект под маркой Норд-1700 представляет 
собой комбинацию автожира и геликоптера. Это одновинтовой 
аппарат (фиг. 112) с толкающим пропеллером, заключенным в 
кольцо. Непосредственно за пропеллером помещены рули на
правления в виде своеобразной решетки для отклонения струи. 
Отклоненная струя создает противодействующий момент при 
полете аппарата на геликоптерном режиме.

Фиг. 112. Геликоптер-автожир Норд-1700 (проект).

Как правило, все одновинтовые геликоптеры не имеют хво
стового оперения. Только в последнее время начинают появ
ляться одновинтовые геликоптеры, имеющие горизонтальное и 
вертикальное оперение. Это можно объяснить только тем, что 
опыт эксплоатации одновинтовых геликоптеров без оперения 
выявил их недостаточную статическую устойчивость.

Двухвинтовые геликоптеры
Переходя к рассмотрению двухвинтовых геликоптеров, мож

но сказать, что принципиально такой геликоптер может быть 
сконструирован по любой из следующих схем:

1) в виде соосного геликоптера;
2) с винтами, разнесенными в поперечном направлении;
3) с винтами, разнесенными в продольном направлении.
При этом две последние схемы могут быть осуществлены

как без перекрытия винтов, так и с различной степенью пере
крытия.

Соосные геликоптеры
Соосные геликоптеры в последние годы получили широкое 

распространение, особенно геликоптеры небольших размеров с 
маломощными моторами.



В 1943 г. были опубликованы краткие сведения об амери
канском геликоптере проф. Г. Ботезата (фиг. 113). Этот гели
коптер имеет два трехлопастных винта диаметром 8,5 м с силь
но закрученными лопастями. Крепление лопастей напоминает 
крепление лопастей на первых советских геликоптерах Ц А ГИ  
1-ЭА и 5-ЭА. Мотор Франклин мощностью 90 л. с. расположен 
над фюзеляжем между винтами, вращающимися в противопо
ложных направлениях. Обтекаемый фюзеляж покоится на 
обычном шасси с хвостовым колесом. Колея шасси очень уз- 
жая. Кажущаяся компактность механических агрегатов при

Фиг. 113. Геликоптер Ботезата, имеющий крайне высокое 
расположение центра тяжести, малую колею шасси и 

сложную компоновку.

таком конструктивном решении соосной схемы не оправдывает
ся, так как центр тяжести поднимается настолько высоко, что 
при узкой колее шасси возникает опасность опрокидывания 
аппарата на земле даже при небольшом ветре. Кроме того, 
несущая система с незакапотированным мотором создает боль
шое сопротивление.

Геликоптеры американских фирм Хиллера, Бендикса, Марк- 
варда и некоторых других характерны фюзеляжами, напоми
нающими кузов автомобиля. Все они имеют по два двухлопаст
ных винта, вращающихся в противоположных направлениях, 
с жестким креплением лопастей.

Геликоптер Хиллера (фиг. 114) с мотором Франклин 90 л. с. 
имеет полетный вес 635 кг, вес пустого 544 кг, полную на
грузку 91 кг, т. е. М.З10/©, диаметр винтов 7,63 м ; нагрузка на 
•ометаемую площадь составляет 13,9 кг/м2, в то время как на
грузка на единицу мощности равна 7,05 кг!мг. Из этих данных 
можно заключить, что конструкция геликоптера тяжела, а па
раметры выбраны не совсем удачно; при такой большой на
грузке на мощность следует брать нагрузку на площадь оме- 
таемого диска значительно меньше. Действительно, по сообще
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ниям печати статический потолок этого аппарата равен пример
но 30 м. Геликоптер Хиллера имеет очень развитую носовую 
часть фюзеляжа и очень короткую хвостовую часть, что, ко-

Фиг. 114. Соосный геликоптер Хиллера с жестко закреп
ленными лопастями.

нечно, должно увеличивать дестабилизирующий путевой мо
мент.

Геликоптеры Бендикс представлены в 1947 г. двумя образ- 
цамй: модель Л с мотором Пратт-Уитни 450 л. с. и модель К с 
мотором Континенталь 100 л. с. Четырехместная пассажирская 
модель Л (фиг. 115) имеет винты диаметром 14,63 м (по дан-

Фиг. 115. Четырехместный пассажирский геликоптер 
фирмы Бендикс, модель Л.

ным предварительного проекта диаметр винтов был намечен 
12,2 м). Имеются сведения, что вначале полетный вес этого 
аппарата был запроектирован в 1375 кг, а вес пустого — в 
872 кг, таким образом полная нагрузка определялась в 503 кг, 
т. е. 36,6%, а нагрузка на площадь ометаемого диска (при 
диаметре винтов 12,2 м) — 11,7 кг/м2. Так как вес конструкции
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был явно занижен в предварительном проекте, фирме приш
лось в процессе постройки увеличить диаметр винтов до 14,63 м.

Модель К (фиг. 116)— одноместная спортивная машина, 
диаметр винтов 7,63 м, полетный вес 545 кг; нагрузка на оме- 
таемую площадь 11,95 кг/м2, нагрузка на мощность — 5,45 кг]л. с.

Фиг. 116. Геликоптер фирмы Бендикс, модель К.

и .ишш'шии'шв

Ф и г . 117. Геликоптер фирмы Кертисс Райт „Летающий автомобиль- .

В последующих работах видно, что американские конструк
торы учли вредное влияние неправильной формы фюзеляжа на 
устойчивость пути геликоптера. Так, в последующих геликоп
терах Кертисс Райт «Летающий автомобиль» (фиг. 117) кон
струкции Кея, Гамильтон-1 и 1Ш-11 сделаны удлиненные хво
стовые части фюзеляжа с килевыми поверхностями, а на ге-
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ликоптере «Комьютер» (фиг. 118) конструкции Хиллера хво 
стовая часть фюзеляжа значительно длиннее, чем на его пер
вой модели.

Фиг. 118. Геликоптер 1Ш-П „Комьютер".

Основные данные этих геликоптеров приведены ниже:

Тип Кертисс-Райт
Гамильтон-1 11Н-11 „Комью

Характеристика
„Летающий
автомобиль"

тер*

Мотор Франклин 
90 л . с. или 
Континенталь

Лайкоминг 
135 л . с.

Лайкоминг 
135 л. с.

Диаметр винтов, м 7,63 8,55 9,76

Полетный вес, кг 540 590 725

Вес пустого, кг 408 363 490

Число мест 2 2 2

Полная нагрузка, кг 132 227 (38,4% ) 235 (32,5% )

Нагрузка на плошадь оме
таемого диска, кг/м 2

~  11,8 10,3 9,73

Нагрузка на мощность 6,0 — 5,35
кг1л . с. П р о е к т н ы е  д а в н ы е •.
Максимальная скорость 
км/час

150 160 160

Потолок динамический, м 1500 — проект. 3000

Дальность на крейсерской 
скорости, км

64 480 290

9* 13
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Во Франции большую работу по соосным геликоптерам про
делали Бреге и Доран. По имеющимся сведениям фирма Бре
ге работала над усовершенствованием и модификацией своего 
первого образца под другие моторы. Так же как и на первом 
аппарате, конструкторы применяют трехлопастные винты с тра
пецевидными в плане лопастями, шарнирной втулкой с разне
сенными осями горизонтальных шарниров и поводковую систе
му стабилизации. Иностранные журналы сообщали, что после 
изгнания немцев из Франции фирма Бреге-Доран начала 
строить серию геликоптеров для нужд армии.

На авиационной выставке 1946 г. в Париже демонстриро
вались два соосных геликоптера Бреге 11Е и Доран 0-20.

Геликоптер Бреге Н Е с мотором Потез 240 л. с. имеет вин
ты диаметром 8,6 м. Его полетный вес 1250 кг, а вес пустого 
850 кг. Полная нагрузка 400 кг, что составляет 32,/о полетного 
веса. Нагрузка на площадь ометаемого диска 21,6 кг/м2. На
грузка на единицу мощности 5,2 кг/л. с.

Геликоптер Бреге 11Е имеет горизонтальное и вертикаль
ное оперение. По сообщению печати этот геликоптер имеет про
ектную максимальную скорость горизонтального полета 
240 км/час.

Геликоптер Б-20 имеет несколько больший полетный вес. 
Очевидно, он является развитием предыдущих типов Бреге-До- 
ран 0-10, Б-ЮА и  О-20А, строившихся с различными мото*- 
рами. Геликоптер 0-20 имеет полетный вес 2500 кг, вес пу
стого 1400 кг. Это дает величину полной нагрузки 1100 кг 
или 44% полетного веса. Диаметр винтов этого геликоптера 
15,4 м, а нагрузка на площадь ометаемого диска 13,4 кг/м1. 
Коэффициент заполнения (двух винтов) 0,11. На геликоптере 
установлен мотор Рено мощностью 480 л. с., что дает 5,2 кг/л. с. 
Публикуются в печати следующие проектные характеристики 
этого аппарата:

Опубликованные данные французских геликоптеров явно 
преувеличены, особенно в отношении максимальной скорости.

Следует отметить, что публикуемые в печати характеристики 
геликоптеров иностранных фирм носят в большинстве случаев 
рекламный характер. При проверке летными, испытаниями ско
рости, потолок, маневренность и т. п. оказываются значительно 
ниже указанных фирмами.

В 1945 г. в США инженером Пентекост был сконструирован 
«ранцевый» летательный аппарат «Хоппикоптер». «Хоппикоптер» 
представляет собой соосный двухвинтовой геликоптер. Основой 
этого геликоптера была рама, сваренная из стальных труб. Этот 
аппарат не летал.

Максимальная скорость 
Статический потолок . 
Динамический потолок . 
Д альность.................- .

250 км ! час
3000 м  
5000 „ 
800 км
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Мы считаем опасным применение «ранцевых» приборов ге- 
ликоптерного типа из-за возможных увечий пилота. Очевидно, 
эти опасения были разделены впоследствии и Пентекостом, так 
как в 1946 г. «Хоппикоптер» был переделан и снабжен своеоб
разным шасси, состоящим на трех пружинящих полозьев, свя
занных между собой амортизационными шнурами. Рамка была 
несколько удлинена и оканчивалась внизу маленьким си
деньем. В этом варианте диаметр винтов был увеличен до 
4,57 м и вместо мотора 20 л. с. был поставлен мотор Райтер 
35 л. с. Вес конструкции 56,7 кг, а максимально возможный по
летный вес 170 кг. Нагрузка на ометаемую площадь 10,4 кг/м2, 
нагрузка на единицу мощности — 4,85 кг/л. с.

Фиг. 119. Легкомоторный геликоптер фирмы Ротерон 
,у с трех цилиндровым мотором Нобель.
4

Этот геликоптер, так же как и первый тип, имел два двух
лопастных винта с жестко заделанными прямоугольными лопа
стями и управление автоматами перекоса и общим шагом. Мо
тор расположен за плечами пилота и несомненно представ
ляет опасность при неудачных посадках. Этот геликоптер также 
не летал. Третий вариант этого аппарата имел три небольших 
колеса и мотор мощностью 42 л. с.

В 1946 г. американская фирма Ротерон построила легко
моторный соосный геликоптер закрытого (кабинного) типа 
конструкции У. Томас (фиг. 119). Этот геликоптер имеет об
текаемую хорошо освещенную кабину типа лимузин, к кото
рой сзади прикреплен управляемый от педалей киль. Геликоп
тер имеет шасси с носовым колесом. Несущая система 
геликоптера Ротерон состоит из двух трехлопастных винтов с
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трапецевидными лопастями. Жестко закрепленные деревянные 
лопасти имеют поперечное V равное 3°. Между винтами по
мещен пятицилиндровый звездообразный ротативный мотор, 
специально сконструированный фирмой Нобель для летающих 
мишеней, управляемых по радио, на которых проводится обуче 
ние американских зенитчиков.

Геликоптер Ротерон (по сведениям фирмы) имел следующие 
данные:

Диаметр винтов: верхнего .................
н и ж н е г о .................

Полетный вес (без горючего) . . .
Вес к о н с т р у к ц и и .................................
Мощность м о т о р а .................................
Нагрузка на площадь ометаемого
диска .....................................................
Нагрузка на мощность .................. ..
Полная н а г р у з к а .................................
Расстояние между винтами . . . .

Геликоптеры с разнесенными в поперечном 
направлении винтами

Двухвинтовые геликоптеры с поперечным расположением 
винтов делаются с сачмой разнообразной степенью перекрытия 
винтов, начиная от систем, в которых оси винтов расположены 
на несколько десятков сантиметров друг от друга. В этом слу
чае несущая система уподобляется соосному геликоптеру с той 
разницей, что расстояние между винтами по вертикали умень
шается до 1гуля. С другой стороны, встречаются и такие кон
струкции, в которых перекрытие составляет лишь несколько 
процентов от диаметра винта и, следовательно, в аэродинами
ческом отношении такие системы мало чем отличаются от ге
ликоптеров, у которых оси винтов располагаются по бокам 
фюзеляжа на расстоянии несколько большем, чем диаметр винтов.

Будем рассматривать геликоптеры этой группы в порядке 
уменьшения степени перекрытия.

Несколько лет назад Флеттнером была запатентована ори
гинальная схема двухвинтового геликоптера.

Отличительной особенностью этой схемы было наклонное 
расположение осей винтов, которые находились на небольшом 
расстоянии друг от друга (равном ширине редуктора), и были 
отклонены в поперечной плоскости во внешние стороны.

При вращении винтов в противоположных направлениях ло
пасти одного винта входят в промежутки между лопастями 
другого винта (фиг. 120). Втулка в этой схеме имеет неболь
шое V, устроенное таким образом, что вертикальные шарниры 
располагаются несколько выше, чем центр корпуса втулки. 
Горизонтальные и вертикальные шарниры (с фрикционными
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2,95 м  
4,67 „
191.5 кг
105 .
35 л . с.

11,2 кг/м 2 
5,48 к г/л . с.
86.5 кг 
0,475 м



демпферами) совмещены. Флеттнер в своей схеме сумел раз
решить вопрос о проходимости лопастей только для двухлопа
стных винтов. Возможно, что он стремился к упрощению несу
щей системы, но, судя по дальнейшим результатам, видно, что 
применение двухлопастных шарнирных винтов, расположенных 
на некотором расстоянии, вызвало ряд затруднений из-за 
вибраций аппарата.

В 1939 г. Флеттнером по этой схеме был построен одно
местный геликоптер Р1-282 «Колибри» для корректирования и

связи (фиг. 121) с мотором Симменс 5Ь-14 мощностью 140 л. с. 
Аппарат имел два двухлопастных винта. Геликоптер Р1-282 имел 
мощное вертикальное оперение для обеспечения устойчивости

Фиг. 121. Геликоптер Флеттнера Р1-282 с мотором Симменс 
811-14, с двумя двухлопастными винтами, вращающимися в 

противоположных направлениях.
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пути и горизонтальное оперение с большим поперечным V. По
летный вес геликоптера достигал 1000 кг. Применение двух
лопастных несущих винтов на геликоптере Р1-282 вызвало 
необходимость принятия специальных мер для устранения ви
браций ручки управления. Для борьбы с динамической не
устойчивостью аппарата в систему управления были введены 
инерционные демпферы, выполненные в виде небольших махо
виков, вращавшихся с большим передаточным числом при от
клонении органов управления. Это не позволяло пилоту делать 
резкие движения органами управления.

О
Фиг. 122. Геликоптер Келлет ХР-8 с двумя трехлопастными 
винтами, работающими с перекрытием 0,89 0. Оси винтов 

наклонены в разные стороны.

В 1945 г. американская фирма Келлет, строившая долгое 
время автожиры, выпустила свой двухвинтовой геликоптер 
ХК-8 с мотором Франклин 245 л. с., построенный по схеме 
Флеттнера (фиг. 122). В отличие от геликоптеров Р1-282 этот 
аппарат имел два трехлопастных винта. Несмотря на то что 
осуществить геликоптер такой схемы с трехлопастными винта
ми значительно труднее, чем с двухлопастными винтами, фир
ма Келлет сумела создать механизмы втулок и связи между 
ними таким образом, что расстояние между осями (1,2 м) не 
вышло за пределы габаритов кабины пилота. Естественно, что 
достоинства схемы Флеттнера (компактность) в этом аппарате 
сочетаются с лучшим конструктивным оформлением несу
щей системы. Как видно из фотографии (фиг. 123) и описания 
конструкции этого аппарата, геликоптер ХК-8 имеет втулку с 
шарнирной подвеской (с разнесенными осями ГШ). Оси го
ризонтальных шарниров повернуты на некоторый угол чем 
достигается автоматическое изменение углов установки лопа
стей в зависимости от их пространственного положения при

136



маховом движении. Кроме этого, лопасти имеют особую повод
ковую связь. Механизмы втулок несущих винтов геликоптера 
Келлет конструктивно отличаются от применяемых другими 
фирмами. ХК-8 имеет мощное вертикальное оперение: цен
тральный киль и две боковые шайбы. Аппарат имеет также го
ризонтальное оперение. На геликоптере Келлет нагрузка на 
площадь ометаемого диска равна 12,3 кг!м%, а нагрузка на 
мощность — 5,4 кг}л. с.

В 1947 г. фирма Келлет выпустила свой двухмоторный пас
сажирский геликоптер КН-2, построенный по той же схеме-

Фиг. 123. Ц ентральная часть несущ ей системы геликоптера 
Келлет ХК-8. Винты имеют горизонтальны е повернуты е 
шарниры, вертикальны е шарниры и управление автоматом-

перекосом.

Проходимость лопастей обеспечивается легким наклонением 
осей винтов в разные стороны.

(фиг. 124), для пассажирских и транспортных операций. Он 
имеет два мотора Континенталь с взлетной мощностью 525 л. с. 
(номинал 365 л- с.); сухой вес мотора 320 кг. Моторы смон
тированы по бокам фюзеляжа в непосредственной близости от 
него. Вертикальные валы через редукторы связаны со втулка
ми винтов, расположенных на кабанах непосредственно над 
моторами. Диаметр винтов 19,8 м. Винты трехлопастного шар
нирного типа.

Полетный вес геликоптера 5260 кг, вес конструкции 3920 кг, 
полезная нагрузка 1340 кг, т. е. 25,5'%. Нагрузка на единицу 
мощности 5 кг!л. с. Опубликованы следующие летные данные 
этого геликоптера: максимальная скорость 190 км]час, пото
лок 4600 м.

Геликоптер КН-2 имеет мощное вертикальное оперение, со
стоящее из центрального киля и двух шайб эллиптической
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формы, а также стабилизатор. Шасси геликоптера — с носовым 
колесом.

На французской авиационной выставке 1946 г. демонстри
ровался геликоптер N0-2001 конструкции Дорана, построенный 
по этой же схеме (фиг. 125). По данным французской печати 
его полетный вес 2374 кг, вес пустого 1258 кг.

Фиг. 124. Двухмоторный двухвинтовой пассажирский 
геликоптер фирмы Келлет КН-2.

Фиг. 125. Ф ранцузский геликоптер КС-2001 конструкции Д орана.

Этот геликоптер имеет мотор Рено 500 л. с. Проектные ха
рактеристики геликоптера (еще не достигнутые):

Максимальная ск о р о сть .....................  255 к м /час
Статический потолок.........................  2000 м
Динамический потолок.........................  5000 „
Диаметр винтов.....................; . . . 11 „

Машина имеет хвостовое оперение и убирающееся шасси.
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Нужно заметить, что схема с наклонным расположением 
осей винтов в поперечной плоскости имеет тот недостаток, что 
от суммирования векторов крутящих моментов на валах вин
тов получается продольный момент, который надо компенсиро
вать при балансировке аппарата.

В одноместном американском геликоптере конструкции 
Ф. Лендграфа (фиг. 126) перекрытие винтов сделано значитель
но меньшим. Оно составляет только 32% диаметра винта (при 
диаметре 4,87 м перекрытие равно 1,54 м). При этом винты с 
жестко закрепленными лопастями сконструированы таким об
разом, что у одного винта лопасти имеют V, обращенное вверх, 
а у другого винта — V, обращенное вниз. Таким образом, не-

Фиг. 126. Двухвинтовой геликоптер Ф. Л ендграф а с мотором 
Побджой „Н иагара" 65 л .  с . Ж есткие трех лопастные винты 

работаю т с перекрытием 32%.

смотря на то что оси втулок расположены на одной высоте, 
концы лопастей проходят на некотором расстоянии друг от 
друга. Это сделано для того, чтобы в случае поломки транс
миссии избежать поломки лопастей.

Несущие винты геликоптера Лендграфа цельнодеревянные: 
корпус втулки и жестко заделанные в нем березовые круглые 
полые лонжероны лопастей образуют основной каркас винта. 
На лонжероны надеваются каркасы лопастей, которые имеют 
шарниры, позволяющие вращаться каркасу относительно лон
жерона. Поворот каркаса лопастей относительно лонжеронов 
изменяет общий угол установки лопасти.

Одновременное или дифференциальное изменение общего 
шага для обоих винтов служит для изменения режима подъе
ма или для крена. На каждой лопасти имеются элероны.

и
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Управление элеронами циклическое от ручки пилота посред
ством автоматов-перекосов.

Конструкция передачи мощности к винту состоит из цен
трального блока, расположенного на носке мотора Побд- 
жой «Ниагара» мощностью 85 л. с. и особой безвальной пе
редачи. На блоке имеются два диска (тарелки) с ленточными 
наконечниками, закрепленными на шарикоподшипниках. К ниж
ней части втулок несущих винтов укреплены аналогичные 
диски с ленточными наконечниками; каждая пара дисков со
единена между собою 12-ю тягами. При вращении дисков цен-

Фиг. 127. Д вухвинтовой двухмоторны й геликоптер „Омега“ 
конструкции И. П. Братухина с ш арнирной поводковой под
веской лопастей, управлением автоматами-перекосами в про
дольном направлении и механизмами изменения общ его шага.

Винты синхронизированы  поперечной трансмиссией.

трального блока тяги, последовательно натягиваясь, передают 
вращение дискам, укрепленным на валах винтов.

Эта система с точки зрения уменьшения веса заслуживает 
внимания. Следует отметить, что надежность ее в работе вы
зывает некоторые сомнения, если учитывать деформации опор, 
происходящие от изгиба и кручения балок, поддерживающих 
винты. Систему поворотного каркаса лопастей и одновременное 
применение элеронов следует признать неудовлетворительным 
решением и не имеющим практической ценности. Необходимо 
заметить, что оба экземпляра геликоптера Лендграфа погибли 
из-за поломки винтов.

Конструктивные формы двухвинтовых геликоптеров с раз
несенными в поперечном направлении винтами без перекрытия 
в последнее время известны нам по четырем аппаратам этого 
типа.

В 1941 г. появился советский двухмоторный двухвинтовой 
геликоптер «Омега» оригинальной схемы конструкции И. П. Бра
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тухина (фиг. 127). В отличие от двухвинтового геликоптера 
Фокке-Вульф РШ-61 геликоптер И. П. Братухина по бокам 
фюзеляжа имеет две отдельные мотогондолы, опертые на ма
сляно-пневматические амортизаторы шасси. К стойкам амор
тизаторов закреплены снизу симметричные вилки с колесами.

В верхней части каждой мотогондолы выходит короткий 
трансмиссионный вал, связывающий моторный редуктор с ре
дуктором на втулке винта. Две мощные фермы из стальных 
труб соединяют мбтогондолы с фюзеляжем; хвостовая часть 
фюзеляжа несет развитое вертикальное оперение, высокопод- 
нятый стабилизатор и хвостовое колесо. В носовой части фю
зеляжа закреплено противокапотажное колесо.

Фиг. 128. Д вухвинтевой  одномоторны й геликоптер 
Платт ле-Пейдж.

Геликоптеры Братухина с различными мотоустановками, 
строившиеся с 1940 по 1947 г., совершили много! успешных по
летов и показали хорошую устойчивость и управляемость.

Появившийся в 1944 г. американский геликоптер Платт 
;:е-Пейдж (фиг. 128) полетным весом 2180 кг построен по схе
ме Фокке-Вульф. Он имеет один мотор Пратт-Уитни «Уосп 
Джюниор» мощностью 450 л. с., размещенный в фюзеляже, и 
два разнесенные трехлопастные винта диаметром 9,3 м с ло
пастями шарнирного типа. Его полная нагрузка составляет 
548 кг или 25,4'%. Нагрузка на площадь ометаемого диска ге
ликоптера равна 16 кг/м2, а нагрузка на единицу мощности — 
4,85 кг!л. с. Геликоптер имеет обтекаемые консольные балки, 
поддерживающие винты. К этим балкам на Уз расстояния меде- 
ду фюзеляжем и винтами крепятся закапотированные стойки 
главных ног шасси. Хвостовое оперение имеет мощный киль и 
высокоподнятый стабилизатор, а также и руль направления. 
Хвостовое колесо шасси вынесено несколько вперед.

За время второй мировой войны германская фирма Фокке- 
Ахгелис построила геликоптер Фокке-Ахгелис Ра-223 (фиг. 129) 
с мотором Бранденбургского моторостроительного завода мар
ки Брамо «Фафнир» мощностью 1000 л. с. На серийных гели
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коптерах был установлен мотор ВМШ-301 мощностью 1000 л. с., 
высотностью 4000 м. Этот геликоптер имеет два трехлопастных 
винта шарнирного типа, укрепленных на консольных трубчатых 
фермах. Полетный вес аппарата колеблется от 3690 кг до (для

Фиг. 129. Германский геликоптер Ф окке-Ахгелис Ра-223 
с мотором ЮС0 л .  с.

испытаний у земли) 5000 кг. Для достижения статического по
толка 2000 м полетный вес составлял 4300 кг. Вес пустого аппа
рата 3000 кг.

Основные данные геликоптера Ра-223:

Диаметр винтов 12 м

Нагрузка
Для полетнгго веса

3690 к г 4300 к г 5000 к г

Полезная нагрузка, кг 690 1000 2000

% 18,7 23 40

Нагрузка на ометаемую 
площадь винтов, кг]л&

16,35 19 22,1

Нагрузка на мощность 
к г /л . с.

3,69 4,3 5,0

Максимальная скорость, достигнутая при ис
пытаниях...................................................................... 210 к м /ч а с
Максимальный динамический потолок . . . 7100 м
Максимальная вместимость кабии ..................... 12 чел.
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Запас горючего на 2,5 часа 500 кг
Передаточное число трансмиссии на винты . . 9 ,1 :1
Число оборотов м отора.........................................
Число оборотов винтов.........................................
Мощность, расходуемая вентилятором (венти
лятор установлен на моторе)1 .............................
Коэффициент заполнения ви н та .........................
Вертикальная скорость у земли (при полет
ном весе 4300 к г ) .....................................................

2500 об/мин 
275 об/мин

5 ,5  м /сек

100 л . с. 
0,06

Лопасти геликоптеров делались с закруткой на 4° (умень
шение угла установки на концах). Лонжероны лопастей изготов
лены из конических труб с переменной толщиной стенки из ле
гированной стали.

В 1947 г. в США был построен двухмоторный геликоптер 
фирмы Мак Донелл ХНУО-1 (фиг. 130), похожий по внешнему 
виду на геликоптеры Братухина и Платт ле-Пейдж.

Этот геликоптер имеет два мотора Пратт-Уитни по 450 л. с 
установленные в средней части консольных балок, поддержи
вающих винты. Центральная часть этих балок сделана гори
зонтальной и в ней проходит синхронизирующий вал. Внешние 
части балок имеют поперечное V.

1 Очевидно, к. п. д. вентилятора чрезвычайно низкий. Это объясняется 
тем, что вентилятор осевого типа имеет небольшую окружную скорость.

Фиг. 130. Д вухмоторной американский геликоптер 
фирмы М ак-Донелл ХЬШ М.
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Этот геликоптер (по данным иностранной печати) имеет сле
дующие данные:

Число м е с т .............................................. 12
Диаметр ви и то в .....................................  14,0 м
Полетный в е с ..................... .... 5000 к г
Вес к о н с т р у к ц и и ................................. 2920 „
Полная нагрузка . .................................  2080 к г  или

41,5 °/о
Нагрузка на площадь ометаемого

д и с к а .................■ ................................. 16,3 кг/м*
Нагрузка на мощность.........................5,56 к г /л .  с.
Крейсерская с к о р о с т ь .........................  160 км /час

Геликоптеры с продольным расположением винтов

Двухвинтовой геликоптер с винтами, разнесенными в про
дольном направлении, после геликоптеров Сорокина, Корню и 
Фло'рина появился лишь в 1944 г. (в проектах американских 
фирм Хартвиг Литл и Ротор Крафт) и только в 1945 г. был по
строен одномоторный геликоптер РУ-З конструкции Ф. Пясец- 
жого (фиг. 131). Полетный вес составлял 3035 кг, вес пустого

Фиг. 131. Транспортный геликоптер Пясецкого РУ-З с мотором 
К онтиненталь-Райт мощностью 6С0 л .  с . Д ва трехлопастны х 
винта, располож енны е в носовой и хвостовой частях ф ю зеля

ж а, вращ аю тся в противополож ны х направлениях.

1935 кг, полная нагрузка 1100 кг, т. е. 36,3%. Этот геликоптер 
имеет два трехлопастных винта диаметром 12,5 м. Если предпо
ложить, что винты не имеют перекрытия, нагрузка на ометаемую 
площадь будет 12,35 кг/м2. На РУ-З установлен в фюзеляже по
зади кабины мотор Пратт-Уитни взлетной мощностью 600 л. с .г.

1 Вначале был поставлен мотор Пратт-Уитни мощностью 450 л . с.
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Удельная нагрузка по мощности у этого геликоптера состав
ляет 5,08 кг/л. с. Этот аппарат (по сообщению печати) имеет 
следующие данные:

Максимальная ‘ скорость на высоте
1500 м ............................................. ....  200 км /час

Потолок статический’.........................  3000 м

„ динамический .....................  4600 м
Скороподъемность.................................  4,57 м /сек
Дальность на крейсерской скорос

ти .......................................................... 480 к м

Двухместный геликоптер ХВ-11 фирмы Ротор Крафт 
(фиг. 132) имеет два винта диаметром 5,5 м. Его почетный вес 
566 кг, вес цустого 363 кг, полная нагрузка 203 кг составляет 
36,010/о от полетного веса. Нагрузка на площадь ометаемого 
диска 11,9 кг/м2. На этом аппарате установлен мотор Континен
таль 110 л. с., нагрузка на мощность 5,15 кг/л. с. Геликоптер 
имеет два трехлопастных винта с жестко закрепленными дере
вянными лопастями (без шарнир-ов).

В 1946 г. были опубликованы данные проекта геликоптера 
фирмы Ротор Крафт под названием «Роторбас» с полетным ве-

Фиг. 132. Геликоптер фирмы Ротор К рафт ХК-11.

сом 11 340 кг, рассчитанного на перевозку 20 пассажиров и 
двух членов экипажа. В проекте предусматривается примене
ние двух трехлопастных винтов диаметром 18,3 м с перекры
тием примерно на половину длины лопастей. На геликоптере 
устанавливаются два мотора жидкостного охлаждения. Пред
полагаемая дальность 800 км.
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В 1947 г. опубликованы некоторые данные нового амери
канского проекта пассажирского геликоптера фирмы Санбим 
(фиг. 133). Геликоптер имеет прекрасные аэродинамические 
формы. На нем установлены два мотора по 174 л. с. каждый. 
Полетный вес аппарата 1180 кг, вес пустого 815 кг, полная

Фиг. 133. Проект геликоптера фирмы „Санбим" с двум я моторами
по 160 л .  с.

нагрузка 363 кг, т. е. 30,7°/о. Геликоптер имеет два трехлопа
стных винта диаметром 5,5 м.

Нагрузка на площадь ометаемого дй!ска 24,8 кг/ж2; на
грузка на 1 л. с. — 3,38 кг]л. с.

В последних американских журналах появились сообщения 
о новой модификации транспортного военного геликоптера

Фиг. 134. Восьмиместный геликоптер П ясецкого НХКР-1 с мотором 
мощностью 600 л .  с .

РУ-14 (фиг. 134) с мотором Пратт-Уитни К-1340. Видно, что 
пришлось кили вынести в более обдуваемые зоны ометаемого 
диска.

Из всего этого следует, что двухвинтовой продольной схе
ме начали уделять большое внимание при проектировании 
транспортных геликоптеров.
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Теоретические предпосылки Н. Е. Жуковского и Б. Н. Юрье
ва и ранние идеи Бреге, Эмишена, Ботезата в отношении це
лесообразности создания многовинтовых геликоптеров долгие 
годы не находили последователей.

В последние годы мысль о постройке многовинтового ге
ликоптера нашла применение в аппаратах большого полетно
го веса.

В 1946 г. фирмой Сиерва был спроектирован и построен 
трехвинтовой геликоптер под названием «Воздушная лошадь». 
Геликоптер был специально спроектирован для борьбы с вре
дителями сельского хозяйства путем опрыскивания.

В этом аппарате для уравновешивания реактивного момента 
несущей системы был применен способ, предложенный свыше 
10 лет назад инженером Н. М. Флориным. Все три винта гели-

Многовинтовые геликоптеры

Фиг. 135. Трехвинтовой геликоптер „В оздуш ная лош адь" 
с мотором Роллс-Ройс „Мерлин XXXIIй мощностью 1600 л .  с.

коптера вращаются в одну сторону (по часовой стрелке). Оси 
винтов имеют наклон Зч45/ в сторону вращения винтов в пло
скостях касательных к окружности, проходящей через центры 
всех трех винтов. Таким образом тяга каждого винта дает гори
зонтальную составляющую 148,5 кг. Все три горизонтальных со
ставляющих тяги взаимно уравновешиваются, но создают мо
мент относительно вертикальной оси, проходящей через центр 
тяжести аппарата, уравновешивающий реактивный момент не
сущей системы.

Как видно из фиг. 135, геликоптер имеет один фюзеляж, в 
хвостовой части которого смонтирована втулка заднего винта. 
В передней части фюзеляжа имеются две балки, симметрично 
расположенные по бокам фюзеляжа, направленные несколько 
вперед и образующие между собой угол в 120°.

На концах этих балок закреплены втулки двух передних 
винтов. Средняя часть фюзеляжа и центральные части балок,
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*
поддерживающих передние винты, не имеют обтекателя и 
представляют собой открытые трубчатые фермы. Это сделано, 
очевидно, для того, чтобы уменьшить сопротивления ненесу- 
щих частей, расположенных в ометаемых винтами зонах, и для 
уменьшения вибрации аппарата.

Геликоптер «Воздушная лошадь» имеет следующие данные:

Полетный в е с ......................................................  6800 к г
Вес конструкции.................................................. 3800 к г
Полная нагрузка.................................................. 3000 к г  или

44 ,2%
Диаметр трехлопастных винтов . . . . . .  14,05 м '
Вес л о п ас ти .....................................   . . . . 58 к г
Суммарная ометаемая площадь трех вин

тов ...................................................... • . . . 464 м 2
Расстояния от центра аппарата до центра

втулки каждого винга . . . . . . . .  8,35 м
Нагрузка на 1 л . с. (взлетной мощнос

ти) ......................................................................  4,25 кг1л. с.
Нагрузка на 1 м 2 ометаемой винтами

п лощ ад и ..................... .............................. 14,65 кг]л&
Общее передаточное число трансмиссии,

считая редукцию м о т о р а ...............  13 ,7 :1
Число оборотов в и н т о в ............................ 175 об/мин
Мотор Роллс-Ройс „Мерлин XXXII"

(взлетная мощность 1600 л .  с., номи
нальная мощность 1360 л .  с. на 1680 м )

По данным иностранной печати этот аппарат имеет следую
щие проектные летные характеристики:

Максимальная с к о р о с т ь .....................  184 км /час
Крейсерская скорость . .................  141 ,
Вертикальная скорость у земли . 7 ,3  м !сек

Для подъема над землей на высо
ту 14 м  требуется мощность . . 980 л . с.

На геликоптере установлено специальное оборудование для 
опрыскивания ядами, состоящее из резервуара из нержавею
щей стали емкостью 2270 л  и системы трубок с отверстиями 
для подачи отравляющих веществ.

Втулки несущих винтов с верхними редукторами (фиг. 136) 
представляют компактные агрегаты, крепящиеся на трубчатых 
конструкциях хвостовой части фюзеляжа и концов поддержи
вающих балок. Втулка трехлопастного винта со свободнонесу- 
щими лопастями имеет горизонтальные и вертикальные шарни
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ры. Горизонтальные шарниры повернуты так же, как в описан
ной ранее автодинамической втулке Сиерва, сконструирован
ной для автожиров, взлетающих без разбега. Повернутые шар
ниры, так же как и в автожирах, служат здесь для большего 
демпфирования махового движения лопастей.

Характерным отличием втулки геликоптера «Воздушная ло
шадь» от автодинамической втулки автожиров является то, что 
втулки автожиров были сконструированы для непосредственно
го управления, т. е. для управления путем наклона оси ро
тора. Втулка геликоптера сконструирована для цикличе
ского управления и управления общим шагом. Для этого ры
чаг циклического управления на лопасти находится внутри оси 
горизонтального шарнира и имеет карданное соединение на 
оси вертикального шарнира. Таким образом при любом откло
нении лопасти в плоскости вращения или при ее взмахе пово-

Фиг. 136. Схема автодинамической втулки английского геликоптера 
„В оздуш ная лош адь" с повернутыми горизонтальны м и шарнирами 

и управлением  посредством  автомата-перекоса.

1—сателлит; 2— шестерни наконечника трансмиссионного вала; 3—.сол
нечная" шестерня; 4—зубчатый венец; 5—рычаг автомата-перекоса; •

6— стакан перевода общего шага.

док не меняет ее угла установки, как это имеет место в по
водковой системе Хафнера.

Верхний редуктор состоит из конической пары шестерен и 
планетарного редуктора с тремя сателлитами.

Трансмиссионный вал оканчивается конической шестерней, 
которая сцеплена с конической шестерней, насаженной на об

I
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щий вал с верхней, являющейся «солнечной» шестерней плане
тарного редуктора. Водилом с тремя штырями для сателлитов 
служит вал корпуса втулки несущего винта.

Внутри полого вала втулки винта проходят рычаги управ
ления: внутренний рычаг для управления автоматом-перекосом 
и внешний в виде полого конуса для изменения общего шага. 
Рычаг общего шага связан с тягой управления через двурогую 
качалку, а рычаг автомата-перекоса — непосредственно с тягой 
управления. Такое расположение ходовых частей редуктора 
дает возможность создать компактную конструкцию картера.

Следует отметить усложнения в механизме поворота лопасти 
для изменения угла установки по сравнению с системой Хаф
нера. Конструкция лопасти смешанная. Носовая часть сделана 
из пластиков и облагороженной древесины, хвостовая часть— 
из легкого сплава. Лопасти трапецевидные в плане, с постоян
ной по длине относительной толщиной дужки.

Управление геликоптером состоит из:
а) дифференциального изменения общего шага на двух пе

редних винтах, создающего крен и служащего для поперечно
го управления;

б) дифференциального изменения общего шага на перед
них и заднем винтах, служащих для продольного управления;

в) дифференциального отклонения автоматов-перекосов двух 
передних винтов в продольном направлении, осуществляюще
го поворот аппарата.

Для облегчения управления имеется гидравлическое бустер- 
ное устройство.

На геликоптере установлен в средней части фюзеляжа один 
мотор Роллс-Ройс «Мерлин XXXII» жидкостного охлаждения.

Для охлаждения мотора имеется радиатор, обдуваемый осе
вым вентилятором с регулируемым углом установки лопастей.

В случае остановки мотора лопасти винтов автоматически 
устанавливаются на режим авторотации. Специальная муфта, 
у которой фрикционное сцепление осуществляется до мощности 
150 л. с., а затем сцепляет трансмиссию наглухо, допускает 
также вращение винтов на режиме авторотации.

Германская фирма Ф'окке-Ахгелис, изыскивая конструктив
ные формы для аппарата с большой полезной нагрузкой, приш
ла к мысли использовать несущую систему своего двухвинто
вого геликоптера Ра-223. Предполагалось, что новый аппарат 
будет состоять из носовой части с несущими винтами одного 
аппарата Ра-223 и хвостовой части с несущими винтами дру
гого Ра-223 с включением в средней части специально скон
струированного соединительного отсека фюзеляжа. Аппарат 
был предназначен для перевозки военного снаряжения.

Создание такой схемы обусловливалось желанием в крат
чайший срок получить геликоптер с большой полезной нагруз
кой, использовав опыт создания несущих винтов Ра-223 диа
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метром 12 м и налаженную уже серийную постройку этих ге
ликоптеров.

Летом 1947 г. появились сообщения о новом проекте двух
местного четырехвинтового геликоптера Н. Флорина марки 
«Флорин-4». Аппарат имеет обтекаемый фюзеляж с килем са
молетного типа. Из средней части фюзеляжа, очевидно, у мо
торной установки под углами к продольной оси аппарата вы
несены четыре опорные консольные балки, поддерживающие 
трехлопастные свободнонесущие винты. Аппарат цельнометал
лический. Балки, поддерживающие винты,— из стальных сва
ренных труб. Лопасти цельнодеревянные, сплошной конструк
ции. Радиальный мотор мощностью 75 л. с. вращает четыре 
трансмиссионных вала.

Геликоптер имеет следующие данные:

Полетный вес аппарата, включая 
пилота и горючее на 2 часа по
лета .................................................. 400 к г

Нагрузка на единицу мощности . . 5 ,33 к г /л . с.
Диаметр в и н т о в ......................... ....  3 ,3  м
Нагрузка на ометаемую площадь . . 11,7 к г /м 2
Ожидаемая максимальная скорость .  150 км /час. «

Охлаждение мотора осуществляется воздухозаборниками, 
расположенными под фюзеляжем.

По мнению автора многовинтовая схема при удачном рас
положении винтов и ненесущих частей геликоптера сможет сы
грать большую роль в развитии конструктивных форм геликоп
теров большого тоннажа. Строить многовинтовые геликоптеры 
небольшой величины нецелесообразно из-за сложности их экс- 
плоатации.

Эксплоатационные свойства геликоптеров
Несмотря на то, что в ряде стран построены десятки опыт

ных геликоптеров различных схем, в серийной постройке нахо
дятся только несколько типов. Эксплоатационные свойства этих 
геликоптеров невысоки.

Основными дефектами большинства геликоптеров являются 
вибрации на больших скоростях, малый статический потолок, 
плохая статическая и динамическая устойчивость.

Можно с уверенностью сказать, что применение механизмов, 
демпфирующих движение лопастей или других механизмов авто
матической стабилизации винтов, увеличивает динамическую 
устойчивость геликоптеров. Некоторые конструкторы принужде
ны применять с «лечебной» целью дополнительные механизмы 
в системе управления для того, чтобы устранить органические 
дефекты аппарата из-за неправильной конструкции несушей си
стемы.
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Многие аппараты мо’гут летать только поступательно. Эти 
аппараты поднимаются на «воздушной подушке» на высоту не
скольких метров, используя свойства динамического набора вы
соты по наклонной траектории. Естественно, что вертикального 
спуска такие геликоптеры совершать не могут, так как у них 
скорость вертикального^ спуска получается настолько большой, 
что даже «воздушная подушка» не может смягчить удар о 
землю при посадке. Чаще всего это происходит вследствие пе- 
ретяжеления аппарата или неправильно выбранных пара
метров.

Эти соображения вызывают необходимость более осторож
но относиться к сообщениям иностранной печати, так как опу
бликованные летные характеристики большей частью 'имеют 
рекламный характер и не подтверждаются летными испыта
ниями.



7. Разведка косяков рыбы и залежей морского зверя.
8. Аэросъемка.
Не исключается их применение и в других областях.
Отсюда видно, что винтовые аппараты будут заменять в от

дельных случаях паромы, автомашины, аэростаты и другие 
наземные и воздушные средства.

Поэтому правильно присоединиться к мнению тех, которые 
при оценке винтовых аппаратов сравнивают их с теми сред
ствами, которые употребляются до сих пор в данной области. 
Например, говоря о наводке мостов, сравнивают геликоптер с 
плавучим краном или с методами свайной или понтонной на
водки; пригородные почтовые сообщения — с автомобильным и 
воздушным транспортом, работающими совместно; патрулиро
вание судов — с катапультными самолетами или самолетами, 
работающими с авианосцев, или с дирижаблями; службу свя
зи — с автомобилем; корректирование артиллерии — с аэроста
том или самолетом и т. д.

Занимаясь изучением вопросов применения винтовых аппа
ратов, можно притти к заключению, что область пассажирских 
и грузовых перевозок будет одна из самых н е б о л ь ш и х  по 
значимости сфер применения этих аппаратов.

Исходя из этих предпосылок, мы и будем рассматривать 
наиболее существенные особенности и свойства винтовых лета
тельных аппаратов и постараемся дать оценку различным ти
пам этих аппаратов.

Взлетно-посадочные свойства
Еертикальный взлет и вертикальный набор высоты явля

ются наиболее ценными свойствами винтового летательного 
аппарата. Благодаря этим свойствам геликоптер решает такие 
задачи, как выход из «колодца» любой высоты. Это может 
дать возможность использовать геликоптер как «летающий 
автомобиль» в городских условиях, а также в лесистой мест
ности. Вертикальный набор высоты остается основным пока
зателем и для применения геликоптеров в гористой местности.

Автожиры, взлетающие без разбега, могут работать только 
с открытых площадок или с площадок, имеющих свободные 
подходы. Уже имеется достаточный опыт взлета и посадки 
автожиров на крыши высоких зданий, на палубы кораб
лей и т. д.

Так как автожир, взлетающий без разбега, имеет высоту 
вертикального «прыжка» 5—6 м, то для того, чтобы выйти из 
лесного массива высотой 15 м, ему потребовалась бы площад
ка не менее 150X200 м. Для уменьшения потребной площадки 
необходимы специальные приспособления, например, трехша
говый механизм перевода общего шага.

Применение этих механизмов может дать высоту прыжка 
порядка 15 м. Следует признать, что вертикальный взлет авто
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жира представляет достаточно сложный маневр и требует тща
тельного его выполнения. Для того чтобы обезопасить авто
жиры при взлете, необходимо иметь небольшую площадку. 
Поэтому мы должны установить, что эксплоатировать автожи
ры можно только при наличии площадок не менее 50X50 м с 
открытыми подходами.

Правильно спроектированный геликоптер н е  н у ж д а е т 
с я  в п о д х о д а х .  О величине площадки, необходимой для 
аксплоатации геликоптера, мы судим несколько отвлеченно, так 
как за редким исключением геликоптеры не летали при плохих 
метеорологических условиях (при порывистом ветре до 
16 м!сек), но порывы ветра в 8—12 м/сек могут значительно 
изменить траекторию вертикального подъема, особенно среди 
зданий, в лесной или горной обстановке.

Что касается посадки, то автожир также имеет более огра
ниченные возможности, чем геликоптер; ему требуются более 
свободные площадки. Строго вертикальная посадка автожира 
может быть выполнена против ветра силой 8—10 м/сек. При 
ветре до 3 м/сек угол траектории может быть 50—60° с после
дующей посадкой после выравнивания (практически без про
бега).

Здесь следует остановиться на одном чрезвычайно важном 
обстоятельстве, а именно — безопасности спуска винтового 
аппарата., Сухцественным свойством винтового аппарата являет
ся его способность совершать планирующую посадку с выклю
ченным мотором с высоты 15 ж с приземлением без пробега. 
Естественно, возникает вопрос, почему выбрана такая ограни
ченная высота для оценки посадочных свойств аппаратов?

Вертикальная скорость установившегося парашютирования 
для употребляемых в практике величин удельной нагрузки на 
ометаемую площадь ротора слишком велика, чтобы можно бы
ло сделать такие амортизаторы шасси, которые поглотили бы 
кинетическую энергию опускающегося вертикально винтового 
аппарата. Большую помощь в этом вопросе оказывает так на
зываемая воздушная подушка у земли.

Как показывают теоретические изыскания и эксперименты, 
по мере приближения винтового аппарата к земле с высоты, 
равной примерно двум диаметрам винта, начинает возрастать 
подъемная сила несущего винта. Это создает известное 
демпфирующее действие, т. е. некоторое уменьшение верти
кальной скорости приземления. Если винтовой аппарат после 
горизонтального полета или планирования переходит на пара
шютирование, то вертикальная скорость парашютирования 
нарастает постепенно и не сразу доходит до величины предель
ной вертикальной скорости установившегося режима парашю
тирования. Поэтому регламентированная высота, с которой 
винтовой аппарат может совершать постепенный переход от 
планирования к парашютированию, является весьма важной ве



личиной. Высота 15 м выбрана из условия выхода аппарата из 
лесного массива на открытую площадку. Эта высота является, 
повидимому, минимальной при маневре перехода на режим 
авторотации при остановке мотора. Как показала практика ноч
ных полетов, эта высота является также максимальной при па
рашютирующих посадках на неподготовленную плЬщадку.

Таким образом посадка с неработающим мотором на режи
ме авторотации, которую может произвести аппарат с высоты 
15 м, должна выполняться после перехода с моторного полета 
или после планирования до высоты 15 м. Поэтому посадка с 
высоты 15 ж с последующим зависанием и приземлением без 
пробега, регламентирование которой мы рекомендуем для ге
ликоптеров, эксплоатирующихся на пересеченной местности, в 
городских условиях, в лесных районах, происходит на неуста- 
новившемся режиме, при котором первоначальное нарастание 
вертикальной скорости снижения демпфируется последующим 
влиянием «воздушной подушки», а вертикальная скорость при
земления становится значительно меньше вертикальной ско
рости установившегося парашютирования.

Как показал опыт эксплоатации, это требование приводит 
прежде всего к значительному уменьшению нагрузки на пло
щадь ометаемого диска на авторотирующем режиме (как для 
автожира, так и для геликоптера) примерно до 10—12 кг/м2 
для аппаратов с полетным весом до 2000 кг *. Только при зна
чительном уменьшении вертикальной скорости подхода к зем
ле вследствие подрыва аппарата на большой угол атаки удает
ся осуществить посадки с выключенным мотором с высоты 
15 м, используя ход амортизации стоек шасси порядка 350— 
500 мм и полное обжатие пневматиков, как это, например, сде
лано на автожирах и геликоптерах Келлет. Существует еще 
средство для уменьшения скорости подхода к земле ■— это вне
запное увеличение общего шага лопастей. Но это средство 
нельзя применять, например, в ночных полетах или при по
садке в тумане, без специальных локационных средств.

Здесь следует обратить внимание на одно обстоятельство, 
чрезвычайно важное при проектировании и особенно при экс
плоатации геликоптеров, касающееся величины удельной на
грузки на площадь ометаемого диска.

Если геликоптер летит с небольшой поступательной ско
ростью или находится в неподвижном состоянии на небольшой 
высоте (например, 50 м), пилот в случае неисправности мотора 
или при каких-либо случайных неисправностях несущей систе

* Мы полагаем, что при увеличении полетного веса аппаратов нагрузку 
на площадь ометаемого диска можно будет увеличить до 15—20 кг/л2; при 
этом парашютирование при посадке можно будет выполнять с последующим 
«подрывом» на больший угол атаки и переводом на больший угол установки 
лопастей, пользуясь каким-либо специальным автоматическим приспособ
лением.
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мы будет иметь в своем распоряжении всего несколько секунд, 
для того чтобы перевести шаг винтов на минимальный для 
перевода на авторотирующий спуск.

При нагрузке на площадь ометаемого диска винта порядка 
10 кгШ1 установившаяся скорость парашютирования по аме
риканским данным равна примерно 9 м/сек. Если механизм 
перевода общего шага работает исправно и перевод шага про
изводится автоматически, то эта операция займет 1—2 сек. и 
аппарат опустится на землю через 8—9 сек. Если же нагрузка 
на площадь ометаемого диска будет 20—35 /сг/лг2, то скорость 
установившегося вертикального спуска на режиме авторотации 
будет 13—17 м/сек. Поэтому в последнем случае посадка мо
жет произойти в течение 5—4 сек. и закончиться еще до того, 
как будет переведен шаг. Таким образом при каких-либо не
поладках рассчитывать только на посадки с планирования в 
винтовых аппаратах нельзя. Это будет всегда приводить к по
ломкам из-за малейших ошибок пилотирования, неисправности 
мотора или нарушения регламента подхода аппарата на по
садку.

Потолок

Важным свойством геликоптера необходимо также считать 
возможность подниматься вертикально. Предельная высота, на 
которую геликоптер поднимается строго вертикально при пол
ном штиле, называется статическим потолком. Конечно, можно 
вертикально подниматься и при небольшом встречном ветре 
(наклоняя геликоптер), но в этом случае высота подъема рез
ко увеличивается.

Динамический потолок (т. е. потолок при полете на эконо
мическом режиме поступательного полета) больше статиче
ского на 2000—2500 м.

Статический потолок зависит от двух величин:
а) нагрузки на единицу мощности, поданной на винты;
б) нагрузки на площадь ометаемого диска.
Тяга несущего винта определяется по формуле

2_
Р = (а Л Ш )3 ,

где Р — тяга;
а — коэффициент, характеризующий совершенство винта ; 

_з_
а 2а = 2 6 ,5 -- (а равно в среднем 19—22);

N — мощность, поданная на винты;
О —-диаметр винта.
При этом N вычисляется с учетом понижения мощности от 

высоты.
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Если построить зависимость тяги от мощности при каком-
* о  4 0либо определенном значении р = -  = -----, то в результате

Р  7ЦУ*
преобразований можно написать

0 = к -Ы ,
где

2 а
к -- - 

У*Р
Зависимости С от N. изображенные на фиг. 137 и 138, дают 

наглядное представление о роли, которую играет удельная на-

Фиг. 137. Характеристики одновинтовых геликоптеров 
с рулевым винтом.

грузка на мощность и, главное, удельная нагрузка на пло
щадь сметаемого диска для величины статического потолка.

Следует заметить, что высотность мотора имеет большое 
значение для получения максимального статического потолка 
геликоптера. Для сведения и предварительных подсчетов ниже 
приведена таблица избытка тяги, необходимого для достиже
ния необходимого статического потолка.

Статический потолок, м 1000 2000 3000 4000 ( 5000 
1

Коэффициент избытка тяги у земли 
без учета „воздушной подушки"

1,11 1,25 1,41 1,59 1,81
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Экономичность

Сравнительная оценка реальной экономичности геликопте
ров и автожиров затруднена тем, что иностранная печать обыч
но приводит «парадные» цифры полетных нагрузок. Испытан
ные нами иностранные аппараты оказывались со значительно 
худшими качествами, чем это было рекламировано.

Сравнивая винтовой аппарат с автомобилем или самолетом, 
мы должны оценивать факторы времени, стоимости обслужи
вания, стоимость погрузки и выгрузки и т. д. и, наконец, стои
мость горючего. Оказывается, что стоимость горючего не пре
вышает 10—15% общей стоимости затрат. Некоторые иностран
ные специалисты, делая анализ экономики транспорта, пришли 
к выводу о выгодности применения геликоптеров для перевозок

людей и грузов на расстояния до 200 км без предварительной 
доставки груза на аэродромы, с остановками либо на площа
дях, либо на крышах больших зданий. Автор высказывал ана
логичное мнение в 1929 г.

Сравнивая полные нагрузки самолета и винтового аппара
та, нужно заметить, что нагрузка винтового аппарата (на 1 л. с. 
мощности мотора) была до сих пор значительно ниже, особен
но на аппаратах с моторами небольшой мощности. Это можно 
было объяснить недостаточной продуманностью и несовершен
ством конструкции геликоптерных агрегатов.
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В последние годы в связи с развитием геликоптеров это 
положение несколько изменилось. Выпущенный в 1945 г. ге
ликоптер РУ-З, модернизированный в 1947 г., дает при взлет
ной мощности 600 л. с. полную нагрузку 1100 кг (36,3% по
летного веса), что дает нагрузку 1,83 кг/л. с. Эта цифра вну
шает доверие и заставляет думать, что совершенство кон
структивных форм геликоптеров подходит к тому уровню, при 
котором возможно их к о м м е р ч е с к о е  и с п о л ь з о в а -  
и и е. Полная нагрузка лучших автожиров примерно того же 
порядка.

Таким образом практически коммерческая загрузка гели
коптеров и автожиров будет одного порядка. Стоимость экс- 
плоатации геликоптера не намного выше стоимости эксплоа- 
тации автожира.

Маневренность, управляемость, устойчивость
Большая практика автожиростроения и то обстоятельство, 

что существует некоторая аналогия в свойствах полета авто
жира и самолета, привели к тому, что в автожирах были хо
рошо отработаны вопросы маневренности, управляемости и 
устойчивости.

Вираж с углами крена 45—60°, крутое планирование, гор
ки, «зависание», парашютирование, горки с виражом, полет 
со скольжением освоены в полной мере. Хорошая управляе
мость крылатых автожиров с самолетными органами управле
ния на больших поступательных скоростях ухудшается с 
приближением к режиму минимальных скоростей. Для бескры
лых автожиров с непосредственным управлением этот дефект 
частично устраняется, но разворот (без руля направления) не
достаточно эффективен. Есть сведения, что бескрылые авто
жиры с управлением автоматом-перекосом имели лучшую 
управляемость.

Достаточная степень статической устойчивости автожиров с 
фиксированным управлением осуществляется соответствующей 
ьеличиной и размещением горизонтального и вертикального 
оперений, чем достигается необходимый наклон кривой мо
ментов. Для повышения степени статической устойчивости со 
свободным управлением в автожирах в систему управления 
начали вводить пружины с регулируемым натяжением. Это 
дало возможность создать необходимые усилия на ручке 
управления.

Говоря о маневренности, устойчивости и управляемости ге
ликоптера, необходимо всегда помнить, что в отличие от са
молета или автожира геликоптеры с увеличением скорости 
поступательного полета (вперед) увеличивают отрицательный 
угол атаки несущей системы.

Органы управления автожиром и самолетом идентичны — 
это ручки управления, педали и сектор газа.
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Органы управления геликоптером в общем случае отличны 
от органов управления самолетом: кроме ручки пилота, педа
лей и сектора газа, на большинстве геликоптеров имеется еще 
рычаг управления общим шагом. Правда, некоторые конструк
торы геликоптеров ограничиваются применением только пер
вых трех органов управления, меняя характер режима верти
кальных скоростей изменением оборотов несущего винта. Все 
же следует заметить, что до сих пор общепризнанного мнения 
по этому вопросу не существует. Применение же рычага пе
ревода общего шага хотя и необходимо, но значительно услож
няет управление геликоптером.

Говоря о маневренности геликоптера, сейчас можно делать 
оценку только по времени поворота его вокруг собственной 
оси на режиме «висения». Для геликоптера Фокке-Вульф Р~У/-61 
время поворота на 360° равно примерно 2,5 сек. Практически 
нас интересует возможность совершать нормальный вираж, т. е. 
поворот геликоптера на 180° при полете на крейсерской ско
рости.

В геликоптере, имеющем четыре органа управления,, этот 
маневр, так же как и выполнение других эволюций, требует 
согласования действия всех органов управления, а именно руч
ки автомата-перекоса, педалей, сектора газа и рычага изме
нения общего шага.

В геликоптерах Сикорского К-4В увеличение общего шага 
лопастей синхронизировано с открытием дросселя. В свою оче
редь дросселем можно управлять и независимо от управления 
общим шагом.

Следует помнить, что одни и те же движения ручкой в ге
ликоптере дают различный эффект при полете на различных 
скоростях. Например, если геликоптер летит со значительной 
поступательной скоростью, то для набора высоты пилот берет 
ручку «на себя». Этого же эффекта можно добиться, переведя 
рукоятку общего шага на увеличение шага.

Если мотор работает на пониженных оборотах, то эта же 
операция (т. е. отклонение ручки управления «на себя») вы
зовет уменьшение скорости полета и последующее снижение 
аппарата. При некоторых условиях взятие ручки «на себя» 
вызывает полет назад или остановку на месте. Пилот геликоп
тера должен помнить, что движение ручки всегда влияет на 
скорость полета и требует вмешательства других органов управ
ления, в частности, рычага управления мотором или рычага 
общего шага.

Это полностью относится и к осуществлению поворота, осо
бенно на одновинтовом геликоптере, у которого боковая пло
щадь хвостовой части создает при небольшом скольжении боль
шие поперечные моменты, которые в одном случае суммиру
ются, а в другом вычитаются из момента, создаваемого руле
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вым винтом. Таким образом современные схемы управления 
геликоптером не дают возможности получать такое же четкое, 
эффективное управление, какое имеется на самолете и в не
сколько меньшей степени на автожире.

Вопросам устойчивости в технике винтовых аппаратов уде
ляется большое внимание, так как решение этой проблемы 
таит в себе большие трудности и много неясностей. Как уже 
было указано, в автожиростроении эти вопросы большей частью 
разрешены.

Вопросы статической устойчивости геликоптера еще оста
ются нерешенными. Известно, что большинство соосных гели
коптеров, а также геликоптеров с двумя винтами, разнесенны
ми в поперечном направлении, имеют горизонтальное и верти
кальное хвостовое оперение, в то время как большинство одно
винтовых геликоптеров не имеют оперения. Некоторые двух
винтовые геликоптеры продольной схемы имеют только киль, 
но не имеют горизонтального оперения. Это доказывает, что 
вопрос об обеспечении необходимой степени статической устой
чивости геликоптера в общем случае не решен и установивших
ся мнений по этому вопросу еще не существует. Мы рекомен
дуем ставить и вертикальное и горизонтальное оперение, раз
мещая его сообразно схеме аппарата.

Исследуя динамическую устойчивость геликоптеров, некото
рые авторы (Хохенемзер, Донаван и Голланд) пришли к вы
воду, что геликоптеры динамически неустойчивы.

Правда, результаты одного автора численно значительно 
разнятся от результатов другого, но все они пришли к одному 
и тому же принципиальному выводу.

В эксплоатационных инструкциях, серийных американских 
геликоптеров указывается, что «устойчивость» геликоптеров но
сит маятниковый характер; движения ручки управления в боль
шинстве случаев должны быть умеренны, особенно в попереч
ном направлении (для одновинтовых аппаратов). С другой сто
роны, существует некоторая инертность управления. Это гово
рит о том, что даже в серийных геликоптерах, прошедших дли
тельный период испытаний и эксплоатации, вопросы устойчи
вости (как они решаются в самолетах) до сих пор не разре
шены.

Напомним, что в систему управления геликоптеров Фокке- 
Ахгелис Ра-223 и Флеттнера Р1-282 были введены инерционные 
демпферы с явной целью устранить динамическую неустойчи
вость этих геликоптеров.

Впоследствии Хохенемзер отказался от своего первоначаль
ного мнения о неустойчивости геликоптера и пришел к выво
ду, что геликоптер может быть динамически устойчив, если его 
правильно спроектировать.

Отсюда необходимо сделать выводы, что до сих пор обще
признанной точки зрения на динамическую устойчивость гели
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коптера не существует, а данные результатов систематических 
исследований геликоптеров еще не опубликованы.

Все же автор полагает, что правильно спроектированный ге
ликоптер будет динамически устойчив.

Есе это приводит к тому, что конструктивные формы гели
коптеров до сих пор не установились. Наряду с хорошими при
мерами геликоптеров Братухина, Бреге-Доран, Фокке-Вульф 
появляются геликоптеры с короткими бесхвостыми фюзеляжа
ми Хиллера, Бендикса, Маркварда и др., с явными признаками 
статической неустойчивости.

Утомляемость пилота
Утомляемость экипажа винтового аппарата вызывается, с 

одной стороны, вибрациями несущей системы и, как след
ствие — вибрациями всего аппарата и органов управления, а 
с другой стороны, динамической неустойчивостью аппарата и 
вызываемыми этим многочисленными кратковременными от
клонениями ручки управления.

Периодические силы на роторе автожира или несущем вин
те геликоптера во время поступательного полета вследствие 
циклического изменения тяги лопастей достигают большой ве
личины.

Особенно это сказывается при применении двухлопастных 
винтов. Советские (на автожире А-7) исследования работы 
трехлопастных роторов дали величины размаха (двойной 
амплитуды) вертикальных колебаний в пределах от 0,1 до 
1,1 мм в зависимости от величины поступательной скорости. 
Размах свыше 0,8 мм крайне неприятен и быстро утомляет 
летчиков. Поэтому на автожирах и затем на геликоптерах бы
ла введена «плавающая» подвеска несущего винта и транс
миссии, а на некоторых геликоптерах устанавливали всю вин
томоторную группу с центральным редуктором и муфтой на 
мощных резиновых амортизаторах.

Устранение утомляемости пилота из-за динамической не
устойчивости геликоптера является наиболее трудной задачей. 
Разрешение ее в отдельных случаях шло посредством включе
ния в систему управления инерционных демпферов. Особенно 
труден на геликоптере режим парения вблизи земли.

Следует констатировать, что утомляемость пилотов на 
автожире значительно меньше, чем на геликоптерах, хотя и 
больше, чем на самолетах.



Г Л А В А  V

СРАВНЕНИЕ РАЗЛИЧНЫХ СХЕМ ГЕЛИКОПТЕРОВ 

Использование мощности мотора

С точки зрения использования мощности силовой установ
ки двухвинтовые геликоптеры имеют явные преимущества пе
ред одновинтовыми с рулевыми винтами. Баланс использования 
мощности для различных схем геликоптеров представлен в 
табл. 1. При этом необходимо заметить, что по нашим подсче
там мощность, затрачиваемая на охлаждение мотора, факти
чески меньше 4'%. На практике ряд геликоптеров строится с 
вентиляторами, имеющими реально к. п. д. 0,15—0,25. Таким 
образом из 109/о' мощности, затрачиваемой на ряде геликопте
ров на вращение вентилятора, только четверть идет на охлаж
дение мотора, а остальные три четверти энергии, поглощаемой 
вентилятором, затрачиваются бесполезно.

Таким образом вентилятор на ряде геликоптеров не столько 
охлаждает мотор, сколько бесцельно поглощает мощность. 
Это объясняется главным образом неправильным выбором 
типа вентилятора в зависимости от принятого числа оборотов 
(табл. 1).

Лобовое сопротивление

Если рассматривать геликоптер с точки зрения возможности 
получения максимальной скорости поступательного полета, то 
интересно сопоставить величину вредного сопротивления гели
коптеров различных схем. Двухвинтовой геликоптер продоль
ной схемы представляет в этом смысле наиболее совершенный 
тип.

Наименее выгодной конструкцией с точки зрения вредного 
сопротивления нужно считать двухвинтовой двухмоторный ге
ликоптер с расположением винтомоторных гондол по бокам 
фюзеляжа.

164



Сложность конструкции
С точки зрения сложности и веса конструкции различные 

схемы геликоптеров несколько различаются между собой.
Кажущееся упрощение механических агрегатов в одновин

товой схеме с рулевым винтом (одна втулка несущего винта) 
по сравнению с двухвинтовой не осуществляется из-за нали
чия специальной трансмиссии к хвостовому винту, самого хво
стового винта и его управления.

Отсутствие механической трансмиссии в реактивном гели
коптере с центральным агрегатом компенсируется установкой 
мощного вентилятора и значительным усложнением втулки и 
лопастей из-за необходимости делать проход для струи газов 
и располагать сопла на концах лопастей.

Необходимо отметить, что сложность механических агрега
тов геликоптера больше зависит от конструкции, чем от схе
мы. Все же следует признать одновинтовую схему наиболее 
простой, главным образом из-за простоты органов управления.

Сравнивая одновинтовой геликоптер и автожир, взлетаю
щий без разбега, с точки зрения сложности конструкции, вид
но, что эти аппараты стали почти равноценными. Одновинто
вой геликоптер несколько сложнее автожира из-за хвостового 
винта и его привода, а также потому, что все механизмы транс
миссии геликоптера должны быть изготовлены более тщатель
но, так как они работают в продолжение почти всего полета. 
Трансмиссия автожира нагружена только короткое время пе
ред взлетом.

Управляемость
Добиться хорошей .управляемости одновинтового геликоп

тера, пожалуй, значительно труднее, чем для других схем.
Несимметричная обдувка лопастей, тяга хвостового винта, 

поперечный наклон оси несущего винта 1, килевая поверхность— 
все это создает несимметричные условия работы органов управ
ления.

Двухвинтовая схема с винтами, разнесенными в попереч
ном направлении, имеет эффективное поперечное управление. 
Эффективность управления продольной двухвинтовой схемы в 
поперечном направлении аналогична эффективности попереч
ного управления одновинтового геликоптера.

Продольное управление геликоптера этой схемы наиболее 
эффективно.

Соосный геликоптер по эффективности управления несколь
ко. лучше, чем одновинтовой, но требует более точного проек
тирования системы управления.

1 Д ля создания боковой горизонтальной слагающейся тяги, уравнове
шивающей тягу хвостового винта.
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Управление поворотом соосного геликоптера обычно осу
ществляется механизмами дифференциального изменения об
щего шага обоих винтов. Аппараты этого типа (небольшого по
летного веса) имеют вместо этих механизмов руль направления 
с горизонтальной осью (например, геликоптер Ротерон). Это 
объясняется невозможностью передать разность реактивных 
моментов винтов на фюзеляж для поворота аппарата.

Целесообразность применения той или иной схемы 
в зависимости от полетного веса геликоптера

До сих пор выбор схемы является главным образом отра
жением вкуса и навыка конструктора. Есе же есть соображе
ния, которые представляют некоторый интерес.

1. Компактность конструкции механизмов соосного гели
коптера и достаточно высокий к. п. д. трансмиссии привлекают 
внимание конструкторов при проектировании геликоптеров ма
лого веса. Действительно, почти все известные геликоптеры с 
полетным весом до 800 кг и моторами малой мощности строят
ся по двухвинтовой соосной схеме.

2. Аппараты средней грузоподъемности с полетным весом 
1000—3000 кг строились главным образом двух схем — одно
винтовой и двухвинтовой с поперечным расположением вин
тов — и для этих схем создалась уже достаточно убедительная 
техническая статистика. Конечно, аппараты такого полетного 
веса могут быть созданы по иной схеме, но все же пренебре
гать имеющимся опытом нецелесообразно. В самое последнее 
время аппараты полетных весов такого диапазона начинают 
строиться по двухвинтовой продольной схеме из-за ее более 
высокой экономичности.

3. Для геликоптеров с полетным весом свыше 3000 кг двух
винтовая продольная схема наиболее рациональна. В этой схе
ме более удачно разрешаются вопросы сохранения необходи
мого диапазона центровок для сменных грузов большого веса 
и объема, а также достигается минимальный вес конструкции 
аппарата.

Габариты геликоптера
Наименьшие габариты имеет соосная схема. Это ставит со

осную схему геликоптера в преимущественное положение с 
точки зрения хранения (например, для аппаратов индивиду
ального пользования).

Одновинтовой геликоптер имеет небольшие лобовые габа
риты, но большую длину. Поэтому ангарное хранение одновин
товых геликоптеров среднего тоннажа довольно сложно.

С точки зрения высоты аппарата наименее удачна продоль
ная двухвинтовая схема. Очевидно, для аппаратов большого 
тоннажа необходимо предусматривать хранение их на откры
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том воздухе, создавая соответствующую конструкцию лопастей 
несущих винтов.

Наименее удобен для хранения геликоптер двухвинтовой с 
поперечным расположением винтов.

Условия работы несущей системы

Расположение несущих винтов в потоке и их взаимное 
влияние отражается на степени аэродинамического совершен
ства несущей системы. Сейчас можно высказать только неко
торые соображения по этому вопросу.

Расположение винтов двухвинтового геликоптера по бокам 
фюзеляжа имеет, несомненно, преимущество по сравнению с 
расположением винтов в ряде других схем. Винты при попе
речном расположении находятся всегда в невозмущенном по
токе. Взаимная интерференция их невелика, особенно при по
ступательном полете. Обдувка винтов симметрична; система 
управления работает в почти строго симметричных условиях. 
Можно полагать, что вибрации в этой схеме сведены к ми
нимуму.

Перекрытие винтов вызывает некоторую неопределенность в 
работе винтов и требует дополнительных исследований для 
освещения вопросов вибрации и управляемости.

Соосная схема не эквивалентна двухвинтовой с разнесен
ными винтами. По опытам некоторых исследователей общая тя
га соосных винтов, расположенных на небольшом расстоянии 
друг от друга (около 0,1 Б), примерно на 8% больше тяги оди
ночного винта того же диаметра. Что касается вопросов вибра
ций соосной системы, то следует отметить, что соосный гели
коптер мало отличается в этом смысле от автожира.

Несущий винт одновинтовой схемы рассматривается совме
стно с рулевым винтом. Эта комбинация требует, как мы от
метили, поперечного наклона оси несущего винта для созда
ния горизонтальной слагающей тяги, уравновешивающей тягу 
хвостового винта. Такое наклонное положение оси винта ослож
няет балансировку одновинтового геликоптера. Одиночный не
сущий винт в поступательном полете передает поперечные и 
продольные моменты на фюзеляж аппарата. Эти моменты, так 
же как и моменты от несимметричной обдувки фюзеляжа, вы
зывают значительные трудности в управлении одновинтовым 
геликоптером.

Условия работы продольной двухвинтовой схемы обследо
ваны меньше других. В иностранных источниках указывается 
на потери, происходящие в геликоптерах этой схемы, от ин
терференции винтов. Величина потерь у заднего винта от ско
са потока за передним винтом оценивается различными авто
рами от 3 до 5% всей мощности силовой установки геликоп
тера.
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Хохенемзер, исследуя двухвинтовую схему Флеттнера, за
мечает, что в случае перекрывающихся синхронизированных 
двухлопастных винтов вибрации от аэродинамических сил вы
зывают крутильные колебания по вертикальной оси фюзеляжа 
в полете.

Наблюдаемые вибрации в полете на геликоптере Р1-282 
«Колибри» имели место даже при парении; они возрастали с 
увеличением скорости. Как утверждает Хохенемзер, эти вибра
ции считаются серьезными дефектами аппарата.



Г Л А В А  VI

СОВРЕМЕННОЕ СОСТОЯНИЕ НАУКИ О ВИНТОВЫХ 
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТАХ

Со времени появления шарнирно сочлененных винтов клас
сической стала теория Глауэрта-Локка. Инж. А. М. Михайлов 
(ЦАГИ) разработал теорию шарнирно сочлененного ротора с 
изменяющимся по азимуту углом установки лопастей и провел 
анализ управления ротором с наклонными шарнирами и автома
том перекоса. Много работ было посвящено вопросам анализа при
чин вибраций, вопросам управляемости и устойчивости автожира.

Теория автожира с шарнирными лопастями была развита 
Зиссингом (учет зоны обратных скоростей, коническое распреде
ление индуктивных скоростей, форма лопасти в плане), Уит- 
леем, Беннетом.

В настоящее время опубликован ряд методов аэродинами
ческого расчета геликоптера.

Все методы аэродинамического расчета можно разделить на 
три основные группы:

а) методы аэродинамического расчета, основанные на рас
смотрении поляры геликоптера (например метод акад. 
Б. Н. Юрьева г, метод ЦАГИ М. Л. Миля и В. Н. Ярошенко, 
метод Сквайра, метод Лихтена);

б) методы аэродинамического расчета геликоптера, осно
ванные на изучении баланса мощности (например метод 
инж. Б. Я. Жеребцова, метод Кастлса, метод Уолда, метод 
проф. Клемина);

в) методы, основанные на винтовых теориях, например ме
тод Л. С. Вильдгрубе (ЦАГИ).

Почти все эти методы в разной степени используют теорию 
автожира Глауэрта-Локка.

Метод Миля и Ярошенко хорошо показывает физическую 
основу полета геликоптера. Однако в нем имеется ряд круп-

1 Метод Б. Н. Юрьева см. в его книге «Исследование летных свойств 
геликоптеров». Изд. ВВА им. Жуковского, вып. № 49, 1939.
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ных недостатков. Пределы его применимости для {*-=-------
, 2 /?

от 0,1 до 0,3, что не перекрывает реального диапазона ско
ростей.

Метод баланса мощностей Б. Я. Жеребцова привлекает 
своей краткостью. Он дает возможность получать характери
стику геликоптера на любом режиме полета.

Метод Л. С. Вильдгрубе привлекает своей краткостью и 
универсальностью. Этот метод заслуживает внимания и даль
нейшей работы по его совершенствованию. Он позволяет в те
чение 2—3 час. не только определить все летные характеристи
ки геликоптера, но и найти все технические данные, харак
теризующие его полет на всех режимах: углы атаки ротора, 
углы установки лопастей и число оборотов ротора. Кроме это
го, по методу Вильдгрубе можно легко проследить влияние всех 
параметров геликоптера на его летные характеристики *.

Этот метод может быть рекомендован при проектировании.
Из иностранных методов наиболее интересен метод Кастлса 

(второй, переработанный).
Результаты расчета по методу Кастлса получаются несколь

ко завышенными, что может быть объяснено неучетом некото
рых потерь, например концевых потерь, а также тем, что рас
пределение индуктивных скоростей принято равномерным по 
всему ометаемому диску (впрочем, как и во многих методах). 
Результаты в этом мотоде исправлены введением эксперимен
тального коэффициента 1,3, что, очевидно, не полностью ком
пенсирует действительное распределение индуктивных скоростей.

Метод Уолда очень краток и примитивен. В результате 
расчета получается поляра скоростей

У = /(У у),

где V — скорость поступательного полета;
Уу -—вертикальная скорость.

Несмотря на то, что все эти методы имеют те или иные 
недостатки, все же они позволят с достаточным приближением 
определить летные характеристики геликоптера. Предвари

тельный выбор основных параметров геликоптера — мощности 
мотора, диаметра винта и числа оборотов — можно делать по 
методу Вильдгрубе, исходя из назначения геликоптера.

1 Л. С. В и л ь д г р у б е ,  Оптимальные параметры геликоптеров на режи
мах вертикального полета, ТВФ, № 3 и 5, 1946.

Л. С. В и л ь д г р у б е ,  Определение летных характеристик геликоптера 
на всех режимах и выбор его параметров при проектировании, ТВФ, № 6,1947.
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Основной характеристикой геликоптера является выражение 
К.Я\^Р)шах» определяющее предельные значения основных пара
метров геликоптера.

Здесь <7 — нагрузка на мощность, кг)л. с.;
р — нагрузка на площадь, ометаемую ротором, кг/м2.

Л. С. Вильдгрубе приводит следующие величины предельных 
значений для выражения (<7"|/р)тах для различных схем гели
коптера.

Схема
геликоптера

Двухвинтовая
Одновинтовая 
с хвостовым 

винтом
Соосная

С частич
ным пере

крытием

(? Р^тах 19,6 18,0 21,9 23,0

Много работ было проведено по вопросам устойчивости 
геликоптера.

Здесь следует упомянуть работы А. П. Проскурякова, Хохе- 
немзера, Донавана и Голанда.

Эти работы затрагивают ряд отдельных вопросов и приво
дят к следующим выводам.

А. П. Проскуряков в работе об устойчивости выявил, что 
применение механизмов, автоматически изменяющих углы уста
новки лопастей при взмахе («регуляторы шага»), целесообраз
но только при «легких» лопастях, имеющих большую величину 
массовой характеристики у.

Интересны работы К. Хохенемзера. Эти работы базируют
ся на исследованиях, проведенных в связи с постройкой гели
коптера Р1-282 «Колибри».

Хохенемзер рассматривает несущую систему, состоящую из 
двух винтов, вращающихся в противоположных направлениях 
и работающих с перекрытием, и сравнивает работу трехлопа
стного винта и двух двухлопастных винтов с перекрытием. Он 
определил влияние механического демпфирования лопастей, 
аэродинамическое демпфирование фюзеляжа (при прохожде
нии лопастей над ним) и дает анализ самовозбуждающихся ко
лебаний. Ряд работ Хохенемзера посвящен вопросам устойчи
вости геликоптера. В одной из работ испытывалась трехметро
вая модель геликоптера с различными степенями свободы. 
Исследовались производные

д-М д*Т------- и ------- ,
да2 да2

где М — момент на роторе, Т — тяга ротора.
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Рассмотрение скорости изменения момента относительно ЦТ 
аппарата и изменения тяги по угловому ускорению заставило 
Хохенемзера отказаться от своего первоначального мнения о 
динамической неустойчивости геликоптера. Он пришел к вы
воду, что правильно спроектированный геликоптер должен об
ладать динамической устойчивостью.

В работе Донавана и Голанда проведен анализ динами
ческой устойчивости одновинтового геликоптера с шарнирным 
креплением лопастей. В этой работе сравнивались работы Кар
мана и Кюсснера (винты с жесткой заделкой), работы 

М. Л. Миля (шарнирный ротор) и работы Хохенемзера. Авто
ры приходят к заключению (с которым следует согласиться)г 
что путем обеспечения надлежащего соотношения геометриче
ских параметров и параметров массы геликоптера можно до
вести период неустойчивых колебаний до 0,5 мин. или несколь
ко более, т, е. сделать его достаточно большим.

Когда период колебаний аппарата продолжителен по от- 
ношению ко времени реакции летчика и нарастание амплиту
ды мало, то неустойчивости аппарата не замечается.

Математические выкладки американских авторов приводят 
их к принципиальному подтверждению выводов Хохенемзера *.

Работы М. Л. Миля, А. П. Проскурякова, Адама, Беннета, 
Хохенемзера, Донавана и Голанда дают возможность подойти 
к решению вопросов устойчивости и управляемости геликоп
тера, хотя точной и всесторонне проверенной на ряде аппара
тов методики еще нет, так как сам вопрос не принял устано
вившихся форм.

Прочностью винтовых аппаратов занимались в течение 
18 лет. Был создан ряд расчетных случаев, охватывающих по
летные и наземные режимы работы винтового аппарата. Осо
бое внимание уделялось изучению работы ротора в полете и 
при наземной эксплоатации.

Советские работы2 выявили много интересных особенностей 
влияния формы стыка труб, конструкций крепления нервюр, 
расположения заклепок по сечению лонжерона и т. д. на вибро
прочность лопастей.

В последние годы много работ наших и иностранных авторов 
было посвящено динамической прочности лопастей несущих вин
тов. Как известно, лопасть в поступательном.полете подвергает
ся переменному изгибу. Динамическая прочность лопасти уста
навливает предел долговечности винтового аппарата. Серьезной

1 Отметим, что при решении нами одного численного примера по методу 
Донавана и Голанда время увеличения вдвое амплитуды неустойчивого ко
лебания получилось в 6,3 сек., в то время как соответствующий отрезок 
времени при расчете по методу Хохенемзера равен 11,6 сек.

2 Б. В. Б о г а т ы р е в ,  Материалы по расчету на прочность лопастей 
роторов винтокрылых аппаратов. Технический отчет ЦАГИ № 103, 1947 г.
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I
работой в области динамической прочности лопастей являются 
исследования Мориса и Тай.

Авторы рассматривают лопасть, шарнирно закрепленную в 
корне и нагруженную центробежными силами, постоянными по 
величине на каждом рассматриваемом участке, и поперечной 
нагрузкой, распределенной по закону параболы по длине ло
пасти

Сущность метода заключается в том, что лопасть разби
вается на ряд участков, для которых составляются уравнения 
равновесия (моментов и сил). После подстановки пограничных 
условий и определения неизвестных строятся эпюры прогибов 
лопасти и изгибающих моментов. Такая работа проводится 
для двух азимутальных положений лопастей, соответствующих 
максимальному значению искомых функций. В результате опре
деляются минимальное к максимальное напряжения в наибо
лее нагруженном сечении лонжерона.

Перспективы
Сопоставляя отдельные этапы развития автожира и гели

коптера, нетрудно установить причины более энергичного роста 
автожиростроения и разрешения в первую очередь на автожи
рах основных проблем винтовых летательных аппаратов, на
пример:

а) устойчивости аппарата на режиме поступательного по
лета с большими скоростями;

б) устойчивости аппарата при полете с небольшими посту
пательными скоростями;

в) устойчивости на криволинейном полете;
г) управляемости и маневренности;
д) техники пилотирования и эксплоатации;
е) создания долговечной конструкции ротора;
ж) проектирования и технологии изготовления механиче

ских агрегатов и лопастей несущих винтов;
з) обобщения полученного опыта.
Это, во-первых, произошло потому, что трудности освоения 

полета автожира были меньше, чем трудности освоения полета 
геликоптера.

Ео-вторых, потому, что конструкторами автожиров сначала 
была введена шарнирная подвеска лопастей, а впоследствии 
широко применено динамическое демпфирование движения ло
пастей. Это дало возможность на автожирах, раньше чем на 
геликоптерах, детально изучить маневренный полет в диапазо
не скоростей 35—220 км/час.

В настоящее время большой опыт конструирования и экс
плоатации автожиров перерабатываются геликоптеростроите- 
лями, и уже на геликоптерах новейшей конструкции решаются 
проблемы, связанные со специфическими особенностями поле
та геликоптера.
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Есе ли можно сейчас считать ясным и полностью отрабо
танным в технике винтовых летательных аппаратов?

Могут ли нас удовлетворить современное состояние науки 
и техники винтовых аппаратов и существующие в данный мо
мент их летные характеристики?

На эти вопросы нужно дать отрицательный ответ по сле
дующим причинам:

1. До сих пор еще не создана установившаяся проверен
ная методика аэродинамического расчета и расчета на проч
ность винтовых летательных аппаратов в том виде, как это 
существует для самолета.

2. Методы расчета устойчивости, управляемости и вибра
ций таких аппаратов только намечаются,

3. Существующие аппараты в отношении летных свойств и 
эксплоатации еще не вполне удовлетворительны.

Существовавшее ошибочное мнение о том, что винтовые 
аппараты — это спортивные тихоходные аппараты типа «Ле
тающий автомобиль» уже давно оставлено специалистами.

Еще в 1933 г. были созданы мощные советские автожиры с 
полетным весом до 2300 кг и полной нагрузкой 750—920 кг. 
Уже в 1936 г. проектировались аппараты с диапазоном гори
зонтальных скоростей от 20 до 310 км/час. За последние годы 
созданы геликоптеры с полетным весом свыше 4 т. Есть пол
ное основание полагать, что в самое ближайшее время могут 
быть созданы аппараты с полетным весом 10—20 г и с пол
ной нагрузкой порядка 40%.

С другой стороны, построен ряд геликоптеров среднего по- 
.летного веса (500—4000 кг) и одноместные (250—500 кг).

В новейших проектах ясно видно желание конструкторов 
повышать летные данные геликоптеров и их весовую отдачу. 
Особенно успешно это достигается в двухвинтовой продольной 
схеме. Все чаще появляется идея создания комбинированного 
аппарата геликоптера-автожира для увеличения диапазона ско
ростей и экономичности. По мнению автора эта идея имеет 
веские обоснования.

Широкое распространение должны получить винтовые аппа
раты и особенно геликоптеры малого размера с маломощными 
моторами для индивидуального пользования. Можно назвать 
также десятки областей, где эти аппараты найдут самое широ
кое применение.

Как было указано, основным критерием в оценке винтового 
летательного аппарата являются его взлетно-посадочные свой- ' 
ства, способность совершать вертикальный подъем, «висеть» в 
воздухе и совершать безопасный спуск с остановившимся мо
тором. Только правильно спроектированный геликоптер может 
удовлетворить этим требованиям.

Но есть много областей применения, где не требуется вер
тикальный подъем и «висение». В этом случае хороший авто-
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жир, возможно, будет рентабельнее геликоптера, например, 
при проведении рада работ в сельском и лесном хозяйстве, на 
рыбных промыслах и т. д., где автожиры, кроме своей хорошей 
грузоподъемности и простоты, будут иметь преимущества в 
величине максимальной скорости и устойчивости.

Мнение автора заключается в том, что необходимо шире 
использовать возможности геликоптерного и автожирного поле
та. Для дальнейшего успешного развития советских винтовых 
летательных аппаратов, завоевавших ряд международных ре
кордов, автор считает необходимым широко популяризирован» 
(эти идеи.

*

♦

12 н. И. Камов



ТЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ ПЕРВЫХ ЭКСПЕРИМЕН
№ 

по 
по

р. Фамилия конст

руктора или 

названйе фирмы

Тип или 

марка

| 
Го

д 
вы

пу
ск

а

Назначение
•

Чи
сл

о 
ме

ст

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг П

ол
на

я 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

уз


ка 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
°/о

1 2 3 4 5 6 7 8 9

1 Сиерва (Испания) С-1 1920 Опытный 1 360 100 28

2 То же С-2 1921 То же 1 — — —

3 V С-3 1921 я 1 — — —

4 Я С-4 1922 я 1 500 120 24

5 Я С-5 1923 ■ 1 — — —

6 * С-6 1924 • 1 — — —

7 С-6 бис 1925 я 1 — — -

8 С-8Мк11 1927 Я 2 1076 286 26,5

9 Камов и Скржин- 
ский (СССР)

Каскр I 1929 9 2 950 200 21,0

10 То же Каскр II 1930 • 2 1100 235 21,3

11 Сиерва (Англия) С-17 1928 “ 2 660 220 33,3

12 Сиерва Вейман 
Лепер (Англия)

С-У-212 1928 Опытный
пассажирск.

2 1129 280 24,8

13 Сиерва (Англия) С-19 1930 Спортивный 2 590 150 25,4

14 То же
Кузнецов В. А. 
ЦАГИ (СССР)

С-19МкП1

2ЭА

1930

1931

»
Опытный

2

2

635
970

182

268

28,7

26,015 1033

16 Питкерн (США) РАА-1 1930 Спортивный 2 795 255 32

17 То же РСА-2 1931 Туристский 
и военный

2 и 3 1362 412 30,2

1 Здесь и далее: коэффициент заполнения о — гДе Ь — хорда ло

* Продолжительность полета иа наивыгоднейшем режиме, X час.
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I

ТАЛЬНЫ Х И КР Ы Л А ТЫ Х АВТОЖИРОВ
Приложение 1

сл
и и<и Несущи И ВИНГ Летные характеристики

М
ощ

но
ст

ь 
мо

то
ра

, 
л.

 
<

П
ол

на
я 

н
аг


ру

зк
а,

 
кг

/л
, Сй

2я «з
(и •

Е  ье ди
ам

ет
р

м

. 5! 
те С  <И оз то
с <и 3* 2 ор о 5

«и" 8? ̂  * ев © ̂  Я "  2 К

• ■X ч 
=* О  
х а

•е-м 1
СП н Я О х си 
«  си X чи

сл
о

об
ор

от
ов

об
/м

и
н.

та 
0̂ 

О о  
ч гаи г-
= о
з" ч

и
га

У

з=

К=3
3:

время, 1

10 11 12 13 14 1т 16 17 18 г.) •20

60 1,66 6 6 9,4 0,127 - 4 — — —

80 3 Меньше
1,0
~ 2

Несколько

110 — 5 —
секунд 
То же

80

80

110

1,5 6,25 8,0 10,0 — — 4

А

— 25 3,5 мин.

___ I 10,0

т

3 4 0 -6 0 Несколько

100 ___ _ 10,5 — 3 _
минут

180
1,58

1,82

6,0
12,2

12,0

9 ,2

8,4

0,102
0,106

0,127

115

115

А 153

90

Проект 3 ч. 

Запас

210
110

5,1
8,65

4

4
горючего 

на '.,5 часа

235 1,0 4,78 12,0 9,73
0,106 120

4 110 450 Фактически 
‘28 мин.0,127 135

80 2,75 8,25 10,9 7,06 — 130 4 145 — Проект

180
1,56 6,28 12,1 9.8 115 160

3 часа 

То же210
4

80 1,87 7,38 9,14 9,0 - — 4 153 .— —

100 1,82 6,35 10,68 7,08 0,095 160 4 161 4000 2,3 часа

235 1.14 4 ,4 12,0 9,14 0,1145 146 4 150 4200 1,75 .

125 2,04 6,36 11,28 7,95 0,10 145 4 148 — 2,5 ,

304 1,37 4,54 13,12 9,22 0,0976 135 4 190 5400 2

пасти; г —число лопастей; К — радиус ротора.
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№ 
по 

по
р.

 
|

“ Фамилия конст-
1 ̂

' руктора или „ 

название фирмы

Тип или 

марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
м

ес
т

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг П

ол
на

я 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
%

1 2 3 4 5 6 7 8 9

18 Келлет (США) К-2 1931 Спортивный 2 1000 294 29,4

19 То же К-3 1932 >* 2 1060
(1035)

360 34,0

20 Буль (США) — 1931 Аэрофото
съемка

2 910 275 30,2

21 Питкерн (США) РА-18 1932 Спортивный 2 855 253 29,6

22 То же РА-19 1932 Пассажир
ский

4 - 5 1833 618 33,7

23 ЦАГИ (СССР) А-4 1932 Связной 2
1365

300 221465

24 Келлет (США) К-4 1932 Спортивный 2 1086 353 32,5

25 Сиерва (Англия) С-19МК1У 1931 V 2 660 170 25,8

26 То же С-24 1931 Туристский 2 775
(818)

815

193 24,9

27 Кузнецов В. А. 
(СССР)

А-6 1933 Спортивный 2 195 31,0

28 Камов Н. И. А-7 1934 Опытный 2 2010 630 31.3
(СССР) разведчик-

корректи
ровщик

2300 847 36,8

29 То же А-7бис 1936 Разведчик- 2 2224 630 28,3
корректи

ровщик
модернизи
рованный

2300 706 30,7

30 А7-ЗА 1939 Серийный 2 1975 425 21,5
разведчик-
корректи
ровщик

(3) 2300 750 32,6

31 Кузнецов В. А. 
(СССР)

А-8 1935 Опытный 2 815 253
проект

31,0
расч.

32 То ж е А-13 1935 Опытный
(модифи

цированный)

2 818 261
проект

32
расч.
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Продолжение
о<и Несущий винт Летные характеристики

М
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мо
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л.
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я 
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г

ру
зк

а,
 

кг
/л

.

П
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й 
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кг
/л

. 
с.

ди
ам

ет
р,

 
м

на
гр

уз
ка

 
на

 
1 

м? 
ом

ет
ае

- 
мо

й 
пл

ощ
ад

и 
кг

/м
1

ко
эф

ф
иц

и
ен

т 
за

по
л

не
ни

я
чи

сл
о

об
ор

ою
в

об
/м

ин
.

ЧИ
СЛ

О
ло

па
ст

ей «О 3
як
а?

время, 1'

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

165 1,78 6,05 12,5 8,15 0,107 133 4 160 —
г'-Э

3 часа

210 1,72 5,05 12,5 8,55 0,093 — 4 176 — 2,5 .

165 1,67 5.5 14,63 5,42 0,08 — 4 152 — —

160 1,58 5,35 12,2 7,32 0,093 — 4 160 — 2,5  часа

420 1,47 4,36 15,45 9,78 0,0825 — 4 193 — 3 .

300 1,0 4,56 13,0 10,3 0,106
140

4 170 4100 1,35 ,175
210 1,68 5,18 12,36 9 ,0 0,0925 — 4 — — —

100 1,7 6 ,6 10,36 7,8 — ~140 3 164 3350 3 часа

120

100

1,61

1,95

6,46

8,15

10,36

11,14

9,18

8,58 0,087

—135 
167

3

3

185

135

3000

1600

2 .5  ,

2 .5 .184

. 480 1,32 4,19 15,18 11.7 0,063 160 3 221 — 4,0  .
1,92 200

на
вираже

480 1,32 4,63 15,18 12,32 0,063 160 3 205 абс.
5100

4 ,0  .
1,47 200

на
вираже

480 0,885 4,1 15,18 10,92 0,063 155 3 218 (5100) 2 ,5  .
1,56 175

на по
толке

4700

100 2,53 8,15 11,0 8,58 0,0826 182 3 125 — —
расч. 187

100 2,61 8,18 11,5 7,85 0,07 162 3 147 3000 —
расч. 186
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ТЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ

№ 
по 

по
р. Фамилия конст

руктора или 

название фирмы

Тип или

марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
м

ес
т

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг П

ол
на

я 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
°/о

1 2 3 4 5 6 7 8 9

1 Сиерва (Англия) С-19К 1932 Экспери
ментальный

2 — — -

2 То же С-30 1932 Туристский 2 - — —

3 С-ЗОР 1933 Туристский
(серийный)

2 815
(820)

260 31,9

4 Лиоре и Оливье 
(Франция)

с и о 1932 Туристский 2 490 210 42,9
проект

5 То псе ЬеО-С-ЗО 1933 Спортивный 2 886 300 33,8

6 Питкерн (США) РА-22 1934 Туристский 2 518 245 47,3
проект

7 Кузнецов В. А. 
ЦАГИ (СССР)

А-14 1936 Опытный 2 785 — —

8" Лиоре и Оливье 
(5ЫСА) (Франция)

ЬеО
С-301

1934-
1939

Разведчик-
корректи-

ровщик
серийный

2 886 330 37,3

9 Вестлянд, Лепер 
(Англия)

СЬ-20 1935 Экспери
ментальный

лимузин

2 — — —

10 Пуллин, Вейр 
(Англия)

Ш-2 1934 Спортивный 1 275 — —

11 Компе (Свифт)’ 
(Англия)

— 1934 » 1 — —

12 Келлет (США) ВД>-1 1934 Опытный
для

армейского
применения

2 940
(1000)

318 33,8
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БЕСКРЫ ЛЫ Х АВТОЖИРОВ
Приложение 2

«О 
1 . и<и Несущий винт Летные характеристики

М
ощ
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м

от
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л. 
'

П
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я 
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а,
 

кг
[л «Я
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<и ц
г2«"С ди
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ет

р,
 м

на
гр

уз
ка

 
на
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м2 
ом

ет
ае

- 
мо

й 
пл

ощ
ад

и 
кг

!м
*

ко
эф

ф
иц

и
ен

т 
за

по
л

не
ни

я
чи

сл
о

об
ор

от
ов

об
/м

ин
.

ЧИ
СЛ

О
ло

па
ст

ей и
яЗ

-*■ 58

^ДИН

м
время, 1

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

— — — — — — — 2 150 — —

80 — — — — — 3 150 — • —

140 1,86 5,82 11,28 8,15 0,0133 218 3 177 3650
(5180)

—

75 2,8
проект

6,53 9,3 6 ,5 0,045 — 3 165 — 21/4 часа, с 
перегр. 3 ч.

175 1,68 5,06 11,28 8,86 0,0436 — 3 170 — 2,5
(на 1'/=110 )

75 3,27
проект

6,9 9,75 7,5 0,0628 — 3 168 4000 —

100 — — 11,14 8,14 0,0858 168 3 — — —

175 1,88 5,07 11,28 8,86 0,0436 — 3 170 4000 2 ч. 45 мин. 
на крейсер

ской ско
рости

75 — — — — — — 3 — — —

50 — 5,5 8,5 4,85 0,0285 — 2 145
проект

— 2!/2 часа

75 — — — - — 3 — — —

225 1,41 4,18 12,2 8,05 0,0478 3 201 — До 3,5 час.
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№ 
по 

по
р. Фамилия конст

руктора или 

название фирмы

Тип или 

марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
м

ес
т

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг П

ол
на

я 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
%

1 2 3 4 5 6 7 8 9

13 Келлет (США)

т—н 1 
1

О
О 1935 Разведчик-

корректи
ровщик

(серийный)

2 940 318 33,8

14 То же УО-1В 1937 Модификац. 
серийного 
автожира 
с непоср.

упр.

2 940 318 33,8

15

16 Лиоре и Оливье 
(Франция)

ХК-2

ЬеО-С'34

1939

1934

То же 
с авт.-перек.

Армейский
опытный

2

2 1600 600 37,5

17 Питкерн (США) Ра-33 1935 Опытный
разведчик-
корректи

ровщик

2 1450 408 28,1

18 Скржинский Н. К. 
ЦАГИ (СССР)

А-12 1936 Опытный
скоростной

1 1680
1850

350
520

20,8
28

19 Кузнецов В. А. 
ЦАГИ (СССР) 

(проектные дан
ные)

А -15 1936 Опытный 
(испытания 
не прохо

дил)

2 2465
2710
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Продолжение
М
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с.
О Несущий винт Летные характеристики
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П
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/м
ин

ЧИ
СЛ

О
ло

па
ст

ей ^шах

км/час

д̂ин

М
время, 1

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

225 1,41 4,18 12,2 8,05 0,0478 — 3 201 — До 3,5 час.

225 1,41 4,18 12,2 8,05 0,0478 — 3 201 — До 3,5 час.

285 — — — — — — 3 — — —

350 1,72 4,58 16,5 7,48 — — 3 (220)
проект

(//=1000)

4500 —

420 0,97 3,46 14,07 9,33 0,0505 — 3 (228)
проект

4600
проект
4880

670 0,52
0,775

2,5
2,76

14,0 10,9
12,0

0,0615 —200 3 220(310)
проект

5300
(7000)
проект

~  1,5 часа

670 3,67
4,05

18,0 9.7
10.7

0,053 152 3 (284)
проект

(-//=2300)

6400
проект

1 8 5



ТЕХНИЧЕСКИЕ п а н н ы е  б е с к р ы л ы х

№ 
по 

по
р.

 
1

Фамилия конст

руктора или 

название фирмы

Тип или 

марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
м

ес
т

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг П

ол
на

я 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

По
лн

ая
 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
%

1 2 3 4 5 6 7 8 9

1 Скржинекий Н. К.
ЦАГИ (СССР) 

(проектн. данные)

А-9 1936 Опытный
(проект)

1 710 — —

2 Сиерва (Англия) С-ЗОР 1936 Экспери
ментальный

2 1—'830 260 31,3

3 Пуллин, Вейр 
(Англия)

Ш-3 1936 То же 1 — — —

4 Питкерн (США) Ра-36 1933 » 2 — —

5 Сиерва (Англия) С-40 1936 Серийный
корректи

ровщик

2 885 272 30,7

6 Лиоре и Оливье, 
5МСА (Франция)

ЬеОС-301 1939 То же 2 886 300 33,8

7 Кей (Англия) — 1936 Экспери
ментальный

1 387 103 26,6

8 Хафнер (Англия) АК-Ш
Мк-П

1936 То же 1 405 111 28,1

9 То же АК-ГУ 1938 39 2 600 215 35,8

10 КаVов Н. И. 
(СССР) (проект

ные данные)

АК 1940— 
1943

Опытный 2 1317 291 22,1

,11 Лиоре и Оливье 
5МСА (Франция)

5Е-700 1943 Экспери
ментальный

1 —

12 Келлет (США) хк-з 1942 Артилле
рийский

корректи
ровщик

2

13 То же У0-60 1944 То же 2
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АВТОЖИРОВ, ВЗЛЕТАЮ Щ ИХ БЕЗ РАЗБЕГА
Приложение 3

1
ОО Несущий винт Летные характеристики

М
ощ

но
ст

ь 
мо

то
ра

, 
л. Й Л .

И  N

ссго • а- та

с  ^

эк
2
ян
Я)

С  ^ ди
ам

ет
р,

 
м

на
гр

уз
ка

 
на

 
1 

м
2 о

ме
та

е-
 

мо
й 

пл
ощ

ад
и 

кг
/м

Л
ко

эф
ф

иц
и

ен
т 

за
по

л
не

ни
я

чи
сл

о
об

ор
от

ов
оя

/м
ин

.
ЧИ

СЛ
О 

'
ло

па
ст

ей О 
*  ^  
й =*• Я время, 1

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

— — — 1 2 ,5 5 ,7 8 — 180 — — — —

140 1 ,8 6 5,93 — — — — 2 — — —

45 — — 8 ,5 5 — — — 2 — —

165 180 — --- — _„

175 1 ,55 5,06 1 2 ,2 7 ,5 6 0,0538 180 3 193 — 2 часа

175 1,68 5 ,0 6 11,3 8,85 — — — 170 4000 2 ч. 45 мин.

75 1,37 5 ,1 6 6,7 10,9 0,085 *230 4 — — —

75
(90)

1,52 5 ,4 10,0 5,17 0,0237 240 —

Проект
ная

^ 2 0 0
- —

125 1,72 4 ,8 11,6 5,68 0,032 — — 185 — 2 ч. 30 мин.

225 1,3 5,85 13,5 9,2 0,0495 ~200 — Проектные
данные

2 ч. 30 мин.

176 4700
220 или

330
—“ — 12,49 — — — — — — —

300 — — — — — — — — — —

300 — — — — — — — — — ~

187



ТЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ
№ 

по 
по

р.

Фамилия 
конструктора 
или название 

фирмы

Тип или 

марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
м

ес
т

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг П

ол
на

я 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
%

1 2 3 4 5 6 7 8 9

1 Юрьев Б. Н. 
(Россия)

№ 1 
(проект)

1909 Эксперимен
тальный

1 400 85 21,3

2 То же № 2 
(проект)

1909 То же 1 264 73 27,7

3 я № 3 1911 » 1 275 72,5 26,4

4 ЧеремухинА.М. 
ЦАГИ (СССР)

1-ЭА 1930 ■ 1 1145 163 14,2

5 То же 3-ЭА 1933 1 1145 163 14,2

6 Несущая систе
ма по схеме 

Братухина 
ЦАГИ (СССР)

5-ЭА 1934

•

” 1 ~1200 163 13,6

7 Хафнер и Наг- 
лер (Австрия)

- 1934 • 1 — —

7 Братухин И. П. 
ЦАГИ (СССР)

11-ЭА1 1936 ” 2 2400 — ---

9 То же 11-ЭАП 1940 * 2 2250 375 16,65

10 Сикорский И. 
(США)

У5-3001 1939 * 1 520 — —

11 То же У5-300И 1941 Модифициро
ванный с двумя 
рулевыми вин

тами

1

12 » У5-300Ш 1941 С одним руле
вым винтом

1 — — —

13 а * ХК-4
УК-4

1942— 
1943

Головной и 
серийный

1
(2)

до
1148

230 20,6

14 • ХК-5
УК-5

1944 Головной и 
серийный

2 1900 460 24,2
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Приложение 4
ОДНОВИНТОВЫХ ГЕЛИКОПТЕРОВ

о<и Несущий винт Летные характеристики

М
ощ

но
ст

ь 
мо

то
ра

, 
л.

 
с

П
ол

на
я 

на
г

ру
зк

а,
 к

г/
л.

03 еа|Ч

,2 ^  С  * ди
ам

ет
р,

 м

• 52 Ч й) Ч 

* 1 §

« ^ о = — 2 ^ ко
эф

ф
иц

и
ен

т 
за

по
л

не
ни

я

чи
сл

о 
об

. 
об

/м
ин

.

ЧИ
СЛ

О
ло

па
ст

ей

ев

1 
Н

„,
 

м

эг
ЕСXЧ

а:

лоевэ*

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21

70 1,2 5,72 9,0 6,3 Примерно
с-0,06-0,12 215 2

4
— — — —

50 1,46 5,28 6,0 9,34 —0,11 350 2 — — —

27—30 1,45 5,5 8,0 5,48 — 140 2 — — — —

2 x 1 2 0 =
= 240

0,68 4,76 11,0 12,05 — 153 4 — — 605 1

2x120—
=240

0,68 ~ 4 ,7 6 11,0 12,05 — 153 4 — — — —

2X 120=
=240

0,6Й —5,0 12,0
7/2

10,6

"

больш.
3

малых
3

1

85 — — — — * — — — - — —

600 — 4,0 15,4
9,6

12,9 0,035 180 больш.
3

малых
3

— — — 1

600 0 ,6 2 5 3 ,7 5 15,4
9 ,1

12,1 0,0Е 5 159 То же — — — —

100 — 5 ,2 8 ,5 3 9 ,0 7 0 ,0 3 6 5 255 3 128 — — —

75 — — 8 ,5 3 — — — 3 128 — — —

— — — 8,53 — — — 3 128 —

проект.

-

165 1,35 6,55 11,0
(11,58)

11,47 240 3 145

проект.

2450

проект

450 1,02 4,22 14,7 11,2

1
3 193 4500
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№ 
по 

по
р.

Фамилия 
конструктора 
или название 

фирмы

Тип или 

марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
ме

ст

, 
П

ол
ет

ны
й 

ве
с 

кг П
ол

на
я 

н
аг


ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
%

1 2 3 4 5 6 7 8 9

15 Сикорский И. 
(США)

ХК-6
УК-6

1944 Головной и се
рийный для 

службы наблю
дения

1 1100 322 30,2

16 Раймонд Леви 
(США), проект

1МС194Х 1944 Пассажирский 2+14= 
=  16

5450 1825 33,5

17 Пясецкий 
Р. V. Еп§1пе- 
епп§ (США)

РУ-2 1943 Опытный лич
ного пользо

вания

1 453 ИЗ 25,0

18 Янг А., фирма 
Белл (США)

Белл 1944 Летающая
лаборатория

2 713 213 26,9

19 То же 42 1946 Пассажирский 5 2220 665 29,9

20 ■ 47 1946 Индивидуальн.
пользования

2 975 270 27,7

21 Аэронаутикл
Продактс
(США)

3-А 1944 Личного
пользования

2 750 275 16,7

22 Босси Е, фирма 
Хип инс(США)

ЕВ-1 1944 Опытный
спортивный

2 1135 — —

23 Консолидейтед
Волти-Стоув

(США)

Геликеб 1945 Спортивный 1 770 — —

24 Пенсильвания, 
Эйкрафт Син- 
дикейт проект 

Вильфорда 
(США)

Жиро-
коптер

1945 Пассажирский 18 7250 2714 37,4

25 Сикорский
(США)

К-4В
НЫ5

1945 Военный, служ
бы наблюдения, 

санитарный

2 1145 235 20,5

26 То же К-5 1945 Санитарный 2 2180 490 22,5

190



Продолжение

О и ОО) Н е с у щ и й  в п н г Летные характеристики

г  ^о
О та ►Ё О.

<- ч
х  *» 1  *  
к  _

са
«с

К с

=5
о .
О)

( 5
я  ё  5
я  ох 2 г

з:
а  о
Е С

03
о  .

в
к?
ъ и 5?

»

25

Я 2
■ё °  5  3

*  а
5  т 
,2  >■ С  о.

1 ч 2га
3
4

И О с

а  ̂с ^'х -  г й

* >  1 т <- I  
О 3 С; М 4, Я

Ч о- 5 о  0^1 
з: \с 
з- О с

Ч га
2 огг ^

«  ^ 

^  у
ни

5;

а

а?

о«аУ
•*«Г

10 11 1 > п 14 _ 15 16 17 18 19 20 21

225
(250)

1,47 4,9 11,58 10,5 — — 3 проект.
193

— проект
5600

—

2 x 6 0 0 =  
=  1200

1,52 4,54 — 24 12,1 — — 3 — - — —

90 1,25 5,03 7,Ь2 9,94 0,04 350 390 3 проект.
160

— проект.
58о0

—

160 1,33 4,95 10,08 9,98 0,035 — 2 160 — — 1

450 1,475 4,93 14,5 13,45 — — 2 проект.
200

— 4000 —

178 1,57 5,48 10,7 10,8 — - 2 160 1500 3500 —

150 1,83 4,98 9,15 11,4 0,0638 250 3 — — — —

175 — 6,5 10,08 14,25 — 315 4 прпект.
200

— — —

125 — 6,16 10.08 9,68 — — 2 — — — —

2x1000=
=2000

1,36 3,63 24,4 15,6 0,0477 150 3 Свыше
,00

проект.

— — —

180 1,27 6 ,1 9 11,58 10 ,9 — 240 3 145 — 2450 1 ,2 5

450 1 ,0 9 4 ,8 5 14,03 14,05 — 3 193 — 4500 4

191.



&о
е
оЕ

Фамилия 
конструктора 
или название 

фирмы

Тип или 

марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
ме

ст

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг П

ол
на

я 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
%

1 2 3 4 5 6 7 8 9

27 Сикорский
(США)

К-6 1945 Служба наблю
дения и связь

2 1180 267 22,6

28 То же 3-51 1946 Пассажирский 4 2220 570 25,5

29 - 3-52 1946 Личного
пользования

2 795 295 37,1

30 Жницер (про
ект) (США)

МК-1 1944 Эксперимен
тальный

2 840 262 31,2

31 То же МК-3 1944 Спортивный 2 840 — —

32 * МК -4 1945 Спортивный и 
пассажирский

2 838 — —

33 9 МК-6 1946 Пассажирский 3 1008 314 31,0

34 Доман-Фрезер 
(США) (проект)

НС-2 1946 п — 4С90 1135 27,8

35 То же Ь2-1 1946 Личного
пользования

2 625 152 24,3

36 Файрстон
(США)

0 А -4 5 0 1946 Коммерческий 2 885 259 29,3

37 (Франция) 80-1100 1946 Эксперимен
тальный гели
коптер-авто

жир с реактив- 
ным ротором

770 246 32,0

38 Газда (США) 1 - 2
„Гелико-
спндер“

1945 Эксперимен
тальный с ре
активным дви

гателем для 
компенсации 

крутящего 
момента и по
ступательного 

движения

2 365 125 34,2
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Продолжение
О•

и Несущий винт Летные характеристики

М
ощ

но
ст

ь 
мо

то
ра

, 
л.

П
ол

на
я 

на
! 

ру
зк

а,
 к

г/
л. »К

К  ц  н
ч  Ч  

С  ь: ди
ам

ет
р,

 
м &

И а»
“ И  |  
2 * 1

ко
эф

ф
и

ци
ен

т 
за


по

лн
ен

ия
чи

сл
о

об
ор

от
ов

об
/м

ин
.

ЧИ
СЛ

О
ло

па
ст

ей ^ т а х

км/час Н
а?

Ч
яг

а? 1, 
ча

сы

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21

245 1 ,09 4 ,8 2 11 ,58 11 ,25 — — 3 193 — — —

450 /1 ,2 6 4,94 14 ,65 13,2 — 195 3 165 1060 4330 —

178 3 ,6 6 4,47 9 ,7 6 10,6 — - 3 168 ,5 2000 4870 —

— — — 10,08 10,54 0,0315 — 2 - — — —

170 — 4,93 9 ,7 6 11,2 — 300 4 — — — —

178 1 ,7 7 5 ,6 7 10,33 — 0,038 290 4 169 700 _ 2
2 X 4 5 0 -

= 9 0 0
1 ,2 6 4,54 19,2 14,1 — — 4 — 2760 — —

— — — 11 ,56 6,25 — 215 — 176 — 2040 —

135 1,92 6,55 9,14 13,5 — — 3 185 1500 — —

170 1,445 4,52 10 9 ,8 — 300 3 150 на 
автожир- 

ном 
режиме

— — —

130 7 ,6 8,05 2 (Оптими
стичес

кие
проект

ные
данные)

290

13 Н. И. Камов 193



ТЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ ДВУХ

№ 
по 

по
р.

Фамилия 
конструктора 
или название 

фирмы

Тип 

илн марка

Го
д 

вы
пу

ск
а

Назначение

Чи
сл

о 
ме

ст

П
ол

ет
ны

й 
ве

с 
кг По

лн
ая

 
на

г
ру

зк
а,

 
кг

П
ол

на
я 

на
гр

у
зк

а 
от 

по
ле

т
но

го
 

ве
са

, 
%

1 2 3 4 5 6 7 8 9

1 Асканио
(Италия)

— 19-30 Экспери
ментальный

1 ~ 800 —115 14,4

2 Оскар фон Ас- 
бот (Австрия)

АН-4 А 1935-
1937

То же 1 600 — —

3 Бреге-Доран
(Франция)

0 -1 0 1935-
1936

„Летающая
лаборато

рия”
экспери

ментальный

1 1430
21С0

4 То же О-ЮА 
Вариант I

1939 Опытный 2 ~2500 — —

5
О-ЮА 

Вариант II 
>

1942 Санитарно- 9 2870 1000 34,9
я 110ЧТ0В0-

пассажир-
ский

3590 1720 47,9

6; Ботезат (США) — 1940 Экспери
ментальный

1 — — —

7, С. Хиллер 
(США)

1МХ 30033 
НХ-44 

„Хиллеркоп- 
тер“

1944 Опытный
спортивный

1 635 91 14,3

8.; То же „Комыотер* 1946 Опытный 2 725 235 32,5
9 ' Бенднкс (США) 1946 В 4 — — —

10' То же К 1946 Я 1 5451 — —
11 > Кей, Кертис- 

Райт (США)
.Летающий

автомобиль"
1945 Спортивный Г 540 232 , 24,4

12, Т\У1‘п СоасЬ Со 
(США)

Но\уег1шп
(проект)

1945
*

Туристский 2 745 255 34,3

13 Гамильтон
(Англия)

— 1946 Опытный 2 590 227,5 38,5

14 Ротерон (США) ХМ-1 1946 » 1 191,5 86,5, 45,2
15' Пентекост

(США:)
„Хоппикоп
тер" мод. 

103

1947 и 1 193

1 Коэффициент заполнения дан для двух роторов.
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ВИНТОВЫХ СООСНЫХ ГЕЛИКОПТЕРОВ Приложение 5

0 и Несущий винт Летные хараюеристики

М
ощ

но
ст

ь 
мо

то
ра

, 
л. 

> *-« мсо о
К кг
к * во -
к §
О >, С  ^

эз:
3К ^ н

П ^

сЛ {—■ О) 2 СП Б Ч на
гр

уз
ка

 
на

 
1 

ж
3 

ом
ет

ае
- 

мо
й 

пл
ощ

ад
и 

кг
/м

*

ко
эф

ф
и

ци
ен

т 
за


по

лн
ен

ия
 

1
чи

сл
о

об
ор

от
ов

об
/м

ин
.

чи
сл

о 
ло

ла
- 

; 
ст

ей
 

1 
ви

н 
а

И§ з;
Н

а?

3?
к(5Ч

а:

4̂
оГ2Оо.со

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21

100 1,15 8,0 —15 5 ,2 — 75 2 — 18 — 8,75 мин. 
запас го

рючего на 
1,5 часа

180 — 3,34 6,0 21,2 — — 2 — — Расчет.
3500

Достигн. 
30 мин.

350 — 4,08 16,0 7,12 0,03 132 2 99 Макс. __ Мэкс.

6,0 10,4 ный
подъем

100

1 ч. 02 мин. 
50 сек.

600

600 1,67 4,79

14,5

15,75

15

14,7

0,0727

210

3

2

(250)
проект.

на
высоте

Й=2000
м

200

"

—

г ,87 5,99 18,4

90 — — 8,5 — — — 3 — — — —

90

135

450

100

90

1,01

1,74

1,46

7 ,0 5

5 ,3 5

5,45
6 ,0

7 ,6 3

9,76
14,63
7 .6 2

7 .6 3

1 3 ,9

9 ,7 3

11,95
1 1 ,8

0 ,0 4 9 240-350

260

215

325

2

2

2

2

2

проект.
160

150

проект. 
1800 

практ. 
~  3 0  М

300 0

проект.
2450

проект.

1500

1,5  ч а с а

2 X 7 5 =
= 1 5 0

1 ,7 4,97 9,15 1 1 ,3 5 — 280 2 — — — —

— — — 8,55 1 0 ,3 — — — 160 — - —

35 2 ,4 7 5,48 2,946 11,2 0,098 1200 3 _

42 4,58 4,89
4,672
10,3 —

0,1)60 200
2 135 — до 1 ч 

при 9 л 
горю
чего

—

13*
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Т ЕХНИЧЕСКИЕ ДАННЫЕ ДВУХВИНТОВЫХ

соьа
СО

со о
м  <и

Фамилня о
о« >1 _

о конструктора Тип ЬЙ
О>>С Назначение

НО<и
2

эХ
и
соК §'!или название или марка 15 о Кн сс
со к ёСЗ Ч

с фирмы *=с 1=3о 0)ь; К
*3

а  о ч с
2 и,

Б
ГГ п  ^ П  ь»

р2 Н ^ о  С О ©"-

А. П оперечны й
(несущие винты по

1 Лакоэн н Дом- 
блан (Франция)

Алерьен 1920 Экспери
ментальный

1 1200 120 10

2 Фокке-Вульф
(Германия)

Р\У-61 1937 То же 1
(2)

1100 175
(255)

15,9
(23,2)

3 Фокке-Ахгелис
(Германия)

Ра-224
„Либелле*

1938 Спортивный 
и трениро

вочный

2 -------- -------

4 То же Ра-266
„Хорниссе"

1939 Санитарный 
или пасса
жирский

4 - 6 3515 до 
4000

665 18,9

V  0 9 Ра-223 1942 Санитарный 
и тран

спортный

3 до 
10

3690до
5000
(при

испыт.)

от 690 
до 

2000

18,7— 
40

6
V

Братухнн И . П. 
ОКБ-3 (СССР)

„Омега* 1942 Экспери
ментальный

2 — — —

V 7 Платт ле-Пейдж 
(США)

ХК-1
ХК-1а

1944 Опытный 2 2180 548 25,4

8 Лендграф
(США)

Н-2 1944 Экспери
ментальный

спортивного
типа

1 385 97 25,2

9 Скоув (США) 
(проект)

Н-100 1944 Экспери
ментальный

2 — 180
проект

—

10 Келлет (США) ХК-8
КН-1х

1944 Опытный 2 1330 300 22,6

11 То же КН-2 1947 Опытный
пассажнрск.

10 5260 1340 25,5

12 Флеттнер
(Германия)

Р1-282 1939 Серийный 1 1000 360 36,0
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ГЕЛИКОПТЕРОВ С РАЗНЕСЕННЫМИ ВИНТАМИ

Прилож ение 6

о ~ 

О «Гьи Са 
^  Сн

Си

К •^ Л оТГ С *

и<о
са
гк23Я «о н

П

а.

5
«=с

Несущий винт
• рэ

га оЗ Ч
к г «аГЗ 0) 56« 3 Е 
« О  *  *»">С.<ми ^ Яев о
я —«

<и « 22 Xа я 
* 8
•©* о я> с О
Ы со

С  .о« а о к \о чо с. л о  О о чО иК о в- н

Летные характеристики

^шах
км/час =5 №

а,
№

вариант
бокам фюзеляжа)

1
2X120=

=240
0,5 5,0 7,0 15,6 0,52 150-

160
4 — — — 0,5

160 1,09 5,94 7,0 14,3 — — 3 122,55 — Достиг.
2439

Достиг. 
1 ч.20м. 
49 сек.

450

(1,59) (проект)
144,0

860 0,77 4,1 12,0 15,6 0,0884 _ 3 У  земли 
180 на

Я=1000 м 
175 км/час

2500 4400 3 часа

960

960—
1000

0 ,6 9 -
2,0

3,69 
до 5,0

12,0 16,3 до 
22,1

0,06 275 3 210 -- 7100 3 .

— — *»•
Г " Поряд

ка
25 -3 0

0,0484 —• 3 — — —  ; —

450

85

1,22

1,14

4,84

4,53

9,3

4,87

16,0

11,75 0,08 440

3

3

Ра с чети. 
252

(ХК-1-192)
—

Расчет.
5850

—

105 1,71
проект

— 3,05 — — 240 3 Расчетн.
145

— — 3000 -

245 1,23 5,43 10,98 12,3 0,073 — 3 170 — 3660 2,75 ч.

11 О
3

3
Ю

?н
X 

II 
см 1,28 5,0 19,8 15,4 0,078 140 3 190 1830 4600 —

140 2,57 7,14 12 8,85 0,06 180 2 130
(144)

304 — —
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№ 
по 

по
р.

13

14

15

Фамилия 
конструктора 
или название 

фирмы

Тип

или марка

ио>, Назначение

Мак-Донелл 
(США)

Доран $N0 
(Франция)

Доран
(Франция)

о<и
н а
о

а *
г 3

г
о н

<и
о
23 О  ^т -  8

ХНУО-1

N0-2001
(проект)

N0-2002
(проект)

1946

1947

Опытный
транспортн.

Экспери
ментальный
санитарный

Экспери
ментальный
транспортн.

а.

сс<0Б
►3 ^П

12 5000 2080 41,5

4 2374

2720

Б. Продольный 
(несущие винты располо

оЯн(V
1«

Флорин
(Бельгия)

№ 2. Винты 
вращаются 

в одном 
направлении

1933 Экспери
ментальный

1 950 140 14,7

Хартвиг-Литль
(США)

Н-Ь-1 1944 То же 2 725 235 32,4

Роторкрафт
(США)

Х-2 1944 » 2 566 203 36,0

То же „Роторбас" 1945 Пассажир
ский

22
проект.

11340 ~4600 ~ 4 0

Пясецкий
(США)

РУ-З 1945 Пассажи рек. 
военный

12 3035 1100 36,3

К. Т. МасЫпесо 
(США)

Санбим 1946 Пассажир
ский

5 1180 363 30,7

Де Лахнер 
(США)

— 1947 Коммерче
ский

2 — — —

Пясецкий
(США)

ХНКР-1 1947 Транспорт
ный

8
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Продолжение
1 со Несущий винт

М
ощ

но
ст

ь 
мо

и 
ра

, 
л.

 
с.

>>О.исз№
сз
ё  Ч 
°  ъ  П * П

ол
ет

ны
й 

ве
с 

| к
г!

л.
 

с.

ди
ам

ет
р,

 
м

 
| 1

на
гр

уз
. 

на 
1 

м
2 

ом
ет

ае
м

. 
пл

о
щ

ад
и,

 
кг

!м
2

ко
эф

ф
иц

ие
нт

за
по

лн
ен

ия

чи
сл

о 
об

ор
о

то
в 

об
/м

ин
.

чи
сл

о 
ло

па


ст
ей

 
1 

ви
нт

а

2X450=
=900

2,31 5,56 14,0 16,3 — — —

493 — 4,68 13,8 14,0 — — 2

493 — 5,51 13,8 18,1 — — 2

Летные характеристики

^тах
км/час Ч

И ча:
2а>о .

вариант
жены вдоль фюзеляжа)

200

90

110

Х21500=
=3000

600

2X174 = 
=348

125

600

0,7

2,61

1,73

1,53

1,83

1,135

4,75

8.07

5,15

3,77

5.08 

3,38

7 .2

7.02

5.5  

18,3
с пере
крыт,

12.5

5.5

11,65

9,34

- 1 1 ,9

24,5

12,35

24,8

0,147

0,064

0,082

317

490

^крейс 
=  160

Проектные данные 
(248) I 4000 6000

Проектные 
данные 

220 I 3000

5000 4,5

Проектн. 
~ 2 0 0  на 
высоте 
460 м

Проектн
200

160

Достиг, 
высота 
6 М

3000

Рабоч.
потол.
2150

4580

Достиг. 
9 мин. 
58 сек.
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5. Автожир К-3 Келлет, ВВФ, № 10—11, 1932.
6. Автожир К-4 Келлет, ТВФ, № Ю, 1933.
7. Автожир РАА-1 Питкерн, Самолет, № 11, 12, 1931.
8. Автожир РС'А-2 Питкерн, ТВФ, № 1, 1935.
9. Автожир РСА-2 Питкерн, статья Скржинского, Самолет, № 16, 

■стр. 16, 1934.
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10. Автожир Буль, ТВФ, № 1, 1933.
11. Автожир С-19, К- Сиерва, Сандерс и Роусон, Перевод с английского 

с  добавлениями С. А. Кочеригина, 1933.
12. Автожир С-30, Сиерва, А. М. Черемухии, ТВФ, № 7, 1933.
13. Автожир С-30, Сиерва, ВВФ, № 11, 1938.
14. Автожир КО-1 Келлег, Аего № о, 1934.
15. Автожир КО-1 Келлет, ТВФ № 5, 1936.
16. Автожир УО-1 Лиоре и Оливье, Бюллетень ЦАГИ, № 20, 1933, 

ТВФ, № 2, 1933.
17. Автожир Питкерн РА-33, ТВФ, № 5, 1936.
18. Автожир Ьео 34 Лиоре и Оливье, ТВФ, № 2, 1937.

Б. Б е с к р ы л ы е  а в т о ж и р ы ,  в з л е т а ю щ и е  б е з  р а з б е г а  
19- Автожир Сиерва С -10, РН^Ь!, № 1558, 1938.
20. Автожир Питкерн РА-36, Ау1а11оп, № 4 и 5, 1940 и ВВФ, № 9, 1938,
21. Жироплан Хафнера АК-Ш, РН^Ы, № 1508, 1937, 1469, № 326, 1938.
22. Ж ироплан Хафнера АК-1У, РН^М, № 1567, 1939, ЛА5, № 1, 1938.
23. Автожир Келлет У0-60, Аего О^ез!, № 1521, 1944, РНрМ, МагсЬ 1943.
24. Автожир ХК-3 Келлет, Алгсгай Е п^тееппд, № 147, 1941.

В. А п п а р а т ы  о с о б ы х  с х е м ,  и с п о л ь з у ю щ и е  
а в т о р о т и р у ю щ и й  в и н т

25. Жироплан Вильфорда, Аего О^ев!, № 5, 1936; Ау1аНоп, Бес. 1936.
26. Вертоплан Харрика, Ау1аНоп, Лап. 1932; Ау1а1юп, Еп^шеепп^, 

№ 1, 1932.
Г. О д н о в и н т о в ы е  г е л и к о п т е р ы

27. Геликоптеры Сикорского УК-4; УК-5; УК-6, Ау1а1юп № 11, 19, 1943.
28. Геликоптер Янга фирмы Белл, Экспресс-Информация БИТ МАП, 

№ 5, 1945.
29. Реактивный геликоптер Пуллина фирмы Вейр, Экспресс-Информа

ция БИТ МАП, № 32, 1944.
30. Геоикоптер Пясецкого РУ-2, Экспресс-Информация БНТ МАП, № 10, 

апрель 1944.
31. Геликоптер Файрстон О апй АХК-9В, Экспресс-Информация, 

апрель 1947.
32. Геликоптер Доман Фрайзер, Модель Ь2-1 и НС-2, Экспресс-Инфор

мация БНГ МАП, № 43/432, ноябрь 1946.
33. Геликоптер Наглер и Рольц ЫК-51, ТВФ, № 3 (228), 1947.
34. Геликоптер Сиерва-Вейр У/-9, Аего 01дев{, № 6, Оес. 1946.
35. Геликоптер 8ЫСА йи N01(1 „Могй“ 1700 .Нордэклери', 1п1егау|'а, • 

№ 1249, Оес. 24 1946.

Д. Д в у х в и н т о в ы е  г е л и к о п т е р ы  в с о о с н о м  в а р и а н т е
36. Геликоптеры Бреге, Ьез АПез, № 807, 1936.
37. Геликоптер Бреге-Доран, Самолет, № 4, 1937.
38. Геликоптеры Г. Ботезат, Экспресс-Информация, № 1, 1944.
39. Геликоптер Бендикс Уирлуэй, Модель У и К. 1п1егау1а, № 1427, 

Бес. 19 1946.
40. Геликоптер Кертисс-Райт „Фляймобил", Ау1а(юп Кеигз, № 23, 

Ли1у 1945.
41. Геликоптер Бреге 11-Е (5-11Е), Экспресс-Информация БНТ МАП, 

№ 32 (418), сентябрь 1946.

Е. Д в у х в и н т о в ы е  г е л и к о п т е р ы  с р а з н е с е н н ы м и  
в и н т а м и  в п о п е р е ч н о м  и а п р а н л е и и и

42. Геликоптеры Фокке-Вульф, Самолет, № 8, 1937.
43. Геликоптер Келлет ХК-8, ТВФ, № И (212), 1945.
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44. Геликоптер Келлет КН-2, Экспресс-Информация БНТ МАП, 
№ 4 (442), январь 1947.

45. Геликоптер Доран N0-2001, Экспресс-Информация БНГ МАП 
№ 11 (452), март 1947.

46. Геликоптер Фокке-Ахгелис 223, ТВФ, № 5 (230), 1947.
47.. Геликоптер Бреге и 81ЧСА 8Е-3000, Экспресс-Информация, № 7 

(446), февраль 1947.

Ж . Д в у х в и н т о в ы е  г е л и к о п т е р ы  с р а з н е с е н н ы м и
в п р о д о л ь н о м  н а п р а в л е н и и  н е с у щ и м и  в и н т а м и
48. Геликоптер Флорииа, ТВФ, № 6, 1934.
49. Геликоптер Пясецкого РУ -З, ТВФ, № 38, 1945, Экспресс-Информа

ция БНТ МАП, № 12 (383), апрель 1946.
50. Геликоптер Ротор Крафт «Роторбас», ТВФ, № 3 (216), 1946, 

Экспресс-Информация, № 8 (380), март 1946.
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