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Аннотация 

В статье представлены результаты экспериментальных исследований 

нестационарных интегральных и распределенных аэродинамических характеристик 

вертолетного профиля в стационарном и нестационарном режимах. Стационарный 

режим – это неподвижный профиль в однородном стационарном потоке воздуха. 

Нестационарный режим – это колеблющийся по углу тангажа профиль в 

однородном стационарном потоке воздуха. Исследования были проведены в 

вертикальной, замкнутой, с открытой рабочей частью аэродинамической трубе 

ЦАГИ. Испытания проводились при числах Рейнольдса Re=270000 и 540000; 

приведенных частотах от 0.06 до 0.26. 

Особенностью исследований было использование двух методов определения 

аэродинамических характеристик, а именно: прямой метод измерения сил с 

помощью весов и вычисление сил интегрированием распределения давления вдоль 
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хорды. Проведено сравнение полученных результатов, показано их 

удовлетворительное совпадение в стационарном режиме. 

Другой особенностью исследований был анализ пульсаций сил и давлений на 

поверхности профиля. В частности, применением вейвлет-анализа 

продемонстрировано явление, названное «взрыв частот», характерное для 

динамического отрыва потока. 

Ключевые слова: колебания по углу тангажа, динамический срыв, 

аэродинамическая труба, вейвлет. 

Основные обозначения 

CxF, CyF, mzF – аэродинамические коэффициенты, полученные прямыми 

измерениями сил и момента; 

CyP, CxP, mzP – аэродинамические коэффициенты, полученные 

интегрированием измеренного распределения давления вдоль хорды; 

θ – угол тангажа модели профиля; b – хорда профиля; 

Re – число Рейнольдса; A – амплитуда колебаний по углу тангажа; 

f – частота колебаний; T=1/f – период колебаний; 

V – скорость потока в АДТ; k= 
  

 
 – приведенная частота;  

Cp – коэффициент давления; σ – среднеквадратичное отклонение. 

Введение 

Динамический отрыв пограничного слоя оказывает определяющее влияние на 

нестационарную аэродинамику несущих поверхностей на больших углах атаки, в 
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частности на крыльях маневрирующих самолётов, на лопатках турбин реактивных 

двигателей и на лопастях скоростных вертолётов [1-8]. 

В случае вертолётов динамический срыв возникает на отступающих лопастях 

(которые работают на больших углах атаки для компенсации их невысоких 

скоростей относительно потока). Такой локальный отрыв является одним из 

источников вибраций всего несущего (рулевого) винта, может ухудшить нагрузку 

лопастей и даже вызвать явление аналогичное неустойчивости (срывного флаттера). 

Для расчёта характеристик несущего винта вертолёта используются, в том 

числе, и полуэмпирические методы, для которых необходимы экспериментальные 

нестационарные аэродинамические характеристики вертолётного профиля [9-15].  

Заметим, что для колебаний по углу тангажа нестационарными принято 

считать характеристики, соответствующие приведенной частоте большей, чем 0,05 

[16]. Характеристики при меньших приведенных частотах принято называть 

квазистационарными. 

Нестационарные нагрузки могут быть получены с использованием прямых 

измерений сил, но для этого обычно требуется динамическая калибровка весов для 

разделения структурных и аэродинамических реакций на нестационарное 

аэродинамическое воздействие. Прямые измерения силы дают глобальные нагрузки, 

действующие на всю модель, и не позволяют локализовать источники 

нестационарной нагрузки в определенных областях вдоль хорды. Однако измерения 

поверхностного давления (в том числе и нестационарного, то есть, зависящего от 

времени) обеспечивают средство для изучения отдельных (частных составляющих) 

характеристик потока и могут быть проинтегрированы для определения влияния 
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потока на нестационарные нагрузки. Например, измерения нестационарного 

поверхностного давления использовались для изучения баффетинга 

аэродинамического профиля и развитие статического отрыва [2], [13]. В этих 

исследованиях было обнаружено, что колебания момента тангажа и подъемной силы 

наиболее велики после срыва потока (α=15°) и уменьшаются при увеличении угла 

атаки (α>20°) [13]. 

В настоящей работе представлены результаты измерений постоянных и 

нестационарных воздушных нагрузок, как с помощью интегрирования давления, так 

и с помощью прямых измерений сил и момента тангажа. 

Экспериментальная установка 

С целью накопления экспериментальных данных об аэродинамических 

характеристиках вертолетных профилей при их нестационарном поведении, 

включая условия динамического срыва, в ЦАГИ разработан стенд “Динамическое 

крыло” (ДИНКР). На рис.1 представлен общий вид модели крыла с исследуемым 

профилем, а на рис. 2 общий вид модели крыла на стенде ДИНКР. 

Рисунок 1: Общий вид модели крыла 
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Рисунок 2: Общий вид модели на стенде ДИНКР 

Стенд позволяет проводить испытания моделей крыльев с хордой b=0.1...0.3м 

и размахом 0.9м, устанавливаемых как между концевыми шайбами диаметром 0.6м, 

так и без них. Испытания проводятся при скоростях потока в диапазоне V=0...30м/с. 

На стенде осуществляются статические и динамические испытания модели 

крыла. При динамических испытаниях угол атаки крыла изменяется по 

гармоническому закону:              . Частота колебаний крыла изменяется в 

диапазоне f=0...10Гц, амплитуда колебаний - 0...10. Средний угол атаки 

колеблющегося крыла может изменяться в диапазоне от 0 до 360. 

Аэродинамические характеристики вертолётных профилей обычно получают 

по результатам измерения распределения давления в сечении по поверхности 

модели крыла или по результатам определения аэродинамических сил и момента, 

действующих на взвешенный отсек, расположенный в средней части испытываемой 

модели крыла. В данной работе представлены стационарные Cx(θ), Cy(θ), mz(θ) и 

нестационарные Cx(θ(t)), Cy(θ(t)), mz(θ(t)) аэродинамические характеристики одного 

вертолетного профиля, полученные по обеим методикам и проведено их сравнение. 

Для этого были проведены испытания с моделью крыла оборудованной взвешенным 
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отсеком и установленными блоками с датчиками давления для определения 

распределения давления в сечении модели крыла. 

Ось колебаний модели крыла и взвешенного отсека расположены на 

расстоянии 25% хорды. 

Центральное сечение взвешенного отсека и сечение с дренажными 

отверстиями располагаются по разным сторонам от центрального сечения модели 

крыла на расстоянии до него 100 мм. 

Геометрические параметры модели крыла: длина 0.9 м, хорда 0.2625 м, 

площадь 0.236 м², удлинение 3.44. Геометрические параметры взвешенного отсека: 

длина 0.15 м, хорда 0.2625 м, площадь 0.039 м². Определение распределения 

давления осуществлялось с помощью двух блоков с датчиками давления КДЦ-24. 

Общее число точек в сечении модели крыла – 48: 24 точки на верхней поверхности 

и 24 точки на нижней поверхности. 

Испытания проводились при скоростях потока в аэродинамической трубе V= 

15м/с и 30 м/с, что соответствует числам Re=270000 и Re=540000. Статические 

испытания проводились при углах установки крыла от -6 до 35 и обратно, а также 

от 6 до -35 и обратно. Динамические испытания проводились при двух амплитудах 

колебаний крыла А= 5, 10 и при частотах f=2.5 и 5.0 Гц, что при указанных выше 

скоростях соответствовало приведенным частотам k=0.06, 0.13, 0.26. При этом 

средние углы установки крыла: -25, -20, -16, -15, -14, -13, -12, -10, -5, 0, 5, 

10, 12, 13, 14, 15, 16, 20, 25 (последовательный проход при постоянных 

колебаниях). 
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Результаты 

После обработки весовых измерений и измерений распределения давлений 

получены следующие результаты. 

Стационарный режим 

Стационарные характеристики это функции угла тангажа Cx(θ), Cy(θ), Cmz(θ) 

и поляра. На рис. 3 представлены поляры, построенные по весовым измерениям 

CyF(CxF) и по измерениям распределения давлений CyP(CxP). Видно их хорошее 

совпадение, за исключением области минимальных значений Cx, где у CxP 

наблюдается небольшие отрицательные значения, обусловленные не учетом 

поверхностного трения при вычислении Cx по распределению давления. 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 3 

На рис. 4 и 5 представлены графики зависимостей CyF(θ) и CyP(θ) для чисел 
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Рейнольдса Re=270000 и 540000 соответственно. Видно различие коэффициентов 

при увеличении и при уменьшении положительного угла тангажа – так называемый 

эффект гистерезиса. Величины и характер коэффициентов Cy одинаковы для обоих 

методов их получения. 

 На рис. 6 представлены графики mzP(θ) и mzF(θ) – коэффициент момента 

тангажа, полученный из прямых измерений сил и по измерениям распределения 

давлений. Видно их хорошее совпадение. Также виден гистерезис на 

положительных углах. 

На рисунках 7 и 8 представлены величины пульсаций (2σ) аэродинамических 

CxF, CyF, mzF коэффициентов при различных углах тангажа. Подтверждаются 

выводы [3], что пульсации максимальны после начала отрыва и уменьшаются при 

дальнейшем увеличении угла. 

 

 

 

Рисунок 4. 

 

 

 

Рисунок 5 
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Рисунок 6 

 

 

Рисунок 7 

 

 

Рисунок 8 

Ниже приведены диаграммы, показывающие пульсации (2σ) коэффициента 

давления Cp в различных точках по хорде профиля. В таблицах 1 и 2 приведены 

координаты точек дренажных отверстий для измерения давления на верхней 

(Таблица 1) и нижней (Таблица 2) поверхности профиля. Рисунок 9 и таблица 3 

соответствуют режиму Re=270000, положительные углы тангажа. Рисунок 10 и 

таблица 4 соответствуют режиму Re=270000, отрицательные углы тангажа. Рисунок 

11 и таблица 5 соответствуют режиму Re=540000, положительные углы тангажа. 
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Рисунок 12 и таблица 6 соответствуют режиму Re=540000, отрицательные углы 

тангажа. 

Таблица 1 

X/b координаты дренажных точек на верхней поверхности профиля 

#P 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 

X/b 1.0 0.96 0.92 0.88 0.85 0.81 0.76 0.70 0.64 0.56 0.49 0.42 0.35 

#P 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25  

X/b 0.297 0.245 0.197 0.15 0.12 0.086 0.062 0.042 0.028 0.018 0.0095 0.0029  

Таблица 2 

X/b координаты дренажных точек на нижней поверхности профиля. 

#P 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 

X/b 0.94 0.88 0.83 0.76 0.69 0.62 0.55 0.48 0.41 0.34 0.27 0.21 

#P 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23  

X/b 0.17 0.129 0.1 0.076 0.057 0.043 0.033 0.024 0.014 0.008 0.0  
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Рисунок 9 

 

Таблица 3 

#Angle θ 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 

Angle θ -6° -4° -2° 0° 2° 4° 6° 8° 10° 11° 12° 13° 14° 

#Angle θ 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25  

Angle θ 15° 16° 16° 17° 18° 19° 20° 22° 24° 26° 30° 35°  
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Рисунок 10 

Таблица 4 

#Angle θ 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 

Angle θ 6° 4° 2° 0° -2° -4° -6° -8° -10° -11° -12° -13° -14° 

#Angle θ 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24   

Angle θ -15° -16° -17° -18° -19° -20° -22° -24° -26° -30° -35°   
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Рисунок 11 

Таблица 5 

#Angle θ 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 

Angle θ -6° -4° -2° 0° 2° 4° 6° 8° 10° 11° 12° 13° 14° 

#Angle θ 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24   

Angle θ 15° 16° 17° 18° 19° 20° 22° 24° 26° 30° 35°   
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Рисунок 12 

Таблица 6 

#Angle θ 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 

Angle θ 6° 4° 2° 0° -2° -4° -6° -8° -10° -11° -12° -13° -14° 

#Angle θ 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24   

Angle θ -15° -16° -17° -18° -19° -20° -22° -24° -26° -30° -35°   
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Динамический режим 

Динамические (нестационарные) Cx(θ(t)), Cy(θ(t)), Cmz(θ(t)) 

аэродинамические характеристики получены для указанных выше режимов. Был 

проведен вейвлет-анализ [17-20] (с помощью вейвлета Морле) временных рядов, 

соответствующих весовым параметрам и давлениям в точках поверхности. 

Выявлено изменение спектрального состава этих временных рядов, в частности, 

обнаружен эффект «взрыва частот» - появление на части периода колебаний частот 

некратных частоте колебаний профиля.  

 

Рисунок 13 

На рис. 13 приведена скалограмма, соответствующая давлению в точке 

верхней поверхности с координатой x/b=0.2 (приведенная частота k=0.13; средний 

угол тангажа θ0=12.07 градусов, амплитуда колебаний 5 градусов), 

иллюстрирующая эффект «взрыва частот». Под эффектом взрыва частот понимается 

следующее. На рисунке 13 линии уровня красного цвета – это минимальная 

амплитуда скалограммы, а линии уровня синего цвета – максимальные амплитуды. 

Из рисунка видно, что частота колебаний (f=2.5 Гц) присутствует на протяжении 

всего периода, а вот в первой четверти периода внезапно возникают колебания с 

частотами от 12 до 40 Гц. Причем максимум приходится на 30-32 Гц.  
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На рисунках 14-16 приведены аналогичные диаграммы для других точек и 

других режимов. Причем диаграммы приведены и в формате 2-D линий уровня, и в 

формате 3-D диаграмм, на которых амплитуды нормированы на максимальное 

значение. Следует особо отметить, что при t={0, T, 2T, ..} угол тангажа принимает 

максимальное значение. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 14 
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Рисунок 15 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рисунок 16 
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Заключение 

В результате проведенных в аэродинамической трубе ЦАГИ 

экспериментальных исследований модели крыла с вертолетным профилем в 

стационарном и динамическом режимах получены следующие результаты 

- стационарные осредненные аэродинамические коэффициенты Cx, Cy, mz, 

полученные двумя методами: прямым измерением сил с помощью весов и 

интегрированием распределения давления по хорде, измеренного на верхней и 

нижней поверхности профиля с помощью миниатюрных датчиков давления; 

показано хорошее совпадение величин этих коэффициентов, полученных двумя 

указанными выше путями; 

- пульсации (2σ) коэффициентов сил Cx, Cy и момента mz по результатам 

прямых измерений; показано, что пульсации максимальны сразу после отрыва 

потока, а при дальнейшем увеличении угла тангажа пульсации уменьшаются; 

обнаружено явление гистерезиса коэффициентов на положительных углах тангажа 

(на отрицательных углах гистерезиса практически нет); 

- пульсации (2σ) коэффициентов давления Cp в различных точка хорды 

максимальны в области передней и задней кромок; 

- в динамическом режиме продемонстрирован эффект «взрыва частот». 
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