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Введение 

Концепция применения сравнительно простых по конструкции и недорогих малораз-

мерных привязных вертикально взлетающих аппаратов (МПВВА) обусловлена необходимо-

стью подъема на небольшую высоту различных оптических и радиотехнических устройств. 

Дело в том, что дальность действия и эффективность датчиков, установленных на борту 

МПВВА, существенно увеличивается за счет подъема на высоту.  

Применение для привода несущего винта электродвигателя с высокими удельными 

характеристиками имеет ряд преимуществ, к которым относятся:  

• практически неограниченная продолжительность полета аппарата,  

• низкий уровень шума,  

• простота запуска,  

• удобство обслуживания.  

В то же время у электропривода есть и весьма существенный недостаток - такие аппа-

раты, в случае продолжительного времени полета, могут быть только привязными с питани-

ем электродвигателя от наземного источника. Наличие привязи имеет и положительную сто-

рону, так как позволяет передавать сигнал на землю посредством кабеля, что существенно 

увеличивает количество передаваемой информации и ее помехозащищенность. 

Следует отметить, что применение мощных электродвигателей требует обеспечения 

их соответствующей энергией и влечет за собой увеличение проходного сечения токоведу-

щего кабеля, как при питании постоянным, так и переменным током (последнее ведет к еще 

большему увеличению сечения кабеля). 

Как правило, для выполнения возложенных на МПВВА задач вполне достаточно до-

вольно маломощного двигателя, с мощностью порядка 3 - 10 кВт. При современном разви-

тии электроники и лазерной техники аппараты с такой мощностью двигателя могут подни-

мать грузы массой до 5 - 6 кг, что вполне достаточно для установки антенны, телекамеры, 

лазерного целеуказателя и т.п. 

Меньшее время "реакции", большая мобильность и простота обслуживания делают 

такие аппараты серьезными соперниками малоразмерных вертолетов с другими типами при-

вода несущего винта. 

При использовании в качестве канала управления вертолетом и канала передачи дан-

ных с вертолета токопроводящего кабеля (или оптоволоконной линии) резко увеличивается 

помехозащищенность системы управления и передачи данных, что еще более увеличивает 

надежность таких вертолетов. На свободно летающих ДПЛА нет и в ближайшее время, ви-

димо, не может быть 100-процентной помехозащищенности капала управления. Это в свою 

очередь еще более повышает конкурентоспособность привязных ДПЛА вообще и с электро-

приводом винта в частности. 



4 
1. Анализ прототипов аппарата 

1.1. Зарубежный опыт создания ДПЛА вертолетного типа 

Анализ современного состояния малоразмерных привязных ДПЛА свидетельствует о 

том, что за рубежом в этой области имеются значительные успехи [2]. Сделаны важные ша-

ги, связанные с разработкой недорогих надежных конструкций  силовых установок для этих 

аппаратов, отработкой методики запуска и спасение аппаратов, разработкой наземных вспо-

могательных систем, в том числе наземных станций управления, цифровых систем управле-

ния, а также помехоустойчивых линий передачи данных и различных датчиков. Достигнуты 

значительные успехи в области миниатюризации электронных компонентов и снижения их 

стоимости. Определен широкий круг потенциальных задач для этих аппаратов и разработано 

оборудование для решения большей части этих задач. 

Области применения ДПЛА вертолетного типа, в отличие от аппаратов самолетного 

типа, определяются рядом специфических особенностей, главными из которых являются: 

• способность совершать взлет и посадку без пробега, вертикально, с небольшой 

(или нулевой) скоростью вертикального снижения с площадок ограниченных размеров, 

• возможность длительное время “висеть” неподвижно над заданной точкой про-

странства при достаточно большом ветре, 

• возможность перемещаться в пространстве в любом направлении (вверх-вниз, 

влево-вправо, вперед-назад), что позволяет аппаратам данного типа при наличии соответст-

вующей системы управления перемещаться не только в свободном, но и в ограниченном, 

замкнутом пространстве, 

• меньшая радиолокационная заметность из-за меньшей отражающей поверхности 

вращающихся винтов по сравнению с неподвижным крылом, 

• возможность перемещаться на высоте нескольких метров от поверхности земли, 

что делает практически невозможным обнаружение ДПЛА при подходе к цели. 

Соосная схема несущего винта обладает уникальным свойством - практически отсут-

ствием перекрестных связей в каналах управления. Такое свойство принципиально упрощает 

систему управления вертолетом и позволяет успешно решать задачи автоматизации управле-

ния полетом. Именно по этому, как отражает мировая статистика, к беспилотным ДПЛА со-

осной схемы проявляют интерес и ведут разработки в этой области США, Англия, Канада, 

Франция, Германия, Китай, Япония и Россия. 

Другим важным известным преимуществом беспилотных комплексов на базе соосных 

винтов является аэродинамическая компоновка. Отсутствие рулевого винта и  связанных с 

ним проблем, компактность и более высокий коэффициент полезного действия соосных вин-

тов по сравнению с одиночным на режимах взлета и вертикального набора высоты дают со-

осному вертолету существенные преимущества над одновинтовым в летно-технических и 
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эксплуатационных характеристиках при мониторинге окружающей среды. В частности, это - 

больший вес полезной нагрузки, большие возможности применения с ограниченных площа-

док при различных направлениях  ветра и т.д. 

Представленные соображения, связанные с особенностями аэродинамики различных 

схем ЛА, свидетельствуют о том, что основу системы воздушного мониторинга должны со-

ставить беспилотные вертолетные комплексы, выполненные преимущественно по соосной 

схеме или по другим схемам, не требующим компенсации реактивного момента рулевым 

винтом. 

ДПЛА фирмы Dornier 

В начале 60-х годов западногерманская фирма Dornier начала проектно-

конструкторские работы в области вертолетостроения. Был сконструирован одноместный 

вертолет с компрессорным приводом несущего винта Do-32Е (рис. 1.1а), который явился ба-

зой для создания платформы с дистанционным управлением [3]. Осуществимость этой зада-

чи была продемонстрирована созданием беспилотного вертолета с дистанционным управле-

нием Do-32U (рис. 1.1б), питание топливом которого осуществляется по кабелю-тросу, раз-

матываемому на высоту до 300 м. 

  
а) Do-32Е , 1962 г. б) Do-32U 

Рис. 1.1. Семейство вертолетов фирмы Dornier 

Было установлено, что широкий круг военных задач может быть выполнен с помо-

щью вертолета на привязи, используемого с обычного транспортного средства без примене-

ния дорогостоящей системы управления полетом. Ограниченная мобильность, свойственная 

этой системе, компенсируется широким диапазоном действия и большой эффективностью 

датчиков, расположенных над землей.  

В 1965 г. министерство обороны ФРГ сделало заказ на изучение в пределах экспери-

ментального исследования практической осуществимости создания автостабилизированной   

винтоподъемной платформы на привязи. Аппарат был предназначен для подъема на высоту 

до 30 м с временем выполнения операции до 24 часов. Назначение аппарата - использование 
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в качестве антенны, передатчика, направленной системы коммуникаций, разведки и метео-

рологических измерений. 

Для привязного винтомоторного ДПЛА исключительно сложной оказалась проблема 

автоматической стабилизации. Практическая её осуществимость была продемонстрирована в 

1970 г. путем применения на аппарате современных методов гибридного моделирования. 

Это позволило выполнить на аппарате Do-32K (рис. 1.2) полет в течение 60 летных часов. 

 Рис. 1.2. Платформа Do-32K Kiebitz фирмы Dornier 

После того, как практическая осуществимость экспериментальной винтоподъемной 

платформы была доказана, министерство обороны ФРГ санкционировало разработку винто-

подъемного аппарата для нужд армии. Цель разработки такой системы заключалась в том, 

чтобы изучить специфику военного применения  ДПЛА и разработать требования к его рас-

четным нагрузкам. 

Основные задачи при разработке системы для нужд армии с применением транспорт-

ных средств заключались в расчете винтоподъемного аппарата и  подборе датчиков целевого 

назначения. Работы выполнялись в тесном сотрудничестве с электронной промышленно-

стью, поскольку на этой фазе исследований предусматривалось объединение транспортного 

средства и датчиков. Фирма Dornier была назначена руководителем работ на фазе разработки 

аппарата. 

Предварительные требования к проекту включали в себя: 

• основные требования к полезной нагрузке, высоте полета и метеорологическим ус-

ловиям; 

• требования к системе разведки с телевизионной передающей камерой и радиопере-

датчиком, 

• требования, связанные с материально-техническим тыловым обеспечением. 

За период 1968 - 78 гг. на фирме Dornier было разработано несколько модификаций 

привязных платформ, получивших наименование Do-34 Kiebitz и предназначенных для сухо-
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путных войск или размещения на кораблях ВМС (рис. 1.3) [4]. Система  Kiebitz характеризу-

ется:  

• простым несущим винтом и пропульсивной системой с пневматическим приводом; 

• автоматической стабилизацией винтоподъемной платформы с помощью бортового 

стабилизатора; 

• способностью непрерывного действия, так как дозаправка топливом двигателя вы-

полняется на висении от наземного топливного бака; 

• всепогодной эксплуатацией, обусловленной исключением возможности обледене-

ния и отсутствием системы управления полетом; 

• возможностью передачи данных от привязного аппарата, исключающей помехи 

противника; 

• небольшим риском обнаружения вследствие небольших размеров и малой площади 

поверхности при облучении РЛС; 

• значительной мобильностью, благодаря хорошей проходимости наземной станции 

по пересеченной местности, и небольшим промежутком времени, необходимым для приве-

дения в действие этой системы. 

 
Рис. 1.3. Платформа Do-34 Kiebitz фирмы Dornier 

Мобильная беспилотная транспортная система Kiebitz состоит из дистанционно 

управляемой винтовой платформы и наземной станции. Две лопасти несущего винта подве-

шиваются к втулке с помощью крепежных лент и приводятся во вращение струей холодного 

воздуха, проходящего через концы лопастей. При таком типе привода на платформе не воз-

никает реактивного крутящего момента. Управление по курсу выполняется с земли с помо-

щью отклонения выхлопной струи газов реактивного двигателя. Платформа стабилизирована 

по трем осям. При выходе из строя двигателя посадка аппарата производится за счет работы 

несущего винта в режиме авторотации.  
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По причине жестких требований относительно полезной нагрузки, местной высоты 

полета над уровнем моря, рабочей высоты и окружающих условий первоначальный двига-

тель MTI 6/12  заменен более мощным двигателем KNDТ 212. Требование к силе ветра вы-

звало необходимость более широкого диапазона циклического шага. Конусообразный корпус 

ДПЛА был выбран с целью уменьшения отражений при облучении РЛС. Основной каркас в 

виде трубчатой конструкции обеспечивает хорошие подходы при обслуживании системы. 

Стабилизация рабочей платформы строится с использованием современных надеж-

ных модулей испытанных конструкций и схем, как автономной стабилизации, выполняющий 

пространственную стабилизацию и позиционное управление. Системы беспилотной плат-

формы включают в себя все элементы управления, находящиеся в верхней части корпуса. В  

нижней части имеются радиолокационные датчики. 

Основные характеристики аппарата приведены в таблице 1.1. 

Т а б л и ц а 1.1 
Основные характеристики системы Do-34 Kiebitz 

Год постройки 1977 
Масса взлетная 350 кг 
            кабеля 85 кг 
            полезной нагрузки (без топлива) 140 кг 
Длина 1,6 м 
Высота 2,1 м 
Диаметр несущего винта 8 м 
                корпуса 1,8 м 
Двигатель Allison 250 C20B 
Мощность двигателя 310 кВт 
Продолжительность полета 24 часа 
                                   взлета 6 мин 
Потолок 300 м 

 
Возможности для применения системы Kiebitz чрезвычайно разнообразны. Она при-

годна для перевозки автоматических датчиков или антенны, мониторинга окружающей сре-

ды, рекогносцировки на поле боя, определения местоположения объектов, обнаружения са-

молетов на низкой высоте, контроля за морскими целями, радиосвязи и ретрансляции сигна-

лов.  

В рамках испытательной программы было проведено в общей сложности 550 полетов 

до конца сентября 1981 года, в том числе 47 полетов на высоте более 300 м в общей сложно-

сти на 166 часов налета. Было установлено, что загоризонтная видимость РЛС с поднятием 

на высоту 300 м увеличивается до 60 км (рис. 1.4). 

В 1970 – 1981 годах на фирме Dornier были разработаны также два свободнолетаю-

щих ДПЛА соосной схемы "Мини Телекоптер"- МТС-1 и МТС-2.  

ДПЛА МТС-1 имел автопилот и управлялся по проводам с земли в пределах прямой 

видимости. Он имел соосные трехлопастные несущие винты, диаметром 2,1 м. Летные испы-
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тания подтвердили расчетные параметры аппарата. МТС-1 мог использоваться как в граж-

данском, так и в военном вариантах. В военном варианте предполагалось использование ап-

парата для разведки над полем боя или РПД, в гражданском - для обнаружения очагов пожа-

ра в лесу, контроля трубопроводов и т.д. 

Фирма планировала также постройку ДПЛА МТС-2 с диаметром несущих винтов 3,2 

м, высотой 1,2 м с поршневым двигателем мощностью 40 л.с. Максимальный взлетный вес 

при полете на режиме висения с учетом влияния земли составлял 200 кг, полезная нагрузка 

(с учетом топлива) – до 100 кг. Аппарат предназначался для наблюдения за полем боя, обна-

ружением целей и последующего целеуказания при их подавлении различными средствами. 

 

Рис. 1.4. Схема применения платформы Do-34 Kiebitz 

Другой легкой платформой, разработанной на фирме Dornier и испытанной в 1984 - 

85 гг., являлся аппарат "Спецплатформ". Он был предназначен для разведки, аэрофотосъем-

ки  и представляет собой одновинтовую инерционную платформу - маховик. Несущий винт 

раскручивается на автомобильном прицепе специальным устройством до определенных обо-

ротов, после чего аппарат за счет подъемной силы вращающихся лопастей поднимается 

вверх на высоту до 50 м. Более подробная информация б этом проекте отсутствует. 

Фирма Dornier разработала также несколько свободнолетающих ДПЛА на базе моди-

фицированного носителя соосной схемы QH-50D фирмы Gyrodyne с массой полезной на-

грузки до 272 кг. ДПЛА этого типа являются частью разведывательной мобильной системы, 

предназначенной для использования в сухопутных войсках и в военно-морских силах - это 

ДПЛА “Priamos”, “ Seamos ” и “Geomos”. 

1.2. Отечественный опыт создания привязных ДПЛА 

с электроприводом несущего винта 

Работы в области создания привязных вертикально взлетающих летательных аппара-

тов с электроприводом несущего винта соосной схемы проводились в Московском авиаци-

онном институте на базе кафедр «Проектирование вертолетов» и «Авиационные электриче-
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ские машины». При выборе рациональной схемы аппарата с электроприводом винта анали-

зировались 4 возможных варианта: 

1) одновинтовой с редуктором и контрпропеллером, 

2) двухвинтовой с двумя электродвигателями, 

3) соосный с биротативным двигателем,  

4) соосный биротативный с винтом в кольцевом канале 

Первая схема имеет один принципиальный недостаток - необходимость установки 

контрпропеллера, который, не создавая подъемной силы, является “мертвым” грузом, пред-

назначенным для компенсации реактивного момента. Кроме того, при такой схеме необхо-

дима достаточно мощная рама, что при большом диаметре винта приводит к существенному 

утяжелению конструкции.  

Вторая схема отличается видимой простотой конструкции, однако имеет весьма су-

щественный недостаток: наличие двух двигателей сильно утяжеляет конструкцию, масса ко-

торой растет непропорционально подъемной силе, создаваемой винтами. Для питания двух 

двигателей от наземного источника электропитания необходимо по крайней мере вдвое уве-

личить сечение кабеля, что еще больше утяжеляет конструкцию. 

Третий вариант (соосный с биротативным двигателем) отличается тем, что в его кон-

струкции нет вынужденных решений. Втулка верхнего несущего винта крепится к валу дви-

гателя, а втулка нижнего винта - к статору двигателя. Существенным недостатком схемы яв-

ляется необходимость установки по крайней мере одного токосъёмника, что усложняет кон-

струкцию. 

Как дальнейшее развитие третьей схемы исследовалась четвертая схема, в которой 

соосная несущая система помещена в кольцевой канал. В этом случае улучшаются тяговые 

характеристики аппарата, а кольцо служит силовым каркасом и существенно увеличивает 

безопасность работ обслуживающего персонала. Установка винта в канале дает более равно-

мерное распределение по диску винта поля индуктивных скоростей, особенно в условиях го-

ризонтального полета, что улучшает условия его работы винта. Кроме того, при установке в 

канале винт разгружается, поскольку существенная доля подъёмной силы создается на вход-

ной части профилированного канала (коллектора). Это ведет к уменьшению веса элементов 

втулки несущего винта. 

Возможность использования каркаса аппарата в качестве несущей поверхности дает 

хорошие перспективы увеличения его весовой отдачи. Существенным недостатком схемы 

"винт в кольце является возникновение значительного кабрирующего момента при движении 

аппарата с горизонтальной скоростью или действии ветра. 

Проведенный анализ показал существенные преимущества 4-го варианта конструк-

ции, которые заключаются в следующем. 
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1. Размещение несущей системы в кольцевом канале позволяет улучшить тяговые ха-

рактеристики, весовую отдачу и безопасность обслуживания аппарата. 

2. Применение биротативной схемы позволяет применить электродвигатель без ре-

дуктора, что существенно упрощает и удешевляет конструкцию аппарата. 

3. Аппарат имеет меньшие габариты по сравнению с остальными вариантами. 

4. Наличие на аппарате системы стабилизации и дистанционного управления позво-

лит применять его в условиях возмущений и осуществлять управление из укрытия. 

Ниже приведен краткий обзор результатов работ по созданию аппаратов, выполнен-

ных по четвертому варианту, составленный по материалам [1, 5, 6]. 

1.2.1. Аппарат ВПМ-1 

Первый проект привязного ДПЛА с электроприводом несущего винта ВМП-1 был 

разработан в 1987 году в МАИ [5]. Научным руководителем проекта являлся старший препо-

даватель В.М. Монашев. В работах по аппарату принимали активное участие инженеры 

кафедры С.И. Перелыгин, Е.И. Мойзых, А.В. Карпов, студент А. Лебедев и другие. 

В процессе выполнения проекта были решены следующие задачи:  

• разработана конструкция аппарата и устройств, необходимых для проведения 

летных испытаний;  

• изготовлена действующая экспериментальная модель ДПЛА и проведены иссле-

дования ее тяговых и моментных характеристик в горизонтальном потоке;  

• изготовлены опытный образец ДПЛА и устройства, необходимые для проведения 

экспериментов;  

• проведены испытания аппарата с исследованием характеристик устойчивости и 

управляемости.  

Аппарат проектировался на базе электродвигателя МТ 3000М, характеристики кото-

рого приведены в таблице 1.2. На аппарате ВПМ-1 были проведены экспериментальные ис-

следования аэродинамических характеристик его несущей системы. Целью эксперимента яв-

лялось: 

1) получение поляры cт = f(mк) несущего винта аппарата и зависимости    ηо = f(ϕ7). 

2) поиск оптимального режима работы винта и сравнение полученных результатов с 

расчётными. 

Экспериментальная установка (рис. 1.5) состояла из испытываемого аппарата, сис-

темы подвески и защиты несущих винтов (2), представляющей собой металлическую раму, 

подвешенную путем тросов (3) к тензовесам (4), определяющим тягу несущей системы 

ВПМ-1. Так как тяга несущей системы направлена вверх, то для предварительного нагруже-

ния тензовесов (4) снизу подвешивается груз (5), массой 20...25 кг. Напряжение (200 в, 400 

гц, трехфазное) подводится к аппарату по проводам (6) через токосъемник (7). 
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Т а б л и ц а 1.2 

Характеристики электродвигателя МТ-3000 М 

Мощность максимальная 4 кВт 
 номинальная 3 кВт 
Напряжение переменного тока 200 В 
Частота тока 400 Гц 
Потребляемый ток 16А 
Максимальный крутящий момент 4,8 Нм 
Частота вращения 7600 об/мин = 795 1/с 
Масса 10 кг 

 

 

 
Рис. 1.5. Стенд для испытаний несущей системы аппарата ВПМ-1 на режиме висения 

1.2.2. Аппарат ВПМ-2 

В июле 1987 г. на базе ВПМ-1 началось проектирование привязного вертикально 

взлетающего аппарата ВПМ-2, выполненного по схеме «винт в кольце» (рис. 1.6). Аппарат 

был снабжен системой автоматической стабилизации. ВМП-2 имел трехфазный асинхрон-

ный электродвигатель МТ-4, характеристики которого приведены в таблице 1.3. Питание его 

обеспечивалось по кабелю от наземного источника питания. 

Т а б л и ц а 1.3. 
Характеристики электродвигателя МТ-4 

Мощность максимальная 4 кВт 
                   номинальная 3 кВт 
Напряжение переменного тока 200 В 
Частота 400 Гц 
Потребляемый ток 16А 
Максимальный крутящий момент 4,8 Нм 
Частота вращения 7600 об/мин = 795 1/с 
Масса 7 кг 
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Два двухлопастных соосных винта диаметром 1 м были установлены в кольцевом 

канале, диаметром 1,3 м с наружной отбортовкой по верхней кромке кольца. Контейнер с це-

левой нагрузкой размещался на площадке сверху кольцевого канала или подвешивался сни-

зу. Винты аппарата ВМП-2, установленные на роторе и статоре электродвигателя, вращают-

ся в противоположные стороны и имеют за счет этого обороты в два раза меньшие оборотов 

электродвигателя. Это позволяет отказаться от применения редуктора и существенно упро-

щает конструкцию аппарата. За счет помещения несущих винтов в кольцевой канал улуч-

шаются тяговые характеристики аппарата. Кроме того, кольцо служило силовым каркасом и 

увеличивало безопасность работ обслуживающего персонала. Разгрузка винта за счет пере-

распределения тяги между винтом и кольцом позволила снизить вес элементов втулки несу-

щего винта. 

Верхний и нижний винты конструктивно представляют собой жесткий двухлопаст-

ный винт с общим осевым шарниром (рис. 1.7). Угол общего шага лопастей выбирается та-

ким, чтобы при максимальной мощности двигателя создавалась наибольшая сила тяги винта 

с учетом необходимого запаса по срыву потока. Наличие осевого шарнира позволяет посред-

ством автомата перекоса изменять циклический шаг лопастей винтов и осуществлять тем са-

мым продольное и поперечное управление аппаратом. 

а) без управляющих лопаток 

б) с управляющими лопатками 

Рис. 1.6. Аппарат ВМП-2 биротативной схе-
мы с кольцевым обтекателем  

Рис. 1.7. Несущая система аппарата ВПМ-2 

Основные параметры аппарата приведены в таблице 1.4. 
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Т а б л и ц а 1.4. 

Основные технические характеристики аппарата ВПМ-2 

Диаметр кольца 1,3 м 
Высота 0,6 м 
Диаметр винтов 1 м 
Обороты несущего винта 3800 об/мин 
Масса взлетная 19 кг (без соединительных проводов) 
            конструкции 18 кг 
            полезной нагрузки 1 кг 
Электродвигатель МТ-4 
Подъемная сила 240 Н 
Высота висения 40 м 
Продолжительность полета не ограничена 

Верхний и нижний автоматы перекоса (АП) состоят из наружного и внутреннего ко-

лец. Наружные кольца установлены на шарикоподшипниках и вращаются вместе с винтами. 

Продольный и поперечный наклон АП осуществляется двумя электрическими рулевыми 

машинками, связанными с внутренними кольцами верхнего и нижнего АП системой тяг и 

рычагов. Внутренние кольца от вращения фиксируются шлиц-шарнирами, одно звено кото-

рого крепится к внутреннему кольцу АП, другое - к корпусу верхней опоры. Наружные 

кольца верхнего и нижнего АП посредством тяги связаны с рамкой общего осевого шарнира 

втулки верхнего и нижнего винтов. Синхронное вращение наружных колец АП с винтами 

осуществляется с помощью шлиц-шарниров. 

Втулка верхнего несущего винта установлена на валу ротора электродвигателя. 

Втулка нижнего несущего винта жестко связана с корпусом (статором) электродвигателя, 

который доработан для установки токосъемника с нижней опоры. На торце корпуса электро-

двигателя установлены щетки. Нижняя опора представляет собой плиту, в которой установ-

лены подшипник и неподвижные контактные кольца. К кольцам подведено напряжение от 

источника питания. 

Корпус аппарата ВПМ-2 представлял собой "трехслойную" панель. Это позволило 

придать ему необходимую жесткость для исключения деформаций. Внутренняя и внешняя 

поверхности корпуса выполнены из стеклоткани, толщиной 0,025 мм. Для увеличения жест-

кости на цилиндрическую часть корпуса дополнительно нанесен слой из углеволокна. Креп-

ление центральной части аппарата к корпусу осуществлено таким образом, чтобы через него 

не передавались массовые силы. Для этого верхние и нижние спицы попарно связаны между 

собой закрепленными на корпусе кронштейнами, на которых установлены три посадочные 

опоры.  

Управление аппаратом осуществлялось с наземного пульта управления по проводам. 

Электрические рулевые машинки отклоняют автоматы перекоса системы управления в про-

дольном и поперечном направлениях, а также аэродинамические рули путевого управления, 
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вследствие чего на аппарат воздействуют соответствующие аэродинамические моменты, 

приводящие к изменению его угловых положений в пространстве. Управление по курсу - с 

помощью рулей, установленных в кольцевом канале в воздушном потоке от винтов, управ-

ление по крену и тангажу - посредством автомата перекоса. 

На корпусе ДПЛА закреплен блок сервоусилителей рулевых машинок, а с противо-

положной стороны - блок датчиков угловых скоростей, ориентированных по трем взаимно 

перпендикулярным осям. Для обеспечения устойчивости аппарата на нем установлен трех-

степенной гироскоп с маятниковым корректором.  

Первый полет на режиме висения ВПМ-2 был выполнен 10 февраля 1989 г. Вертолет 

имел хорошую устойчивость и управляемость. Максимальная тяга несущих винтов - 26 кг. 

Для проведения стендовых и летных испытаний аппарата ВПМ-2 в 1990 г. был раз-

работан и изготовлен комплекс оборудования, в состав которого входили: 

• дистанционный пульт управления ДПЛА, 

• мотор-генераторная станция, 

• комплекс измерительной аппаратуры. 

В процессе испытаний выбирались передаточные числа системы стабилизации в ва-

рианте механического трехстепенного гироскопа и его электрического имитатора (интегра-

тора угловых скоростей). Вследствие быстрого нарастания погрешностей обеих систем, а 

также из-за малого избытка тяги, удалось выполнить лишь кратковременные зависания над 

страховочной сеткой на высоте 1 м (рис. 1.8). В ходе проведения комплекса наземных и лет-

ных испытаний были определены следующие параметры аппарата: 

• уровень вибраций корпуса; 

• уровень предельных возмущений аппарата, парируемых системой стабилизации; 

• уровень динамических ошибок по каналам тангажа, крена и курса; 

• маневренные характеристики аппарата при отклонении органов управления; 

• максимальные скорости набора и спуска аппарата; 

• соответствие характеристик наземного оборудования параметрам ДПЛА; 

• эффективность управления ДПЛА, как с системой стабилизации, так и без нее. 

Анализ результатов проведенных исследований показал принципиальную возмож-

ность создания подобных аппаратов биротативной схемы. Было установлено, что: 

1) увеличение взлетной массы аппарата до 80 – 100 кг позволит улучшить его лет-

но-технические характеристики, увеличить весовую отдачу за счет так называемого "мас-

штабного эффекта"; 

2) повышение массы конструкции аппарата и как можно большее рассредоточение 

ее по периметру корпуса позволит увеличить момент инерции аппарата, что является суще-

ственным для улучшения стабилизации аппаратов подобного класса. 
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Рис. 1.8. Летные испытания аппарата ВПМ-2 

1.2.3. Аппарат ВПМ-3 

В 2003 г. был создан аппарат ВПМ-3 (рис. 1.9). В соответствии с техническим зада-

нием [6] он предназначался для: ретрансляция радиосигналов; разведки, наблюдения за по-

лем боя и отдельными объектами в реальном масштабе времени или в фиксированном вре-

менном интервале; корректировки огня артиллерии и ракетных войск; наблюдения и съемки 

объектов и местности с помощью фото, кино- телеаппаратуры, радиолокационных (РЛ) и 

инфракрасных (ИК) датчиков; экологических исследований атмосферы и местности; сани-

тарно-промышленного контроля.  

На ВПМ-3 был установлен электродвигатель БСД–1 (рис. 1.10). Основные техниче-

ские характеристики аппарата приведены в таблице 1.5. В качестве системы управления и 

стабилизации на ВПМ-3 были использованы элементы, применяемые в радиоуправляемых 

моделях. 

 



17 
Т а б л и ц а 1.5 

Основные технические характеристики аппарата ВПМ-3 

Диаметр 1,3 м 
Высота 0,6 м 
Диаметр винтов 1,0 м 
Обороты несущего винта 2400 об/мин  
Масса взлетная 28 кг 
            полезной нагрузки 15 кг 
Электродвигатель БСД–1, синхронный биротативный трехфазный
Взлетная мощность двигателя 10 кВт 
Электропитание трехфазное U = 700 В,  f = 400 Гц 
Подъемная сила 560 Н 
Высота висения до 50 м 
Продолжительность полета не ограничена 

При мощности двигателя L = 10 кВт была получена подъемная сила, обеспечиваю-

щая подъем аппарата массой mвзл = 31 кг. В результате испытаний удалось добиться устой-

чивого висения аппарата с датчиком угловой скорости в режиме ручной стабилизации. От-

сутствие гироскопа (по причине высокой стоимости) для автоматической стабилизации уг-

ловых положений не позволило провести испытания в полевых условиях на заявленной вы-

соте висения H = 50 м. 

2. Выбор оптимальных параметров аппарата 
Разработанная в работе [1] методика позволяет выбрать оптимальные параметры не-

сущего винта аппарата с электроприводом, исходя из условия получения наибольшей силы 

тяги винта при заданной характеристике электродвигателя. Определению подлежат: 

R - радиус несущего винта, 

σ7 - коэффициент заполнения несущего винта 

R
bk

π
=σ 7л

7 , (2.1) 

где kл - количество лопастей несущего винта, 

b7 - хорда лопасти в характерном сечении, расположенном на радиусе r = 0,7R. 

2.1. Анализ влияния параметров БПЛА на целевую функцию 

Выпишем формулы подобия для силы тяги и крутящего момента на валу винта 

22
т )(

2
RRcT πω

ρ
= , (2.1) 

32
кк )(

2
RRmM πω

ρ
=  (2.2) 

где ρ - плотность воздуха на высоте висения аппарата, 

ωR - окружная скорость концов лопастей винта, 

ст - коэффициент силы тяги винта, 

mк - коэффициент крутящего момента винта. 
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Рис. 1.9. Аппарат ВПМ-3 Рис. 1.10. Несущая система аппарата ВПМ-3 на базе электродвигателя БСД-1 
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При выборе параметров винта с изменением окружной скорости концов лопастей 

винта ωR будет меняться число Маха М в характерном сечении лопасти, определяющее аэ-

родинамические характеристики установленного в нем профиля. Поэтому целесообразно вы-

разить радиус винта через число Маха и угловую скорость 

ω
=

0,7
MaR , (2.3) 

где а - скорость звука на высоте висения аппарата. 

Подставим радиус винта в формулы (2.1) и (2.2) 
4

тАМсТ = , (2.4) 
5

кк ВМmM = , (2.5) 

где А, В - константы, определяемые соотношениями 
4

2 7,02
⎟
⎠

⎞
⎜
⎝

⎛
ω
πρ

=
аА , 

5

3 7,02
⎟
⎠

⎞
⎜
⎝

⎛
ω
πρ

=
аВ . 

Выпишем формулы для вычисления коэффициентов тяги и крутящего момента винта 

через геометрические параметры и аэродинамические характеристики характерного сечения 

лопасти 

7т 7
3 yсс σ
κ

= , (2.6) 

771
2/3

7
2/3

71к xpy cbcam σ+σ= , (2.7) 

где κ - коэффициент концевых потерь винта, 

 cy7,cxp7 - аэродинамические характеристики профиля лопасти в характерном сече-

нии, определяемые по его поляре; 

 а1, b1 - коэффициенты, зависящие от геометрии лопасти и режима работы винта 
3/ 2

1
1
2 3сa Jκξ Σ
⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

, 1
1
4

b = ; 

 JΣ - коэффициент индукции винта, 

 сξ  - коэффициент схемы несущей системы. 

Для винтов с незакрученными лопастями прямоугольной формы в плане коэффициент 

концевых потерь κ может быть вычислен по формуле 

т

л

1
c

k
κ = − , (2.8) 

где kл - число лопастей винта. 

Подставляя (2.8) в (2.6), получаем формулу для вычисления коэффициента силы тяги 

винта с учетом концевых потерь 
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2
2

7 7 л
т

л 7 7

121 1
6
y

y

c kс
k c
σ

σ

⎛ ⎞⎛ ⎞
⎜ ⎟= + −⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎝ ⎠⎝ ⎠

. (2.9) 

Для учета эффекта, создаваемого кольцевым обтекателем с профилированным кол-

лектором воспользуемся теорией винта в кольце [11]. Приводя содержащиеся в ней выраже-

ния для коэффициентов тяги и крутящего момента винта к виду (2.6) и (2.7), можно показать, 

что входящие в них коэффициенты будут равны 

( )3
o u1 rκ κ= −  (2.10) 

3/ 2
u

1 3
вo

2
32 1

сa J
Tr

ξ κξ Σ
⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠−

, (2.11) 

где or  - относительный радиус комлевого сечения лопасти винта, 

 uκ - коэффициент потерь тяги на закрутку струи, 

 uξ - коэффициент затрат мощности на закрутку струи за винтом, 

 
вT - доля подъемной силы системы «винт в кольце», создаваемая винтом. 

В приближенных расчетах для плоских прямоугольных лопастей может быть принято 

κu = 1- 0.6 ст*, 

ξu = 1+ 0.6 ст*, 
(2.12) 

где ст* - коэффициент силы тяги, вычисленный без учета концевых потерь по фор-

муле (2.6) 

Исследования показывают, что путем соответствующей профилировки кольца его от-

носительная подъемная сила на режиме висения аппарата может достигать 40% от суммар-

ной подъемной силы аппарата. Таким образом, в предварительных расчетах относительная 

подъемная сила винта может быть принята равной вТ =0,6. 

Как и в биротативной конструкции соосной несущей системы без кольца принимаем  

ω = ωдв/2, Мк = 2Мк дв. (2.13) 

В результате выбора параметров аппарата должны быть определены коэффициент за-

полнения σ7 и обороты винта ω, а также мощность двигателя Lдв, необходимая для подъема 

аппарата. 

Предварительными расчетами было установлено, что лопасти несущего винта ДПЛА 

работают при малых числах Рейнольдса, находящихся вне области автомодельности аэроди-

намических характеристик профиля по данному критерию подобия (Rea ≈ 106). Поэтому при 

расчете аэродинамических характеристик винтов малоразмерных ДПЛА необходимо пользо-

ваться аэродинамическими характеристиками профилей, полученных при разных числах Re. 



21 

Анализ показывает, что в области чисел Re от 1,2×105 до 4,3×105 хорошие характери-

стики по минимальному коэффициенту профильного сопротивления и максимальному коэф-

фициенту подъемной силы (сy max ≈ 1,5) имеет несимметричный профиль Gö 623. Поляра это-

го профиля хорошо аппроксимируется по числу Рейнольдса функцией вида 

xp ( )

( )
y

y
K c

A c
c

Re
=  (2.14) 

Для поиска зависимостей A(cy) и K(cy) применим следующий прием. Возьмем два ба-

зовых числа Рейнольдса Re1 и Re2, для которых поляры cxp1(cy,Re1) и cxp2(cy,Re2) известны. 

Тогда при равных коэффициентах подъемной силы cy из (2.14) следует соотношение 

xp1 2

xp2 1

Kc Re
c Re

⎛ ⎞
= ⎜ ⎟
⎝ ⎠

 
 

Откуда для выбранного cy находим искомые значения К и А 

xp1

xp2

2

1

ln

ln

c
c

K Re
Re

= , A = cxp1Re1
K

. (2.15) 

Для дальнейших расчетов целесообразно аппроксимировать зависимости К(cy) и А(cy) 

полиномами вида 

К(cy) = -1.3915cy
4 + 3.0664cy

3 - 1.8851cy
2 + 0.1895cy + 0.4899, 

А(cy) = -5.0808cy
5 - 25.662cy

4 + 80.175cy
3 - 43.387cy

2 - 4.6784cy + 7.3523. 
(2.16) 

Зададимся некоторыми значениями коэффициента заполнения винта σ7 и коэффици-

ента подъемной силы профиля в характерном сечении лопасти cy7. Тогда коэффициент силы 

тяги винта ст с учетом концевых потерь может быть найден по формуле (2.9). Это дает воз-

можность из соотношения (2.1) определить окружную скорость концов лопастей винта ра-

диуса R, необходимую для создания силы тяги Т 

т

1 2TR
R c

ω
ρπ

= . (2.17) 

Найденные величины позволяют найти число Рейнольдса в характерном сечении ло-

пасти 

27
7

л

0.7Re R
k
πσ ω
ν

= . (2.18) 

где ν - коэффициент кинематической вязкости воздуха, ν = 1,45×10-5 м2/с, 

и коэффициент профильного сопротивления лопастей схр7 по аналитической поляре (2.14). 

Далее вычисляется коэффициент крутящего момента винта mк по формуле (2.7) и по-

требная механическая мощность двигателя Lдв по формуле (2.2). Отметим, что в диапазоне 

0,6 ≤ су ≤ 1,0 потребная механическая мощность двигателя остается практически постоянной 
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и для коэффициента заполнения винта σ7 ≈ 0,1 составляет L ≈ 9,5 кВт. Окружная скорость 

концов лопастей винта при этом будет изменяться в диапазоне 140 м/с ≤ ωR ≤ 190 м/с. 

Вычисляя коэффициент профильного сопротивления лопастей по числу Рейнольдса, а 

не по числу Маха, следует проверять, не находится ли рабочий режим винта по этому крите-

рию выше, чем критическое число Маха при выбранном значении коэффициента подъемной 

силы су. Для этого воспользуемся известным соотношением Г.Ф.Бураго, связывающим мак-

симальное разрежение на профиле с критическим числом Маха 

12
min кр2

кр

1 2 11
1 1

k
kkp M

M k k
−−⎛ ⎞Δ = − +⎜ ⎟+ +⎝ ⎠

. (2.19) 

В атласе аэродинамических характеристик профилей приведены законы распределе-

ния давления по хорде профиля Gö 623 при различных углах атаки, на основе которых мож-

но установить связь максимального коэффициента разряжения minpΔ с коэффициентом подъ-

емной силы профиля су. С увеличением коэффициента подъемной силы профиля от су = 0 до 

су = 1,2 критическое число Маха плавно уменьшается от Мкр = 0,71 до Мкр = 0,35. 

Полученная зависимость хорошо аппроксимируется квадратным трехчленом 

Мкр = -0.123су2 - 0.128су + 0.705, (2.20) 

что используется в дальнейших расчетах. 

Критическое число Маха в характерном сечении лопасти винта удобно связать с пре-

дельно допустимой окружной скоростью концов лопастей винта ωRкр 

ωRкр = аМкр/0,7 (2.21) 

Выбор оптимальных параметров ДПЛА с электроприводом необходимо проводить с 

позиции системного подхода, учитывающего взаимосвязи элементов системы «винт + элек-

тропривод + электрокабель + источник электропитания». Каждый элемент этой системы ха-

рактеризуется определенными свойствами, которые необходимо учесть при проектировании. 

Поэтому выбор частоты вращения биротативного электродвигателя должен быть осуществ-

лен не только с учетом тяговой характеристики несущей системы, но и принимая о внимание 

зависимость массы электродвигателя, вращающего винт, от частоты вращения ωдв.  

Для электродвигателей постоянного и переменного тока общим характерным свойст-

вом является снижение их массы с ростом частоты вращения ωдв. Поэтому, в отличие от тра-

диционной постановки задачи проектирования электропривода с заданными параметрами 

источника электропитания или бортовой сети, параметры привязного ДПЛА с электроприво-

дом целесообразно определять исходя из достижения конечной цели проектирования - обес-

печения минимума массы аппарата с соединительными проводами при отдаче биротативным 

двигателем  полезной механической мощности 

Lдв = Мдвωдв = 2Мдвω. (2.22) 
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Дальнейший анализ основан на концепции, в соответствии с которой выбор частоты 

вращения двигателя ωдв и винта ω должен быть осуществлен с учетом достижения максиму-

ма разности сил, определяющей полезную подъемную силу аппарата 

Y = Т(ω) – g mвзл(ωдв) = Т(ω) - [mдв(ωдв)  + mпр(ωдв)  + mлоп(ω) + Δm]g, (2.23) 

где mдв - масса двигателя, 

 mпр - масса соединительных проводов аппарата с землей, 

 mлоп - масса лопастей несущего винта, 

 Δm - масса элементов конструкции ДПЛА, не зависящая от частоты вращения 

электродвигателя. 

Запишем выражения для вычисления масс элементов конструкции ДПЛА, вошедших 

в формулу (2.23). 

Приближенную оценку массы электродвигателя можно получить по формуле 

mдв = 1.07184(Мдв)6/7, (2.24) 

где Мдв - крутящий момент на валу электродвигателя, Нм. 

Масса соединительных проводов трехфазного электродвигателя определяется как 

mпр = тр м из
дв

дв

3l К
L

qU
ρ
η

, (2.25) 

где lтр - длина троса, соединяющего аппарат с землей, м; 

 ρм - плотность материала, из которого изготовлены токопроводящие элементы 

кабель-троса, 

 Киз - коэффициент, учитывающий массу изоляции токопроводящих элементов 

кабель-троса, 

 q - предельно допустимая плотность тока, 

 U - напряжение питания электродвигателя, 

 ηдв - КПД биротативного электродвигателя. 

Для медных токопроводящих элементов и рассматриваемых параметров электропита-

ния синхронного биротативного двигателя можно принять 

ρм = 9800 кг/м3; q = 1,2×107 а/м2; Киз ≈ 1,1; U = 660 v; ηдв = 0,9. 

Масса лопастей винта в первом приближении может быть определена по формуле 

mлоп = 37,5σ7R3. (2.26) 

При заданной силе тяги несущего винта Т минимум функции (2.23) будет иметь место 

при минимальном значении суммы масс трех составляющих  

mΣ = mдв(ωдв)  + mпр(ωдв)  + mлоп(ω). (2.27) 

Исследуем функцию mΣ по аргументам σ7 и су7. 

На рис. 2.1 показаны зависимости суммарной массы mΣ и составляющих mдв, mпр, mлоп 

от коэффициента заполнения несущего винта σ7 при двух значениях коэффициента подъем-
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ной силы су7 = 0.4 и су7 = 0.8. В расчетах принято, что высота висения аппарата над землей 

составляет lтр = 100 м. Из графиков видно, что наименьший вклад в целевую функцию mΣ 

вносит масса лопастей mлоп, которая естественно растет с увеличением коэффициента запол-

нения винта. Масса кабель-троса mпр, наоборот, уменьшается с ростом коэффициента запол-

нения σ7, что является следствием уменьшения потребной мощности двигателей. 
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Рис. 2.1. Массы элементов конструкции ДПЛА, зависящие от оборотов двигателя, при раз-
личных заполнениях несущего винта 

Наибольший вклад в целевую функцию вносит масса электродвигателя mдв, которая в 

соответствии формулой (2.24) определяется величиной крутящего момента на валу. По-

скольку с увеличением коэффициента заполнения обороты винта уменьшаются, масса двига-

теля, несмотря на уменьшение потребной мощности, неуклонно возрастает при обоих рас-

смотренных значениях коэффициента подъемной силы су. Такой же характер изменения по 

заполнению имеет и целевая функция mΣ, график которой представлен на рис. 2.2 во всем 

диапазоне возможных значений коэффициента подъемной силы винта 0,2 ≤ су7 ≤ 1,0. 
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Рис. 2.2. Зависимость целевой функции mΣ от коэффициента заполнения винта σ7 в 
диапазоне возможных значений коэффициента подъемной силы 0,2 ≤ су7 ≤ 1,0. 
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Поэтому наиболее оптимальным вариантом конструкции с позиций выбранного кри-

терия будет являться винт с минимально возможным коэффициентом заполнения σ7min. Та-

ковым для четырехлопастного соосного винта будет являться коэффициент заполнения    

σ7min = 0.08, поскольку удлинение лопасти в этом случае  

л

7

4 15,9
0,08

kλ
πσ π

= = =
⋅

  

будет находиться на пределе обеспечения её конструктивной жесткости. 

На рис. 2.3 показана зависимость целевой функции mΣ от коэффициента подъемной 

силы винта су7 при минимально возможном конструктивном заполнении σ7min. Видно, что 

она имеет экстремум при коэффициенте подъемной силы винта су7 ≈ 0,4. 
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Рис. 2.3. Зависимость целевой функции mΣ от коэффициента подъемной силы винта 
су7 при минимально возможном конструктивном заполнении σ7min 

2.2. Алгоритм выбора обликовых параметров БПЛА 

Для решения этой задачи рассмотрим уравнение весового существования привязного 

БПЛА соосной схемы с электроприводом 

mвзл = mпн + mпр + mдв + mлоп + Δm. (2.28) 

Здесь mвзл - взлетная масса аппарата, весящего на высоте Н над поверхностью земли; 

 mпн - масса полезной нагрузки аппарата, задаваемая техническим заданием на 

проектирование; 

 mдв - масса электродвигателя, определяемая выражением (2.24); 

 mпр - масса соединительных проводов аппарата с землей, определяемая по форму-

ле (2.25) исходя из условия lтр = Н; 

 mлоп - масса лопастей несущего винта, определяемая по формуле (2.26); 

 Δm - масса остальных элементов конструкции аппарата. 

Вынесем за скобку в формуле (2.28) первые 4 члена. Получим 
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взл пн дв пр лоп
пн дв пр лоп

( ) 1 mm m m m m
m m m m

⎛ ⎞Δ
= + + + +⎜ ⎟⎜ ⎟+ + +⎝ ⎠

  

Введем понятие коэффициента относительной массы конструкции λк, равного отно-

шению 

пн дв пр лоп пн дв пр лоп

взл пн дв пр лоп( )к

m m m m m m m m
m m m m m m

λ
+ + + + + +

= =
Δ − + + +

. (2.29) 

Тогда получим 

взл пн дв пр лоп
к

1( ) 1m m m m m
λ

⎛ ⎞
= + + + +⎜ ⎟

⎝ ⎠
 (2.30) 

Коэффициент λк может быть определен только на основании конструктивной прора-

ботки аппаратов, выполненных по данной концепции. Весовой анализ конструкции ВПМ-3, 

описанный в разделе 2.1.3, показал, что коэффициент относительной массы конструкции 

может быть принят равным λк ≈ 4,9. 

Будем предполагать, что это значение коэффициента можно распространить и на дру-

гие весовые категории аппаратов, близкие к ВПМ-3. Это допущение не является достаточно 

строгим, так как не учитывает действие масштабного фактора, заключающегося в увеличе-

нии относительной массы элементов конструкции ЛА при уменьшении их линейных разме-

ров. Однако применить иной подход к решению задачи не представляется возможным ввиду 

отсутствия конструктивно проработанных прототипов однотипных БПЛА более легких весо-

вых категорий. 

Учитывая структуру формулы (2.30), а также зависимости (2.24), (2.25), (2.26), взлет-

ная масса ДПЛА является функцией следующих основных переменных 

mвзл = F(mпн, lтр, T, R, σ7, сy7).  

Принятой концепцией проектирования привязных ДПЛА при выборе параметров 

платформы задаются значения перегрузки n, потребной для висения аппарата с заданной 

скоростью ветра 

взл пн тр 7 y7( , , , , , )
Tn

gm m l T R сσ
= .  

Откуда следует трансцендентное уравнение для определения силы тяги несущего 

винта при фиксированных значениях mпн, lтр, R, σ7, сy7 

Т - ng mвзл(mпн, lтр, T, R, σ7, сy7) = 0. (2.31) 

На рис. 2.4 показаны зависимости потребных значений силы тяги четырехлопастного 

соосного несущего винта привязного ДПЛА от его геометрических и аэродинамических па-

раметров, полученные численным решением уравнения (2.31) при следующих значениях ис-

ходных данных на проектирование: mпн = 50 кг; lтр = 100 м. Коэффициент заполнения несу-

щего винта был принят минимально возможным по конструктивным соображениям σ7 = 
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σ7min = 0,08. Коэффициент подъемной сила винта изменялся в диапазоне  0.1 ≤ сy7 ≤ 1.0, ради-

ус несущего винта варьировался в пределах от 0,6 м до 1,8 м.  
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Рис. 2.4. Зависимость тяги несущего винта, потребной для создания заданной перегрузки,  
от его геометрических и аэродинамических параметров 

Расчеты показывают, что при всех значениях радиуса R зависимости Т(R, σ7min, сy7) 

имеют минимум по сy7, определяемый из условия 

7min 7
7

( , , ) 0y
y

d T R c
dc

σ = . (2.32) 

Найденные значения сy7 opt обеспечивают минимальные значения силы тяги винта 

Tmin(R, σ7min, сy7opt) и, соответственно, минимальную взлетную массу аппарата, обеспечиваю-

щую реализацию поставленной задачи. На рис. 2.5 показана зависимость сy7opt(R, σ7min), най-

денная из условия (2.32). Видно, что в рассмотренном диапазоне радиусов винта оптималь-

ные значения коэффициента подъемной силы изменяются от сy7opt = 0,525 при R = 0,4 до сy7opt 

= 0,2 при R = 1,8. 

Из зависимости Т(R, σ7min, сy7) также следует, что необходимая для реализации задачи 

взлетная масса платформы уменьшается с уменьшением радиуса несущего винта. Это объяс-

няется необходимостью увеличения потребных оборотов винта при уменьшении его радиуса, 

что влечет за собой уменьшение крутящего момента и уменьшение массы электродвигателя, 

вращающего винт.  
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Рис. 2.5. Оптимальные по минимуму взлетной массы аппарата значения коэффициента  
подъемной силы по диску винта при его различных радиусах 

Эту закономерность иллюстрирует рис. 2.6, где по формуле (2.17) построена зависи-

мость ωR(R, σ7min, сy7) в том же диапазоне изменения параметров, что и зависимость           

Т(R, σ7min, сy7) на рис. 2.4. Видно, что с уменьшением радиуса винта потребные окружные 

скорости существенно возрастают и в ряде случаев (например, при R = 0.6 м) превышают 

скорость звука. Там же жирной линией нанесена кривая ωRкр(сy7), полученная по формуле 

(2.21) из условия достижения критической скорости в характерном сечении лопасти. 
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Рис. 2.6. Зависимость окружной скорости концов лопастей винта, потребной для создания 
заданной перегрузки, от его геометрических и аэродинамических параметров 
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Из условия  

ωR(R, σ7min, сy7) = ωRкр(сy7). (2.33) 

может быть получено критическое значение радиуса Rкр, соответствующее каждому значе-

нию коэффициента подъемной силы сy7. Подставляя Rкр(сy7) в зависимость Т(R, σ7min, сy7), 

получаем ограничение по тяге несущего винта Ткр(сy7) из условий критической скорости. Оно 

показано на рис. 2.4 жирной линией. 

Видно, что построенное ограничение по силе тяги, имеет оптимум по сy7, который со-

ответствует минимально возможной силе тяги несущего винта в докритической области об-

текания. Это обстоятельство может быть использовано для однозначного выбора параметров 

несущей системы летно-подъемной платформы при заданных значениях mпн и lтр, исходя из 

условия 

кр 7
7

( ) 0y
y

d T c
dc

= . (2.34) 

Так, например, для параметров платформы mпн = 50 кг, lтр = 100 м, соответствующих 

рис. 2.4 и 2.6, получаем  

сy7opt = 0,505; Rmin = 0,74 м; Tmin = 123 кГ; ωRmax = 295 м/с; Lдв = 27,8 кВт. 

В структуре взлетной массы mвзл min = 102,4 кг масса двигателя составляет mдв = 22,4 

кг, масса кабель-троса - mпр = 11,4 кг, масса лопастей - mлоп = 1,2 кг.  

2.3. Уточненный расчет массы элементов конструкции сверхлегкого аппарата 

Приведенная выше методика выбора оптимальных параметров БПЛА разрабатыва-

лась в [1], для аппаратов с взлетной массой 10-100 кг, в то время как в соответствии с ТЗ тре-

буется спроектировать аппарат с меньшей массой. Поэтому, в связи с сильным влиянием 

масштабного фактора, было принято решение уточнить расчет масс элементов конструкции 

аппарата исходя из миниатюризации конструкции. 

2.3.1. Масса лопастей 

Формула (2.26), использованная выше при построении алгоритма выбора параметров 

БПЛА, применима для приближенной оценки массы комплекта лопастей, конструктивно-

технологическая схема которых характерна для вертолетов легкой весовой категории и вы-

ше. В связи с тем, что при проектировании лопастей мини-БПЛА могут сильно сказываться 

конструкторские и технологические ограничения, связанные с малыми размерами такой ло-

пасти, а также сильно разняться их условия работы (работа только в осевом потоке, отсутст-

вие нестационарных воздушных нагрузок), представляется целесообразным получить анали-

тическую формулу для вычисления массы малоразмерных лопастей. Для этого необходимо 

формализовать конструкцию такой лопасти. 

Допустим, что лопасть имеет прямоугольную форму в плане, форма её сечения по 

всему радиусу постоянна и представляет собой сплошной без полостей аэродинамический 
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профиль. Расчет такой лопасти на прочность основывается на способности выдерживать цен-

тробежные силы в комлевом сечении. 

Исходя из описанной конструкции, можно записать, что 

1лопm SRρ= , (2.35) 

где 1лопm  - масса одной лопасти; 

 S  - сечения лопасти; 

 R  - радиус винта; 

 ρ  - плотность материала лопасти. 

В то же время нормальные напряжения в комлевом сечении будут равны 

( ) ( )
2

22 1 11

цт

2
22

ω ω
σ = = = =

лопцб лоплоп
RmF m Rm V

RS Sr SRS
 (2.36) 

Пусть нормальные напряжения будут равны допускаемым ][σσ = . Выразим из обо-

их уравнений площадь сечения и приравняем полученные выражения 

( )2
11

2[ ]
лоплоп m RmS

R R
ω

ρ σ
= =

 
(2.37) 

Откуда находим 

( )
ρ
σ

ρ
σω

n
R B2][2

max ==
 

(2.38) 

где Bσ  - предел прочности на разрыв; 

 n  - запас прочности. 

Таким образом, максимальная окружная скорость такой лопасти ограничена удель-

ной прочностью выбранного материала.  

Вычислим значение максимальных окружных скоростей для лопасти из сосны [7], 

листового стеклопластика ЭФ-32-301, углепластика КМУ-3л, КМУ-2у, КМУ-4 [8]. Значения 

плотности, прочности на разрыв, удельной прочности этих материалов, запаса прочности и 

вычисленной максимальной окружной скорости лопастей из этих материалов приведены в 

таблице 2.1. На рис. 2.7 изображена столбчатая диаграмма, на которую нанесены удельные 

прочности рассмотренных материалов. 

Т а б л и ц а 2.1 

Плотность, прочность на разрыв, удельная прочность, запас прочности и максималь-
ная окружная скорость сплошных лопастей, выполненных из различных материалов 

Материал ρ σB σB/ρ n ωRmax

- кг/м3 МПа м 2 /с 2 *10 6 - м/с
ЭФ-32-301 1650 408 0,25 2 497,3
Сосна 520 112,7 0,22 2 465,5
КМУ-3л 1400 650 0,46 2 681,4
КМУ-2у 1400 900 0,64 2 801,8
КМУ-4 1500 1020 0,68 2 824,6  
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Удельная прочность материалов

0,00

0,10

0,20

0,30

0,40

0,50

0,60

0,70

0,80

ЭФ-32-301 Сосна КМУ-3л КМУ-2у КМУ-4
 

Рис. 2.7. Удельная прочность некоторых конструкционных материалов 

Для обеспечения наибольшего весового совершенства требуется выбрать материал, 

обладающий минимальной плотностью и в то же время обладающий приемлемой удельной 

прочностью (максимальная окружная скорость должна быть больше предполагаемой для 

данного аппарата). Таковым в данном случае является сосна. Однако, в связи с технологиче-

скими сложностями изготовления деревянных винтов, в качестве материала был выбран 

стеклопластик. 

Для определения площади сечения лопасти на рис. 2.8 построен контур аэродинами-

ческого профиля  Go623 с хордой b = 50 мм. Его относительная толщина %4.12=c .  

 
Рис. 2.8. Профиль Go623 в ограничивающем прямоугольнике 

 Площадь сечения можно представить в виде 

prpr KcbbKcbS 2== , (2.39) 

где prK  - коэффициент, равный отношению площади сечения профиля с хордой b и 

относительной толщиной c  к площади прямоугольника, описывающего 

данный профиль и имеющий размеры b × cb . 
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Зная для профиля Go623 c хордой 50 мм его площадь, вычислим коэффициент prK . 

( )
6648.0

1238.01050
107419.205

23

6

2
=

⋅⋅

⋅
==

−

−

cb
SK pr ,  

Поскольку в расчетах используется коэффициент заполнения 7σ , выразим хорду b  
через него. 

лk
R

b
πσ 7

7 = , (2.40) 

Тогда масса комплекта лопастей будет равна 

л

pr
лpr

л
лprллоп k

KcR
kRKс

k
R

kRKcbkSRm
ρπσ

ρ
πσ

ρρ
322

7
2

222
72 ==== , (2.41) 

2.3.2. Масса кабель-троса 

Кабель-трос служит для передачи энергии с земли на аппарат. В тоже время он вос-

принимает растягивающее усилие. Поэтому в дальнейших расчетах предполагается, что ка-

бель-трос является комбинированным и состоит из изолированных медных токопроводящих 

жил и стального троса, работающего на растяжение. 

В методике, описанной в отчете [1], допустимая удельная плотность тока q = I / Skab 

принимается постоянной. Согласно [9], площадь сечения токопроводящей жилы выбирается 

в зависимости от величины протекающего тока. Зависимость q = F(Skab) по данным таблицы 

2.2, показана на рис. 2.9, из которой видно, что плотность тока не является постоянной. 

Т а б л и ц а  2.2. 

Зависимость допустимой плотности тока от площади проводника 

I Skab q 
А мм2 м2 А/мм2 

11 0,5 0,0000005 22,0
15 0,75 0,00000075 20,0
17 1 0,000001 17,0
20 1,2 0,0000012 16,7
23 1,5 0,0000015 15,3
26 2 0,000002 13,0
30 2,5 0,0000025 12,0
34 3 0,000003 11,3
41 4 0,000004 10,3
46 5 0,000005 9,2
50 6 0,000006 8,3
62 8 0,000008 7,8
80 10 0,00001 8,0

100 16 0,000016 6,3

Обратная зависимость Skab  = F(I) показана на рис. 2.10. Аппроксимируя её степенной 

функцией, получим аналитическое выражение для вычисления площади сечения провода 
5878.18100898.1 ISkab ⋅⋅= − , (2.42) 

где kabS  - потребная площадь сечения токопроводящей жилы, ][ 2м ; 

 I  - протекающий ток, ][A . 
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Рис. 2.9. Зависимость допускаемой плотности тока от площади проводника 
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Рис. 2.10. Зависимость потребной площади сечения токопроводящей жилы от силы тока 

В тоже время, кабель-трос должен удовлетворять условиям прочности. А именно: 

n
S

T Btrσ= , (2.43) 

где trS  - потребная площадь сечения троса, ][ 2м ; 

 Bσ  - прочность на разрыв, [Па]; 

 n  - запас прочности; 

 T  - сила тяги винта вместе с кольцом, [Н]. 

Выразим из (2.43) площадь сечения троса 

B
tr

TnS
σ

= . (2.44) 
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Таким образом масса кабель троса окажется равной 

( )trсталиkabизмедиkabtrk SSKLM ρρ +=− 3 , (2.45) 

где trkM −  - масса кабель-троса, кг; 

 медиρ  - плотность меди, кг/м3; 

 сталиρ  - плотность стали, кг/м3; 

 изK  - коэффициент массы изоляции (принимается таким же как и в (2.25)). 

2.3.3. Масса электродвигателя 

На основании исследования статистики по асинхронным общепромышленным элек-

тродвигателям [10], было выяснено, что масса электродвигателя зависит не только от крутя-

щего момента на его валу, но и от конкретных значений номинальной мощности и частоты 

вращения. Конкретные модели и их приведены в таблице 2.3. 

Введем в формулу (2.24) для вычисления массы двигателя коэффициент, зависящий 

от мощности и частоты вращения вала и представим её в виде: 
7/6)(),( крА MLnKM ⋅= . (2.46) 

Вид зависимости ),( LnK , полученной в результате обработки данных таблицы 2.3, при-

веден на рисунке 2.11. 
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Рис. 2.11. График зависимости ),( LnK  

Представим функцию ),( LnK  в виде: 
)()(),( nBLnALnK = . (2.47) 

Аппроксимируя зависимость ),( LnK , получим значения )(nA  и )(nB  для частоты 

вращения 3000, 1500 и 1000 об/мин (рис. 2.11. и 2.12). 
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Т а б л и ц а  2.3 

Основные характеристики асинхронных электродвигателей 

Модель 
электродвигателя 

Мощность 
на валу L, 

Вт 

Частота 
вращения n 
при 50Гц, 
об/мин 

Крутящий 
момент 
Мкр, 
Н*м 

КПД, 
% 

Масса 
M, 
кг 

Коэффи-
циент 

K 

АИР 56 А2 180 3000 0,63 65,0 3,5 5,20 
АИР 56 B2 250 3000 0,88 66,0 3,8 4,22 
АИР 63 А2 370 3000 1,29 72,0 5,2 4,17 
АИР 63 В2 550 3000 1,92 75,0 6,1 3,48 
АИР 71 А2 750 3000 2,54 79,0 8,7 3,91 
АИР 71 В2 1100 3000 3,75 79,5 9,5 3,06 
АИР 80 А2 1500 3000 4,97 82,0 12,4 3,14 
АИР 80 В2 2200 3000 7,35 83,0 15,0 2,72 
АИР 90 L2 3000 3000 10,02 83,5 19,0 2,64 
АИР 100 S2 4000 3000 13,40 87,0 26,0 2,81 
АИР 100 L2 5500 3000 18,43 88,0 31,5 2,59 
АИР 112 М2 7500 3000 24,70 87,5 40,0 2,56 
АИР 132 М2 11000 3000 36,10 87,5 60,4 2,79 
АИР 160 S2 15000 3000 49,05 90,5 95,7 3,40 
АИР 160 М2 18500 3000 60,50 91,0 96,9 2,88 
АИР 180 S2 22000 3000 71,70 90,5 118,9 3,05 
АИР 180 M2 30000 3000 97,77 92,0 137,9 2,71 
АИР 56 А4 120 1500 0,85 58,0 3,6 4,14 
АИР 56 В4 180 1500 1,27 60,0 4,2 3,41 
АИР 63 А4 250 1500 1,81 65,0 5,1 3,07 
АИР 63 В4 370 1500 2,68 68,0 6,0 2,58 
АИР 71 А4 550 1500 3,86 71,0 8,1 2,54 
АИР 71 В4 750 1500 5,31 72,0 9,4 2,25 
АИР 80 А4 1100 1500 7,40 76,5 11,9 2,14 
АИР 80 В4 1500 1500 10,16 78,5 13,8 1,89 
АИР 90 L4 2200 1500 14,69 80,0 18,1 1,81 
АИР 100 S4 3000 1500 20,32 82,0 23,0 1,74 
АИР 100 L4 4000 1500 27,09 85,0 29,2 1,73 
АИР 112 М4 5500 1500 36,73 85,5 38,5 1,75 
АИР 132 S4 7500 1500 49,74 86,0 53,5 1,88 
АИР 132 М4 11000 1500 72,44 87,5 66,3 1,69 
АИР 160 S4 15000 1500 98,11 89,5 97,1 1,91 
АИР 160 М4 18500 1500 121,00 90,0 103,9 1,70 
АИР 180 S4 22000 1500 143,89 91,0 129,9 1,84 
АИР 180 M4 30000 1500 196,22 91,5 150,9 1,63 
АИР 63 А6 180 1000 2,00 56,0 4,8 2,65 
АИР 63 B6 250 1000 2,78 59,0 5,6 2,33 
АИР 71 А6 370 1000 3,93 65,0 8,6 2,66 
АИР 71 В6 550 1000 5,71 69,0 9,9 2,22 
АИР 80 А6 750 1000 7,78 71,0 11,6 2,00 
АИР 80 В6 1100 1000 11,42 75,0 15,3 1,90 
АИР 90 L6 1500 1000 15,24 76,0 19,0 1,84 
АИР 100 L6 2200 1000 22,35 81,5 27,0 1,88 
АИР 112 МА6 3000 1000 30,16 81,0 33,4 1,80 
АИР 112 MB6 4000 1000 40,21 82,0 38,8 1,64 
АИР 132 S6 5500 1000 54,71 85,0 52,3 1,69 
АИР 132 М6 7500 1000 75,39 85,0 64,5 1,59 
АИР 160 S6 11000 1000 108,29 87,5 98,3 1,77 
АИР 160 М6 15000 1000 147,67 88,0 113,9 1,57 
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Рис. 2.12. График зависимости )(nA  
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Рис. 2.13. График зависимости )(nB  

Аппроксимируя значения )(nA  и )(nB  логарифмическими функциями, получим: 

2402,9)ln(0207,2)( −= nnA , 2428,0)ln(0175,0)( −= nnB . (2.48) 

Будем предполагать, что масса биротативного синхронного двигателя МБ пропор-

циональна массе асинхронного общепромышленного электродвигателя МА с теми же пара-

метрами 
7/6)(),( крБАББ MLnKMM ⋅== αα  (2.49) 

где Бα  - постоянный коэффициент; 
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Зная массу, мощность, крутящий момент и частоту вращения электродвигателя  

БСД-1, установленного на прототипе ВПМ-3, вычислим коэффициент Бα . 

888,72402,9)4800ln(0207,22402,9)ln(0207,2)( 11 =−=−= −− БСДБСД nnA  

094,02428,0)4800ln(0175,02428,0)ln(0175,0)( 11 −=−=−= −− БСДБСД nnB  

305,310000888,7)(),( 094,0)(
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Таким образом, график зависимости массы биротативных синхронных электродви-

гателей будет иметь вид, изображенный на рис. 2.14. 
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Рис. 2.14. Зависимость массы биротативных синхронных электродвигат 

елей от их энергетических параметров 

2.3.4. Масса конструкции аппарата 

Пропорциональное масштабирование конструкции в сторону уменьшения оказыва-

ется некорректным из-за существования ряда технологических ограничений. В связи с чем 

было принято решение получить аналитическое выражение для вычисления массы новой 

конструкции с учетом масштабного фактора. 

В соответствии с (2.28) масса аппарата складывается из масс полезной нагрузки, 

электродвигателя, проводов, лопастей и массы конструкции 

констрлоппрдвпнвзл mmmmmm ++++= ,  
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причем формулы для вычисления масс двигателя, проводов и лопастей уже учитывают мас-

штабный фактор. 

Будем предполагать, что масштабный фактор имеет одинаковое влияние как на 

взлетную массу, так и на массу остальной конструкции аппарата. Поэтому можно записать 

пропорцию: 

прототипаконстр

констр

прототипадвпрлоппн

двпрлоппн

m
m

mmmm
mmmm

.)(
=

+++

+++
 (2.50) 

Таким образом, зная массу полезной нагрузки, лопастей, проводов и двигателя про-

ектируемого БПЛА и прототипа, а также массу конструкции прототипа, можно вычислить 

массу конструкции нового аппарата. Исходя из этого запишем: 

( )двпрлоппн
прототипадвпрлоппн

прототипаконстр
констр mmmm

mmmm
m

m +++⋅
+++

=
)(

.  (2.51) 

2.4. Выбор параметров проектируемого аппарата 

Ниже приведены результаты расчетов, выполненных по алгоритму, описанному в 

разделе 2.2 с учетом изменений в методике, приведенных в разделе 2.3. Расчеты аэродина-

мических характеристик аппарата, приведенные в разделе 4, показали, что величина коэф-

фициента перегрузки n = 1.5 является достаточной для успешного выполнения требований, 

затанных в техническом задании. 

Оптимальная величина коэффициента подъемной силы несущего винта 

Исходя из условия (2.32), можно найти оптимальную величину коэффициента yC  

при заданной полезной нагрузке. Данная зависимость приведена на рис. 2.15. 
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Рис. 2.15. Зависимость оптимальной величины коэффициента подъемной силы  

несущего винта от массы полезной нагрузки 

Из графика видно, что оптимальная величина yC  падает с ростом массы полезной 
нагрузки и при величине полезной нагрузки mпн = 1.5 кг составляет yC = 0,33. 
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Взлетная масса аппарата 

Взлетная масса аппарата вычисляется как сумма массы полезной нагрузки, масс дви-

гателя, кабель-троса, лопастей и конструкции. Зависимость взлетной массы от массы полез-

ной нагрузки приведена на рис. 2.16. 
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Рис. 2.16. Зависимость взлетной массы аппарата от массы полезной нагрузки 

Видно, что величина взлетной массы практически линейно растет с ростом полезной 

нагрузки и при величине mпн = 1.5 кг составляет mвзл = 7.85кг. 

Оптимальный радиус несущего винта 

Из условия (2.34) находим оптимальный радиус винта при заданной массе полезной 

нагрузки. Зависимость радиуса винта по массе полезной нагрузки приведена на рис. 2.17.  
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Рис. 2.17. Зависимость радиуса несущего винта от массы полезной нагрузки 

Видно, что величина оптимального радиуса несущего винта растет с ростом полез-

ной нагрузки и при величине полезной нагрузки mпн = 1.5 кг составляет примерно R = 0,15м. 
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Мощность на валу электродвигателя 

Вычислим мощность на валу электродвигателя, потребную для создания требуемой 

перегрузки. Её зависимость от массы полезной нагрузки приведена на рис. 2.18. 
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Рис. 2.18. Зависимость потребной механической мощности на валу электродвигателя  

от массы полезной нагрузки 

Видно, что величина механической мощности электродвигателя растет с ростом по-

лезной нагрузки и при величине полезной нагрузки mпн = 1.5 кг составляет L = 3600Вт. 

Оптимальная окружная скорость концов лопастей винта 

Вычислим оптимальную окружную скорость. Её зависимость по массе полезной на-

грузки приведена на рис. 2.19. 
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Рис. 2.19. Зависимость окружной скорости концов лопастей винта 

от массы полезной нагрузки 
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Видно, что величина оптимальной окружной скорости растет с ростом полезной на-

грузки и при величине полезной нагрузки mпн = 1.5 кг составляет ωR = 315 м/с. 

Коэффициент весовой отдачи 

Вычислим коэффициент весовой отдачи, который определяется как отношение мас-

сы полезной нагрузки к взлетной массе аппарата. Зависимость коэффициента весовой отдачи 

по массе полезной нагрузки приведена на рис. 2.20. 
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Рис. 2.20. Зависимость коэффициента весовой отдачи от массы полезной нагрузки 

Видно, что коэффициент весовой отдачи падает с ростом полезной нагрузки и при 

величине полезной нагрузки mпн = 1.5 кг составляет Кво = 0.19. 

Номинальная частота вращения вала электродвигателя 

Вычислим номинальную частоту вращения вала электродвигателя. Её зависимость 

по массе полезной нагрузки приведена на рис. 2.21. 
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Рис. 2.21. Зависимость номинальной частоты вращения вала электродвигателя  

от массы полезной нагрузки 



42 

Видно, что потребная частота вращения электродвигателя падает с ростом полезной 

нагрузки и при величине полезной нагрузки 1.5кг составляет приблизительно 40000 об/мин. 

В результате произведенных расчетов были выбраны обликовые параметры БПЛА 

согласно ТЗ. Результаты сведены в таблицу 2.4. 

Т а б л и ц а  2.4 

Параметры БПЛА, обеспечивающие выполнение заданного ТЗ 

Взлетная масса кг 7,850 
Масса полезной нагрузки кг 1,500 
Максимальная высота висения м 50 
Максимальная продолжительность висения ч не ограничена 
Коэффициент весовой отдачи - 0.19 
Мощность электродвигателя Вт 3 600 
Частота вращения электродвигателя об/мин 40 000 
Диаметр несущего винта м 0.30 
Окружная скорость м/с 315 
Величина yC  - 0.33 

3. Конструкция аппарата 
На основе выбранных предварительных параметров разработана конструкция БПЛА, 

общий вид и габаритные размеры которой показаны на рис. 3.1. Один из вариантов компоно-

вочного решения, выполненный в системе SolidWorks, показан на рис. 3.2. 

3.1. Описание конструкции 

Конструктивно БПЛА подразделяется на следующие агрегаты (рис. 3.3): 

• винтовой агрегат 

• корпус (1) 

• килевой агрегат (15) 

Принципиальным отличием данного варианта конструкции от описанных в разделе 1 

прототипов является то, что аэродинамическое кольцо и корпус объединены в один агрегат. 

Кроме того, упрощены конструкции килевого агрегата (15) и регулируемых тяг (5). Рассмот-

рим конструкцию подробнее. 

Винтовой агрегат состоит из электродвигателя (8), несущих винтов (13) и (10), гаек 

(14) и (11) и шайб крепления несущих винтов (12) и (9), вилок (7) и стандартных крепежных 

элементов (винтов, гаек и шайб). Винтовой агрегат крепиться в корпусе при помощи регули-

руемых тяг (5). Они также позволяют отрегулировать положение несущих винтов в канале. 

Корпус служит для закрепления винтового и килевого агрегата, а также имеет 3 при-

вязных уха, для соединения с управляющим тросом и кабель-тросом. Внутренняя форма ка-

нала корпуса создает дополнительную тягу, а наружная форма уменьшает сопротивление ап-

парата в воздушном потоке.  

Корпус подвержен аэродинамическим распределенным нагрузкам, являющихся 

следствием создаваемой им тяги, а также набегающего ветрового потока, и сосредоточенным 
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Рис. 3.1. Общий вид и геометрические размеры БПЛА 
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Рис. 3.2. Компоновка БПЛА БПЛА 
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Рис. 3.3. Схема технологического членения аппарата 

нагрузкам в местах крепления винтового и килевого агрегатов и привязных ушей. При этом, 

все сосредоточенные нагрузки перераспределяются при помощи закладных элементов. 

Корпус изготавливается с помощью намотки стеклоленты пропитанной связующим 

на предварительно отформованную оправку из пенопласта (2) с вклеенными закладными 

элементами. При этом, если внутри корпуса требуется разместить электрооборудование, то 

оправка формуется с полостью по размеру корпуса оборудования и перед намоткой оборудо-

вание вклеивается в оправку, а соединительные провода выводятся наружу. Затем оправку 

помещают в форму и отверждают связующее. Далее сверлятся необходимые отверстия и че-

рез резиновую прокладку (4) устанавливается привязное ухо (3). После установки регули-
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руемых тяг (5), в сборочные отверстия вклеиваются заглушки из стеклопластика (6) (рис. 

3.4). 

Килевой агрегат (15) состоит из отформованного вместе с втулками пенопласта, ок-

леенного стеклотканью, пропитанной связующим, с помощью ручной выкладки в пресс-

форму. Килевой агрегат крепится к корпусу при помощи винтов. 

 

Рис. 3.4. Элементы крепления на корпусе БПЛА 
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Рис. 3.5. Биротативный синхронный электродвигатель 
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3.2. Весовая сводка и центровочная ведомость 

По результатам трехмерного моделирования аппарата вычислены более точные (по 

сравнению с расчетом по выбору оптимальных параметров) массы элементов конструкции, 

которые приведены в весовой сводке – центровочной ведомости (таблица 3.1). Там же для 

оценки помещены значения масс, полученные расчетным путем на этапе выбора параметров. 

Следует отметить, что горизонтальная центровка аппарата в разрабатываемом про-

екте не определялась, поскольку аппарат является осесимметричным. Важно знать верти-

кальную центровку, поскольку, как отмечено в разделе 4, для обеспечения балансировки ап-

парата важно расположить точки крепления троса на одной оси с точкой приложения массо-

вых и аэродинамических сил. 

В данном проекте уточненные весовая сводка и центровочная ведомость носят ин-

формационный характер и демонстрируют направления дальнейшего развития методики вы-

бора оптимальных параметров и подобных аппаратов в целом. 

Т а б л и ц а  3.1 

Весовая сводка и центровочная ведомость БПЛА (без кабель-троса) 

Масса, кг 
Элемент Расчетная  3D-модель 

Положение 
ц.м. по оси 

уi, м 

Статический 
момент 

ii ym , кгм 
Винт верхний - 0.026 0.135 0.00351 
Винт нижний - 0.032 0.102 0.003264 

Лопасти 0.022 0.058 - 0.006774 
Электродвигатель 1.548 1.548 0.062 0.095976 

Корпус - 3.172 0.094 0.298168 
Киль - 0.418 0.128 0.053504 
Гайка верхнего НВ - 0.006 0.146 0.000876 
Шайба верхнего НВ - 0.004 0.130 0.00052 
Гайка нижнего НВ - 0.014 0.114 0.001596 
Шайба нижнего НВ - 0.006 0.096 0.000576 
Вилки верхние - 0.021 0.020 0.00042 
Вилки нижние - 0.021 0.087 0.001827 

Конструкция 5.861 3.662 - 0.357487 
Полезная нагрузка 1.5 1.5 -0.028 -0.042 
Итого 7.431 5.162 - 0.418237 

Координату центра тяжести можно вычислить по формуле 

0
0.418237 0.081 81

5.162

i i
i

i
i

m у
y мм

m
= = = =
∑
∑

  

Таким образом можно сделать вывод, что, согласно компоновочному чертежу, по-

ложение по вертикальной точек крепления троса оси относительно точки приложения силы 

тяжести выбрано верно. 

Анализируя таблицу 3.1 можно заметить, что уточненная масса комплекта лопастей 

оказалась больше предварительно вычисленной более чем в 2.5 раза. Это связано с тем, что в 
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предварительном расчете не учитывалась масса втулки. Тем не менее, вклад лопастей в сум-

марную массу крайне мал (около 1%). 

Уточненная масса конструкции оказалась на 31% меньше предварительно вычис-

ленной. На основании этого можно внести соответствующие изменения в методику выбора 

параметров аппарата. 

4. Аэродинамический и балансировочный расчет аппарата 
4.1. Постановка задачи 

Целью данного расчета является изучение условий пространственной балансировки 

аппарата получение законов изменения органов управления аппаратом в зависимости от ско-

рости ветра. Рассматривается двухтроссовая система удержания аппарата над точкой привя-

зи. Основную тяговую нагрузку воспринимает главный кабель-тросс, ось крепления которо-

го проходит через центр масс аппарата. Второй трос является вспомогательным и использу-

ется для управления углом атаки аппарата. 

При решении балансировочной задачи были приняты следующие допущения: 

1. Тросы невесомы, нерастяжимы и не имеют сопротивления в потоке. 

2. Аэродинамические и массовые силы приложены к аппарату в одной и той же точ-

ке. 

3. Расположение точек привязки тросов на аппарате лежит на одной оси с точкой 

приложения аэродинамических и массовых сил. 

4. Рассматривается плоская задача, поскольку килем обеспечивается аэродинамиче-

ская симметрия обтекания аппарата относительно продольной плоскости. 

 Исходные данные для расчета балансировки 

На рис. 4.1. схема сил и моментов, действующих на аппарат в воздушном потоке, 

имеющем скорость V.  

При выводе уравнений балансировки аппарата приняты следующие обозначения. 

Геометрические параметры 

H - высота полета; 

S - сноса аппарата набегающим потоком относительно точки привязи; 

 l  - вынос точки крепления управляющего троса; 

R  - радиус винта; 

L1 - длина основного кабель-троса; 

L2 - длина вспомогательного кабель-троса; 

α - угол атаки аппарата относительно вектора скорости набегающего потока; 

χ - угол между осью управляющего троса относительно вертикали; 

ξ - угол между осью кабель-троса относительно вертикали. 
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Силы и моменты, действующие на аппарат 

m g - вес БПЛА; 

aX  - аэродинамическая сила лобового сопротивления аппарата и 

aY  - аэродинамическая подъемная сила аппарата, задаваемые в связанной системе осей 

координат; 

Мza - аэродинамический кабрирующий момент; 

T - сила тяги стстемы «винт в кольце»; 

1N  - сила натяжения основного кабель-троса; 

2N - сила натяжения управляющего троса; 

Qk - сила индуктивного сопротивления, возникающая на кольце на режимах косого 

обтекания; 

Mzk - кабрирующий момент, возникающий на кольце на режимах косого обтекания. 

  

Рис. 4.1. Схема сил и моментов, действующих на аппарат 
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4.1.2. Основные геометрические соотношения 

Уравнение связи длины кабель-троса с высотой полета и величиной горизонтального 

сноса будет иметь вид: 

22
1 SHL += . (4.1) 

Угол сноса ξ  вычислим по формуле: 

H
Sarctg=ξ . (4.2) 

Вычислим длину управляющего троса: 

22
2 )sin()cos( αα lHlSL ++−=  (4.3) 

Отклонение управляющего троса от вертикали χ  вычислим по формуле: 

α
αχ

sin
cos
lH
lSarctg
+
−

=  (4.4) 

4.2. Уравнения балансировки аппарата 

Запишем систему уравнений, описывающую статически сбалансированный аппарат: 

⎪
⎩

⎪
⎨

⎧

=−−+
=−−+++

=−−−+−+

.0)cos(
,0sinsinsin)(cos)(

,0coscossin)(cos)(

2

21

21

χα
ξξαα

ξξαα

lNMM
NNYTXQ

NNmgXQYT

KA ZZ

AAK

AKA

 (4.5) 

Решим систему (4.5), при условии 

( ), ( ).
K KK K Z ZQ Q T M M T= =  (4.6) 

Выразим из третьего и второго уравнений силы натяжения в тросах 

[ ]2 1 2
1, ( ) cos ( )sin sin

cos( ) sin
K AZ Z

A K A

M M
N N X Q T Y N

l
α α χ

α χ ξ
+

= = + + + −
−

 (4.7) 

Вычислим входящий в первое уравнение двучлен 

[ ] −+++=+ ξαα
ξ

χξ cossin)(cos)({
sin

1coscos 21 AKA YTQXNN  

=+− }sincoscossin 22 ξχξχ NN  

[ ]{ })sin(cossin)(cos)(
sin

1
2 χξξαα

ξ
−++++= NYTQX AKA  

(4.8) 

и подставим его в это уравнение 

−−+−+ mgXQYT AKA αα sin)(cos)(  

[ ]{ }2
1 ( ) cos ( )sin cos sin( ) 0

sin A K AX Q T Y Nα α ξ ξ χ
ξ

− + + + + − =  
 

После преобразований получим трансцендентное уравнение относительно потреб-

ной силы тяги, создаваемой несущей системой аппарата 

0)sin(sin)cos()()sin()( 2 =−−−−+−−+ χξξαξαξ NmgXQYT AKA , (4.9) 
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которое решается численно совместно с уравнением (4.7). 

Алгоритм решения уравнений статической балансировки аппарата 

Формулы для вычисления подъемной силы, силы лобового сопротивления и про-

дольного момента корпуса аппарата запишем в виде: 
2 2 2

2 2 3, ,
2 2 2AA X A Y Z Z

V V VX C R Y C R M m Rρ π ρ π ρ π= = =   

Численные значения коэффициентов cx, cy и mz вычисляются по схеме Горнера на 

основе описанных в отчете [1] результатов продувок винта в кольце, аппроксимированных 

полиномами (рис. 4.2),  

cx = (((((0.0000000588α + 0.0000001946) α - 0.0000375303) α + 

+ 0.0000519713)α + 0.0059730864)α - 0.0019473531) α + 1.3530868866, 

сy = (((((-0.0000000137α + 0.0000004254) α + 0.0000039832) α - 

- 0.0000416134)α - 0.0015461032)α + 0.0040733284) α + 0.6945287631, 

mz = (((((0.0000000177α - 0.0000003257) α - 0.0000064777) α + 

+ 0.0001130792)α + 0.0007961712)α - 0.0143106205) α + 0.0280366600 

(4.10) 

В [11] установлено, что при косой обдувке винта, работающего в кольцевом обтека-

теле, на коллекторе возникает продольный момент, пропорционален кубу диаметра винта и 

скорости полета. Поэтому у таких аппаратов на больших скоростях полета возникают про-

блемы с балансировкой. Особенно трудно эта задача решается на аппаратах типа «летающая 

платформа». В разрабатываемом проекте для компенсации этого момента используется 

управляющий тросс. 

Продольный момент 
KZM , действующий на корпус аппарата с подъемной системой 

«винт в кольце», найдем из соотношения: 

( ) απ cos1
2684.047.02ln

)47.01( mRVT

r

rM В

K

K
Z K

−

−⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
+

+
= , 

(4.11) 

где m  - секундный массовый расход воздуха через диск винта в кольце  

1
2VRm ρπ= ; (4.12) 

 V1 - скорость протекания воздуха через диск винта в кольце 

αsin1 VvV −= ; (4.13) 

 v1 - индуктивная скорость в плоскости диска винта в кольце 

т
1

1 2
2

B

В V

сv R
T K

ω
κ

= ; (4.14) 

 VK  - коэффициент, определяющий соотношение скоростей в струе винта при за-

данной степени расширения диффузора 
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y = 0,0000000588x6 + 0,0000001946x5 - 0,0000375303x4 + 
0,0000519713x3 + 0,0059730864x2 - 0,0019473531x + 

1,3530868866
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y = -0,0000000137x6 + 0,0000005340x5 + 0,0000039832x4 - 
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Рис. 4.2. Аппроксимация аэродинамических характеристик кольцевого обтекателя, 

полученных по данным эксперимента 
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n
K V

1
= ; 

2

2
1 ⎟

⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ +=

αtgHn д  (4.15) 

Относительную тягу винта найдем из соотношения 

∧

∧∧
∧

−

⎥⎦
⎤

⎢⎣
⎡ +−−

=
V

VKV
K
VT

T
Vкол

V
В

В

1

)2(
2

2
0 ξ

 
(4.16) 

где 
V
∧

- 
безразмерный параметр 

22 ~/411
2

VK
V

V++
=

∧

 (4.17) 

Коэффициент сопротивления коллектора равен 

076.1021.0 −= ккол rξ  (4.18) 

Относительная тяга винта на режиме висения вычисляется по формуле: 

( )колV
V

В K
K

T ξ+= 2
0 2

1  (4.19) 

В итоге суммарный продольный момент, действующий на корпус аппарата, склады-

вается из момента от перераспределения подъемной силы на коллекторе 
KZM  и момента от 

внешних сил сопротивления, действующих на корпус аппарата 

К AZ Z ZM M M
Σ
= +  (2.20) 

Сила импульсного сопротивления, действующая на кольцо, находится из соотноше-

ния: 

απρ cos/ RVKTQ Vk =  (4.21) 

Сила импульсного сопротивления существенно увеличивает сопротивление корпуса 

аппарата. Из-за отсутствия на аппарате толкающего движителя для борьбы со сносом аппа-

рата необходимо использовать винт в кольце, управляя углом атаки. 

Теперь трансцендентное уравнение (4.9) можно представить в виде 

[ ] 0)sin(
)cos(

)(
sin)cos()()sin()( =−

−
+

−−−+−−+ χξ
χα

ξαξαξ
l

MTM
mgXTQYT AK ZZ

AKA  (4.22) 

При решении данного уравнения относительно силы тяги системы T необходимо 

выполнение условия натяжения тросов 

1 20, 0N N> > . (4.23) 

Граничное условие 01 =N  (нить провисает) определяется системой уравнений 

2

2

( ) cos ( )sin cos 0
( )cos ( )sin sin 0

A K A

K A A

T Y Q X mg N
Q X T Y N

α α χ
α α χ

+ − + − − =⎧
⎨ + + + − =⎩

 (4.24) 

решением которой  являются критические значения силы тяги системы крT и угла атаки крα . 
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Тем самым при заданных ξ  и V выполнение условий непровисания троса (4.23) за-

писывается в виде 

( )крT T V> , ( )кр Vα α>  (4.23) 

4.3. Результаты расчета балансировки аппарата 

Исходными данными при расчете балансировки для аппарата с выбранными пара-

метрами являются 

H =50 м, l =0.214 м, R =0.15м, m = 7.85 кг 

4.3.1. Балансировка аппарата при заданном сносе 

Решая трансцендентное уравнение (4.22) при заданном сносе S  = 10 м, вычислим 

необходимую для статической балансировки аппарата силу тяги системы в зависимости от 

скорости ветра в диапазоне V = 0 – 10 м/с при углах атаки аппарата α = 0, -5º, -10º, -15º. Дан-

ные зависимости отображены на рис. 4.3. 

Там же для сравнения нанесены также прямые, соответствующие весу аппарата с ка-

бель-тросом (mg) и располагаемая тяга (nymg). Очевидно, что располагаемая сила тяги огра-

ничивает потребные сверху, ограничивая возможные режимы полета. Если действительная 

сила тяги окажется меньше потребной, то балансировка при заданном соотношении скорости 

ветра и угла атаки окажется невозможной.  

Вычислим силу натяжения кабель-троса N1 в зависимости от скорости ветра и раз-

личных углов атаки. Эти зависимости приведены на рис. 4.4. Из графика видно, что при оп-

ределенных углах атаки и скоростях ветра сила натяжения троса становится равной нулю. 

Физически это означает, что трос провисает. Исходя из этих результатов, в дальнейшем мож-

но будет получить зависимости критического угла атаки в зависимости от скорости ветра. 

Вычислим потребную силу тяги при постоянном положительном и отрицательном 

углах атаки (α = 5º и -5º), различных углах сноса аппарата (ξ = 10º, 20º, 30º, 40º, 50º, 60º) и 

при скоростях ветра (V = 0 - 10м/с). Эти зависимости изображены на рис. 4.5. и 4.6. Из них 

следует, что при отрицательном угле атаки потребная тяга существенно меньше, поэтому це-

лесообразно балансировать аппарат в диапазоне отрицательных углов атаки. Так же видно, 

что при увеличении угла сноса аппарата, потребная сила тяги снижается. 

4.3.2. Критические тяги и углы атаки 

Решая трансцендентные уравнения (4.24) при заданном сносе, получим зависимость 

критической тяги по скорости ветра, которая отображена на рис. 4.7. Нам же обозначена рас-

полагаемая тяга и вес аппарата. 

Зависимость критического угла атаки от скорости ветра при заданном сносе показа-

на на рис. 4.8. 
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Рис. 4.3. Зависимости потребной силы тяги от скорости ветра при различных углах атаки 
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Рис. 4.4. Зависимость силы натяжения троса от скорости ветра при различных углах атаки 
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Рис. 4.5. Зависимость потребной силы тяги от скорости ветра и угла сноса аппарата при по-

ложительном угле атаки 
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Рис. 4.6. Зависимость потребной силы тяги от скорости ветра и угла сноса аппарата при от-

рицательном угле атаки 
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Рис. 4.7. График зависимости критической тяги по скорости ветра 
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Рис. 4.8. График зависимости критического угла атаки по скорости ветра 
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4.3.3. Потребные значения силы тяги и мощности двигателя 

На рис. 4.9 представлена зависимость потребной силы тяги угла атаки аппарата и 

скорости ветра при заданном сносе. Дополнительно на график нанесены располагаемая тяга, 

вес аппарата и критические значения тяги. 

На рис. 4.10 изображена зависимость потребной силы тяги в зависимости от величи-

ны угла сноса (ξ = 5º, 10º, 20º, 30º, 40º, 50º градусов) и силы ветра (V = 0 -10м/с) при постоян-

ном угле атаки аппарата (α = 0). Дополнительно на график нанесены располагаемая тяга, вес 

аппарата и критические значения тяги. 

Возможно так же вычислить мощности, необходимые для статической балансировки 

аппарата. На рис. 4.11 приведена зависимость потребной мощности от скорости  ветра и раз-

личных углах сноса (ξ = 10º - 50º) при постоянном угле атаки (α = 0). На графике дополни-

тельно отображена располагаемая мощность для проектируемого аппарата. 

4.3.4. Балансировка при управляемом угле атаки 

Анализ приведенных результатов показывает, что при имеющих место конструктив-

ных ограничениях по располагаемой силе тяги обеспечить балансировку аппарата при задан-

ной скорости ветра можно только за счет изменения угла атаки. В рамках решения данной 

задачи был выбран в качестве примера линейный закон изменения угла атаки по скорости 

ветра (при этом углы атаки изменяются в отрицательном диапазоне).  

Для описания линейного закона изменения угла атаки необходимо ввести коэффици-

ент пропорциональности VK , который находится методом подбора 

VKV ⋅−=α , (4.24) 

где α  - угол атаки аппарата, градусы; 

 V  - скорость ветра, м/с. 

На рис. 4.12 приведена зависимость угла сноса аппарата по скорости ветра при раз-

личных значениях коэффициента VK . В рамках проектирования данного аппарата коэффи-

циент VK =0.4 обеспечивает балансировку аппарата при скоростях ветра 0 – 10 м/с. Жирной 

линией выделена зависимость для выбранного VK . В этом случае при максимальной скоро-

сти ветра V = 10 м/с угол сноса будет равен ξ = 34º. 

На рис. 4.13 приведена зависимость сноса аппарата в зависимости от скорости ветра 

при различных значениях коэффициента VK . Жирной линией выделена зависимость для вы-

бранного VK . При максимальной скорости ветра V = 10 м/с снос будет равен S = 28 метрам.  

На рис. 4.14 приведена зависимость высоты висения аппарата в зависимости от ско-

рости ветра при различных значениях коэффициента VK . Жирной линией выделена зависи-

мость для выбранного VK . При этом, при максимальной скорости ветра V = 10 м/с, высота 

будет равна Н = 41.5 метрам 
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Рис. 4.9. Зависимость потребной силы тяги от угла атаки аппарата и скорости ветра  

при заданном сносе 
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Рис. 4.10. Зависимость потребной силы тяги от величины угла сноса и силы ветра  

при постоянном угле атаки аппарата 
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Рис. 4.11. Зависимость потребной мощности от скорости  ветра при различных углах сноса  

и постоянном угле атаки 
 
 

0 2 4 6 8 10
0

10

20

30

40

50
e(Kv=0.1)
e(Kv=0.3)
e(Kv=0.5)
e(Kv=0.7)
e(Kv=0.4)

V

e(
V

, K
v)

 
Рис. 4.12. Зависимости угла сноса аппарата по скорости ветра 

 при различных значениях коэффициента VK  
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Рис. 4.13. Зависимость сноса аппарата по скорости ветра  

при различных значениях коэффициента VK  
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Рис. 4.14. Зависимости высоты висения аппарата в зависимости от скорости ветра  

при различных значениях коэффициента VK  
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На рис. 4.15 приведена зависимость потребной мощности в зависимости от скорости 

ветра при различных значениях коэффициента VK . Жирной линией выделена зависимость 

для выбранного VK . Дополнительно, на графике отображена располагаемая мощность. При 

этом, при максимальной скорости ветра 10м/с, потребная мощность будет составлять             

L = 3.598 кВт. 

На рис. 4.16 изображена зависимость угла атаки аппарата по скорости ветра при вы-

бранном значении коэффициента VK . Этот график необходим для проверки предельного 

значения угла атаки аппарата. Эта проверка необходима в связи с тем, что эксперименталь-

ные значения продувок кольца в аэродинамической трубе были получены для углов атаки от 

0 до -15 градусов. Поэтому превышение предельного значения угла атаки может повлечь за 

собой некорректность полученных результатов. При этом, при максимальной скорости ветра 

10м/с, угол атаки будет составлять -4 градуса. 

На рис. 4.17 приведена зависимость длины управляющего троса в зависимости от 

скорости ветра при различных значениях коэффициента VK . При этом, жирной линией вы-

делена зависимость для выбранного VK . Для проверки полученного значения VK  были вы-

числены значения силы натяжения кабель-троса, изображенные на рис. 4.18. Дополнительно 

на график нанесены кривые, соответствующие различным значениям VK . 

Выводы 

Из приведенных выше вычислений видно, что аппарат успешно балансируется в 

диапазоне скоростей V = 0-10 м/с с потерей высоты при максимальной скорости ветра до      

H = 41.5 м, что полностью соответствует условиям технического задания 
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Рис. 4.15. Зависимость потребной мощности от скорости ветра при различных значениях  

коэффициента VK  
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Рис. 4.16. Зависимость угла атаки аппарата по скорости ветра при выбранном значении  

коэффициента VK  



65 

0 2 4 6 8 10
49.85

49.9

49.95

50

50.05
L2(Kv=0.1)
L2(Kv=0.3)
L2(Kv=0.5)
L2(Kv=0.7)
L2(Kv=0.4)

V

L2
(V

, K
v)

 
Рис. 4.17. Зависимость длины управляющего троса от скорости ветра  

при различных значениях коэффициента VK  
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Рис. 4.18. График зависимость силы натяжения кабель-троса от скорости ветра при различ-

ных значениях коэффициента VK  
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