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Аннотация: В связи с растущей необходимостью эксплуатации вертолетов в местах с ветрами высокой интенсивности 
существующие подходы к проектированию лопастей несущего винта (ЛНВ) должны быть пересмотрены на предмет 
полноты учета расчетных случаев ветрового нагружения. Большую часть времени в эксплуатации вертолет находится на 
стоянке, а лопасти подвергаются ветровому воздействию, способному приводить к повреждениям, препятствующим 
возможности их дальнейшей эксплуатации. В частности, известны случаи появления гофров и отслоений обшивок 
хвостовых отсеков лопастей от заполнителей. В случае превышения установленных в эксплуатационной документации 
допусков на размеры указанных дефектов хвостовые отсеки либо ремонтируются, либо заменяются на заводе – 
изготовителе лопастей. В настоящей работе рассмотрена задача устойчивости композитных обшивок хвостовых отсеков 
невращающихся ЛНВ, нагружаемых ветровым потоком. Расчетная схема моделируемых обшивок соответствует 
ортотропной прямоугольной пластине, закрепленной на упругом основании и нагруженной по стороне ее сопряжения с 
лонжероном лопасти. Напряженно-деформированное состояние (НДС) обшивки определяется из решения плоской 
задачи теории упругости для пластины, расчетные нагрузки для которой в соответствии с условием совместности 
деформаций лонжерона ЛНВ и обшивки определяются в результате решения задачи ветрового нагружения лопасти в 
целом. В работе выведено дифференциальное уравнение устойчивости ортотропной пластины на упругом основании, 
моделирующее обшивку хвостового отсека ЛНВ. Получено выражение для расчета критических напряжений, 
соответствующих началу возникновения местной потери устойчивости обшивок. Из условия проявления местной потери 
устойчивости обшивок вычислена предельная скорость ветра для ЛНВ вертолета типа Ми-38. 
 
Ключевые слова: лопасть несущего винта, обшивка хвостового отсека, ветровое нагружение, метод сеток, статическая 
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Abstract: Due to the growing need to operate helicopters in areas with high-intensity winds, existing approaches to the design of 
main rotor blades (MRB) should be reviewed to ensure that the calculated cases of wind effect are fully taken into account. The 
helicopter spends the majority of its operational time on the ground, and the blades are exposed to wind load, which can lead to 
damage impairing their continued serviceability. In particular, types of damage include the formation of skin corrugations and cases 
of delamination within the composite tail section skin, specifically the separation of the skin from the core filler materials. If the 
defect dimensions exceed the allowable limits specified in the maintenance documentation, the tail sections are either repaired or 
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replaced at the blade manufacturer’s facility. In this paper, we consider the problem of composite skin stability of the non-rotating 
MRB tail sections subjected to wind effect. The analytical model of the skin elements corresponds to an orthotropic rectangular 
plate mounted on an elastic base and loaded along the edge adjoining the blade spar. The stress-strain state (SSS) of the skin is 
determined by solving planar elasticity boundary value problem, where the applied loads are calculated based on the deformation 
compatibility condition between the MRB spar and the skin, obtained from the overall wind load analysis of the blade. In this 
paper, a differential equation of stability of an orthotropic plate on an elastic base is derived, simulating the lining of the tail section 
of the MRB. An expression for calculating the critical stresses corresponding to the onset of local skin buckling is obtained. Based 
on the criterion of local skin buckling, the limit wind speed for the MRB of the Mil-38 helicopter type was calculated. 
 
Key words: main rotor blade, tail section skin, wind load (effect), mesh method, static stability, critical stresses. 
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Введение 
 

Процесс проектирования лопастей несу-
щего винта вертолета включает в себя этапы 
по выбору параметров хвостовых отсеков. 
Как установлено в работе [1], при выборе 
данных параметров помимо полетных случа-
ев нагружения [2, 3] необходимо учитывать и 
наземные случаи нагружения. Одним из них 
является ветровое нагружение, характеристи-
ки которого должны быть заданы в техниче-
ском задании на проектируемую лопасть. 
Анализ напряженно-деформированного со-
стояния обшивок хвостовых отсеков невра-
щающейся лопасти под действием ступенча-
того порыва ветра [1] показал, что действу-
ющие вдоль задней стенки лонжерона сжи-
мающие продольные напряжения в обшивке 
могут приводить к образованию зоны мест-
ной потери устойчивости [4–6]. Недопусти-
мость местной потери устойчивости обшивок 
обусловлена их сопутствующим отслоением 
от заполнителя хвостового отсека, при до-
стижении критической величины которого 
дальнейшая эксплуатация лопасти без вос-
становительного ремонта становится небез-
опасной. 

Исходя из этого, для рационального вы-
бора параметров хвостовых отсеков на этапе 
проектирования лопасти необходимо иметь 
метод, позволяющий выполнять расчет на 
местную устойчивость обшивок хвостовых 
отсеков ЛНВ, подверженных воздействию 
ветра, для чего в данной работе изложен ме-
тод, построенный на поочередном расчете 
напряжений в лонжероне [7] и обшивке [1] 
лопасти под действием ветра, сравнении по-

лученных напряжений с критическими на-
пряжениями, рассчитанными по формулам, 
полученным в настоящей работе. 
 
Вывод дифференциального 
уравнения устойчивости обшивки 
 

Рассмотрим разрезной хвостовой отсек 
ЛНВ [8], конструктивно образованный 
склейкой ограниченного по ширине торце-
выми нервюрами заполнителя с верхней и 
нижней обшивками, замыкающимися стрин-
гером (рис. 1). Будем полагать, что нагруже-
ние обшивок происходит вследствие дефор-
маций лопасти, к лонжерону которой они 
приклеены. 

Для вывода дифференциального уравне-
ния устойчивости обшивки используем си-
стему дифференциальных уравнений, описы-
вающую НДС обшивки рассматриваемого 
хвостового отсека [1]: 
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где u и v – перемещения пластины по осям Ox 
и Oy.  

В системе (1) перейдем от погонных уси-
лий к напряжениям, выполнив соответствую-
щие замены, используя равенства Nx = x · δ, 
Ny = y · δ, Nxy = τxy · δ, где δ – толщина пласти-
ны в рассматриваемой точке, x и y – нор-
мальные напряжения по осям Ox и Oy, τxy – 
напряжения сдвига.  
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Граничные условия для уравнений (1) 
представлены на рис. 2 и определяются соот-
ношениями [1] 

 
 при x = 0, L → x = 0; τxy = 0; 
 при y = H → y = 0; τxy = 0; 
при y = 0 → ; ; ,x y y x

x Л y Л Л Л Л           
 

где x
Л  – напряжения в лонжероне в месте 

приклейки обшивки, обусловленные воздей-

ствием ветра [7]; Л  – коэффициент Пуассо-
на лонжерона; L – длина обшивки; H – шири-
на обшивки. Таким образом, сопряженная с 
лонжероном грань обшивки имеет совмест-
ные с ним деформации, а остальные грани 
обшивки свободно деформируются. Влияние 
заполнителя на НДС обшивки в (1) учитыва-
ется за счет наличия жесткостей Cx и Cy 
упругого основания. 

Получим дифференциальное уравнение 
устойчивости для ортотропной пластины на 

 
 

Рис. 1. Конструкция разрезного хвостового отсека лопасти 
Fig. 1. Design of the split tail blade section 

 
 
 

 
 

Рис. 2. Граничные условия 
Fig. 2. Boundary conditions 
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упругом основании, исходя из предположе-
ния о возможности состояния равновесия 
пластины в искривленном состоянии. Данное 
состояние будем характеризовать прогибом w 
вдоль оси Oz. Допустим, что при изгибе пла-
стины согласно гипотезам Кирхгофа [9, 10] 
будет иметь место отсутствие деформаций 
поперечного сдвига: 
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Тогда из зависимостей (2), принимая, что 

точки срединной поверхности перемещаются 
при изгибе только вдоль оси Oz, можно полу-
чить выражения 
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Связь деформаций пластины с перемеще-

ниями u и v устанавливается через формулы 
Коши 
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Для ортотропной пластины действующие 

в ее плоскости напряжения с учетом равен-
ства нулю напряжений в направлении оси Oz, 

то есть z = 0, определяются зависимостями 
обобщенного закона Гука в виде [11–13] 
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Упругие постоянные материала e11, e12, 

e13, e22, e23, e33 [11–13], составляющие матри-
цу E коэффициентов жесткости, могут быть 
получены обращением матрицы податливо-
стей A, то есть E = A−1, которая имеет вид 
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где коэффициенты податливости матрицы 
A [1] – функции «технических» модулей 
упругости Ex, Ey, G, x, x, y и угла φ ориен-
тировки осей материала относительно рас-
четных осей Ox и Oy, определяются по фор-
мулам 
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Получим уравнения, связывающие погонные изгибающие и крутящий моменты с 

прогибом w вдоль оси Oz, для чего сначала подставим формулы (3) в зависимости (4):  
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Далее перейдем к равнодействующим напряжений (5) по толщине пластины: 
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Окончательно после интегрирования выражений (6) с учетом (5) получим 
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Перерезывающие силы Qx и Qy, действующие в сечениях пластины, выражаются через w из 

уравнения равновесия элемента пластины в проекции на ось Oz [9, 10], которое для условий 
настоящей задачи имеет вид 
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Аналогично выражениям для 
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yNZ  можно получить выражения для 
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Выражение для PZ  получим исходя из 

предположения о том, что заполнитель явля-
ется легким, а также маложестким в направ-
лении оси Oz, и при потере устойчивости про-
исходит выпучивание несущих слоев – обши-
вок. При этом роль заполнителя сводится ис-
ключительно к работе на сдвиг, то есть обес-
печению совместной работы обшивок, вос-
принимающих продольные силы и моменты. 
Будем предполагать основание линейно 
упругим. Тогда давление P, действующее со 
стороны заполнителя на обшивку, пропорци-
онально ее прогибу w: 

 
 .P w    (11) 

 
Применим закон Гука для столбика запол-

нителя единичной площади высотой hз нагру-
женного давлением P, тогда получим выраже-
ние для его укорочения, равного прогибу w: 

 
 .з з зw h P h E      (12) 

 

Высоту сотового заполнителя hз, как и 
в [1], примем в виде квадратичной функции, 
изменяющейся вдоль оси Oy [1]: 
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где h0 – высота хвостового отсека в месте 
приклейки к задней стенке лонжерона, hср – 
высота хвостового отсека посередине шири-
ны хвостового отсека. 

Сопоставляя выражения (11) и (12), с уче-
том (13) получаем, что 
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Искомое выражение для PZ  имеет вид 
 

 .PZ wdxdy    (14) 
 
 
 

Подставив выражения (9), (10) и (14) в уравнение (8), получим уравнение равновесия эле-
мента пластины 

 

 

2 2 2

2 2 2

( ) ( ) 0.

yx
x y xy

xy y xyx
x y

QQ w w ww N N N
x y x y x y

N N NN w wu C v C
x y x y x y


   

     
     

    
        

     

  (15) 

 
Учитывая, что выражения, записанные в скобках уравнения (15), равны нулю в силу соот-

ношений (1), окончательно получим 
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
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   (16) 

 
Связь между перерезывающими силами и моментами для рассматриваемого случая нагру-

жения пластины определяется уравнениями 
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Подставив уравнения (17) и (7) в (16), получим дифференциальное уравнение устойчивости 
ортотропной пластины на упругом основании: 
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 (18) 

 
 
Определение критических 
напряжений, соответствующих 
местной потере устойчивости 
обшивки 
 

При решении задачи о потере устойчиво-
сти пластины предполагается, что до потери 
устойчивости она является плоской [13]. 
В таком случае все силы, действующие на 
пластину, действуют по ее срединной по-
верхности и при деформациях пластины не 
изменяются ни по величине, ни по направле-
нию. То есть докритическое напряженное со-
стояние пластины является плоским.  

Будем полагать, что докритические силы 
и перемещения для рассматриваемой задачи 
определяются из решения уравнений (1) ме-
тодом [1], основанным на применении метода 
сеток [10, 14]. 

В таком случае задача нахождения крити-
ческих напряжений местной потери устойчи-
вости должна решаться для элементарной 
прямоугольной пластинки, жестко защемлен-
ной по сторонам размерами li и hj, получен-
ной путем разбиения расчетной области об-
шивки ортогональной сеткой (i – номер узла 
сетки по оси Oy, j – номер узла по оси Ox). 
Далее индексы i и j всюду, за исключением 

некоторых выражений, для удобства воспри-
ятия опущены. Расчетная область обшив-
ки [1] представлена на рис. 3. 

По найденным в результате решения си-
стемы уравнений (1) перемещениям u и v 
определяются действующие в обшивке 
напряжения x, y и τxy. Для определения кри-
тических напряжений местной потери устой-
чивости удобно перейти от рассмотрения 
плоского напряженного состояния, определя-
емого напряжениями x, y и τxy, к главным 
напряжениям ξ и η, определяемым по фор-
мулам [15] 
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Ориентация главных напряжений относи-

тельно системы координат Oxy определяется 
поворотом исходной на угол: 
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Тогда в рассматриваемой задаче на каж-

дую пластинку действуют распределенные по 
ее краям сжимающие усилия Nξ = δ · ξ и рас-
тягивающие усилия Nη = δ · η. 

 
 
Таким образом, уравнение местной потери устойчивости (18) примет вид 
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Для определения критических напряжений из уравнения (19) используем метод Бубно-
ва – Галеркина [16]. Функция прогибов пластины должна удовлетворять граничным условиям 
жесткого защемления по контуру. В качестве аппроксимирующих функций w могут применять-
ся простые ортогональные [17] и неортогональные полиномы [18, 19] или тригонометрические 
ряды [20]. Зададим функцию прогибов w в виде 

 

 2 21 cos 1 cos ,mn
m nw Aw A
l h
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  (20) 

 
где m и n – числа полуволн косинусоид в направлениях ξ и η соответственно при потере устой-
чивости (m = 1, 2, 3, …; n = 1, 2, 3, …); А – произвольная постоянная. 

Тогда в соответствии с методом Бубнова – Галеркина должно выполняться равенство 
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Подставив в уравнение (21) функцию прогибов в виде (20), получим равенство 
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Рис. 3. Расчетная область обшивки хвостового отсека 
Fig. 3. Computational domain of the tail section skin 
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Для существования отличных от нуля решений выражение, стоящее в квадратных скоб-
ках (22), должно обращаться в нуль. Это условие приводит к уравнению для оценки критиче-
ского сжимающего усилия: 
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  (23) 

 

Задаваясь различными целыми значениями m и n, при известной величине Nη, имеем множе-
ство значений Nξ, удовлетворяющих равенству (23). В качестве критического будем рассматри-
вать наименьшее усилие Nξ, при котором все еще возможно равновесие пластины в искривлен-
ном состоянии. Из рассмотрения (23) видно, что минимум Nξ достигается в случае n = 1. Это 
означает, что при потере устойчивости в направлении η всегда будет образовываться одна по-
луволна. Тогда уравнение (23) можно представить в виде 
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Минимальное значение усилия (24) определим из условия 
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которое приводит к значению 
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Подставив (25) в (24), а также учитывая, что Nξ = δ · ξ, а Nη = δ · η, получим окончательное 
выражение для расчета критического напряжения в обшивке: 
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По сложившейся практике [15], если второе главное напряжение η растягивающее, то оно 
обычно игнорируется, в этом случае из (26) имеем 
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Результаты численных расчетов 
 

Далее представлены результаты вычисле-
ний коэффициентов запаса устойчивости kV, 
выполненных с использованием полученных 
выражений (26) и (27) для расчета критиче-
ских напряжений 

кр местной потери устой-
чивости обшивки хвостового отсека лопасти 
при действии различных скоростей ветра Vв 
при угле атаки –10° и угле скольжения 0°, 
при постоянных величинах шагов разбиения 
расчетной области обшивки вдоль оси Ox и 
оси Oy, то есть при li = l и hj = h. Данные 
условия ветрового нагружения использованы 
для иллюстрации расчетов по определению 
предельных скоростей ветра из условия 
местной потери устойчивости обшивки и не 
являются критическими. Методика выбора 
критического направления обдува изложена в 
статье [7]. 

Напряжения в лонжероне лопасти, нагру-
жаемой ветровым потоком, определены по 
методу [7]. Расчет критических напряжений 

местной потери устойчивости 
кр  и соответ-

ствующих им коэффициентов запаса kV вы-
полнен, как показано в [1], для наиболее 
нагруженного хвостового отсека модельной 
лопасти вертолета типа Ми-38, расположен-
ного на удалении 5,45–5,85 м. Это позволяет 
установить предельную скорость ветра для 
лопасти, соответствующую началу возникно-
вения местной потери устойчивости обши-
вок. Поскольку растягивающие напряжения 
η имеют отличные значения в различных 
точках обшивки, то расчет ее устойчивости 
удобно вести, используя коэффициент запаса 
kV, определяемый максимумом отношения 
сжимающих напряжений ξ и критических 
напряжений 

кр  для расчетной области об-

шивки, то есть  
,

max
крV i j

k    . Зависи-

мость коэффициента запаса kV, характеризу-
ющая момент возникновения местной потери 
устойчивости для наиболее нагруженной об-
шивки хвостового отсека ЛНВ, от скорости 
ветра Vв приведена на рис. 4. 

 
 

Рис. 4. Зависимость коэффициента запаса от скорости ветра: 1 – 0  ; 2 – 0   

Fig. 4. Dependence of the reserve coefficient on wind speed: 1 – 0  ; 2 – 0   
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Необходимо отметить, что число полу-
волн m, вычисляемое по формуле (25), долж-
но иметь целое значение. Это достигается за 
счет подбора величин шагов разбиения рас-
четной области вдоль оси Ox и оси Oy, то 
есть l и h. 

Комбинация сжимающих продольных 
напряжений x, а также растягивающих и ка-
сательных напряжений y и xy соответствен-
но, как следует из сопоставления зависимо-
стей, приведенных на рис. 4, при предельных 
скоростях ветра может приводить к появле-
нию зоны местной потери устойчивости об-
шивки расположенной вдоль задней стенки 
лонжерона. При этом расчет при 0   дает 
более консервативную оценку. Из рис. 4 так-
же следует, что предельная скорость ветра 
для заданного направления действия ветра 
имеет значение, равное 21,1 м/с при 0   и 
22,5 м/с при 0  , что несколько меньше 
полученной в [1] предельной скорости 26 м/с 
по условию прочности обшивок от действия 
растягивающих напряжений.  
 
Заключение 
 

Установленная для рассматриваемой ло-
пасти несущего винта предельная скорость 
ветра 22,5 м/с по условию начала местной 
потери устойчивости обшивок хвостовых от-
секов оказалась меньше предельной скоро-
стью ветра 26 м/с, вычисленной по условию 
прочности обшивок от действия растягиваю-
щих напряжений. При этом с практической 
точки зрения это не означает, что по данному 
критерию необходимо ограничивать допу-
стимую в эксплуатации скорость ветра зна-
чением 22,5 м/с, поскольку данное значение 
может быть увеличено как за счет введения 
допуска на площадь отслоения обшивки от 
заполнителя, так и за счет допущения о воз-
можности ремонта или замены поврежденного 
хвостового отсека в эксплуатации вертолета. 

Исходя из этого, процесс выбора парамет-
ров хвостовых отсеков ЛНВ должен вклю-
чать оба расчетных случая ветрового нагру-
жения, а именно расчеты на статическую 

прочность и устойчивость обшивок, по ре-
зультатам которых должна быть определена 
предельно допустимая в эксплуатации ско-
рость ветра как наименьшая из полученных 
по разным критериям. 
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