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Представлены результаты исследования аэродинамических характеристик двух-
рядного рулевого винта (ДРВ) и соосного рулевого винта (СРВ), концепция которых 
базируется на оригинальной схеме рулевых винтов экспериментального вертолета 
ЦАГИ-1ЭА (1930 г). ДРВ/СРВ представляют собой пару отдельных двухлопастных 
модулей с совмещенными горизонтальными шарнирами, которые в отличие от 
обычных рулевых винтов устанавливают на одной оси с разных сторон (справа 
и слева) концевой балки вертолета. Проведено сравнение ДРВ/СРВ с существующим 
перспективным Х-образным рулевым винтом вертолетов семейства Ми-8/17, бази-
рующееся на его геометрии. Разнос плоскостей вращения пар лопастей ДРВ/СРВ 
составляет 0,83RРВ. Рассмотрены два варианта направления вращения пар лопа-
стей: в одном направлении (ДРВ) и в противоположных направлениях (СРВ). Для 
винтов в изолированной постановке без влияния киля и несущего винта рассчитаны 
режимы висения, при которых значительный разнос плоскостей вращения лопастей 
винтов позволяет максимально реализовать положительный аэродинамический эф-
фект, свойственный классическим соосным несущим винтам вертолетов марки «Ка». 
Исследование выполнено на основе нелинейной вихревой модели винта. Построены 
и проанализированы формы вихревого следа, картины обтекания винта, зависимости 
распределенных и суммарных аэродинамических характеристик. На режимах висения 
исследованные винты демонстрируют по сравнению с Х-образным рулевым винтом 
значительный прирост относительного КПД, составляющий до +10 % для ДРВ и 
до +11,3 % для СРВ. ДРВ и СРВ рассмотренных типов можно использовать на од-
новинтовых вертолетах для повышения запасов путевого управления, снижения за-
трат мощности и повышения безопасности полета. 
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Введение. Одновинтовая схема с рулевым устройством — наиболее 

распространенная классическая схема вертолетов в мире. В большин-
стве одновинтовых вертолетов для компенсации реактивного крутящего 
момента от несущего винта (НВ) используется рулевой винт (РВ), кото-
рый устанавливают на конце хвостовой балки. Этот винт — важнейший 
орган управления, обеспечивающий путевое управление и балансиров-
ку вертолета. Для РВ наиболее напряженный режим работы — режим 
висения вертолета, когда мощность и крутящий момент НВ максималь-
ны. Для того чтобы избежать неконтролируемого разворота, РВ должен 
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обеспечивать необходимый запас тяги, в том числе при предельной 
взлетной массе вертолета [1]. Нехватка тяги РВ может привести к по-
тере управления и серьезным авиационным происшествиям [1, 2]. 
Кроме того, РВ потребляют на висении порядка 8…12 % мощности 
силовой установки вертолета, что приводит к существенной потере 
мощности, в связи с чем повышение эффективности РВ на режимах 
висения очень важно.  

Эффективность винта на режимах висения оценивается относитель-
ным КПД (η0), являющимся показателем совершенства его аэродина-
мической компоновки. Относительный КПД винта на висении опре-
деляется по формуле η0 = сТ

3/2/(2·mK), где сТ — коэффициент силы 
тяги винта; mк — коэффициент крутящего момента (мощности). 

У одиночных НВ, имеющих современную аэродинамическую 
компоновку и специализированные законцовки лопастей [3], на ре-
жимах висения КПД достигает 70…75 % [4]. Для современных соос-
ных НВ, которые состоят из двух винтов, вращающихся в разном 
направлении и имеющих конструктивный разнос плоскостей враще-
ния h = 0,2R (R — радиус винта), КПД может достигать 80 % [5–7]. 

Особенностью компоновки РВ является сравнительно малое 
удлинение лопастей, отсутствие геометрической крутки лопасти, 
специальных законцовок, часто симметричный аэродинамический 
профиль. Из-за этого КПД серийных РВ обычно заметно ниже, чем 
у серийных НВ, и составляет в среднем 55…60 %. 

Цель данной статьи — представить исследование аэродинамики 
концепций двухрядного (ДРВ) и соосного (СРВ) рулевых винтов на 
режимах висения, в том числе структур вихревого следа, картин  
обтекания, распределенных и суммарных аэродинамических характе-
ристик, величин относительного КПД, для того чтобы оценить, 
насколько перспективно применять их на современных вертолетах. 

На ряде современных вертолетов применяются РВ Х-образной 
схемы [8]. Такой РВ состоит из двух отдельных пар лопастей, враща-
ющихся в одном направлении и имеющих небольшой конструктивный 
разнос плоскостей вращения (рис. 1 [9]).  

 
Рис. 1. Рулевой винт Х-образной вертолета Ми-171А2 
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Рис. 2. Вертолет ЦАГИ-1ЭА 
 
В экспериментальных и расчетных исследованиях Х-образные РВ 

демонстрируют высокие значения КПД на висении, достигающие 
60…65 % [10–14].  

На вертолетах также нередко применяют дополнительные техни-
ческие решения, повышающие эффективность путевого управления 
и помогающие РВ. К ним относятся специальные аэродинамические 
гребни на хвостовых балках, или балки особого профиля, создающие 
под воздействием потока от несущего винта дополнительную боко-
вую силу, совпадающую с тягой рулевого винта [15–17].  

Таким образом, поиск путей дальнейшего увеличения эффектив-
ности РВ на режимах висения не теряет актуальности. Между тем, 
если обратиться к истории развития вертолетов, можно обнаружить 
отдельные примеры применения РВ, имеющих нетрадиционные схе-
мы, в частности соосные рулевые винты (СРВ) экспериментального 
вертолета ЦАГИ-1ЭА (рис. 2), построенного в CCCР в 1930 г. [18].  

Вертолет ЦАГИ-1ЭА имел один НВ и два СРВ, установленных на 
двух противоположных хвостовых балках. Каждый из СРВ состоял из 
двух двухлопастных винтов, установленных справа и слева от соответ-
ствующей хвостовой балки, вращающихся в разных направлениях. 
Разнос плоскостей вращения винтов составлял h ≈ 0,55R (R — радиус 
вращения). Этот вертолет сумел подняться в 1932 г. на высоту 605 м. 

Ранее в работе [19] на примере компоновки НВ было показано, что 
двухрядный винт c одинаковым направлением вращения лопастей лишь 
незначительно уступает соосному винту в показателе КПД на висении 
при одинаковом разносе плоскостей вращения верхнего и нижнего вин-
тов. Можно предположить, что оригинальная схема РВ, которая была 
применена почти 100 лет назад на вертолете ЦАГИ-1ЭА, если учиты-
вать современные сведения об аэродинамической эффективности  
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соосных и двухрядных винтов, может быть использована и на совре-
менных вертолетах. 

Поставленная задача решается с помощью современного метода 
численного моделирования на базе нелинейной лопастной вихревой 
модели винта, разработанной на кафедре «Проектирование вертоле-
тов» Московского авиационного института [20]. 

Концепция двухрядного/соосного рулевого винта. Рассматри-
ваемые двухрядный рулевой винт (ДРВ) и соосный рулевой винт 
(СРВ) базируются на Х-образном РВ вертолета семейства Ми-8/17 
(см. рис. 1). Исследованиям аэродинамических характеристик РВ 
разных типов, применяющихся на серийных вертолетах Ми-8/17, по-
священы работы [21, 22]. Как известно, первые модификации верто-
лета Ми-8 имели трехлопастный толкающий РВ, расположенный 
справа от киля [23]. Позднее, на вертолетах Ми-8/171, РВ был пере-
несен на левую сторону хвостовой балки и стал тянущим. При этом 
изменилось направление его вращения. Последние модификации это-
го вертолета — Ми-171А2 и Ми-171А3 — оснащены перспективным 
четырехлопастным Х-образным РВ (см. рис. 1), который также вы-
полнен тянущим.  

На вертолете Ми-171А2 Х-образный РВ диаметром 3,84 м располо-
жен слева от киля вертолета. Он состоит из пары двухлопастных моду-
лей, имеющих разнос плоскостей вращения h = 0,135 м (h ≈ 0,07R). 
Нижняя (по направлению тяги) пара лопастей является ведущей. Пары 
лопастей имеют конструктивный угол ножниц χ = 36° [21, 22].  

Конструктивно схема СРВ рассматриваемого в статье ДРВ такая же, 
которая была у вертолета ЦАГИ-1ЭА (см. рис. 2) [18]. Один из двух-
лопастных винтов у ДРВ перенесен на другую сторону хвостовой 
балки вертолета. В таком случае у вертолета семейства Ми-8/17 раз-
нос плоскостей вращения двухлопастных модулей h ≈ 1,6 м (h ≈ 0,83R). 

Полученная схема вертолета семейства Ми-8/17 с установленны-
ми ДРВ/CРВ представлена на рис. 3. Исходя из направления общей 
тяги РВ ТРВ, пары лопастей условно разделены на винт верхний (ВВ) 
и винт нижний (ВН). Пары лопастей ДРВ имеют одинаковое направ-
ление вращение лопастей ВВ и ВН, обозначенное на рис. 3 угловыми 
скоростями ΩВВ и ΩВН. СРВ будет отличаться от ДРВ различным 
направлением вращения ВВ и ВН.  

Ожидаемая форма струи ДРВ/СРВ на режимах висения также 
представлена на рис. 3. С учетом поджатия струи ВВ у ВН появляется 
значительная дополнительная площадь в виде кольца, через которую 
подсасывается дополнительный воздушный поток, что увеличивает 
общую эффективную площадь РВ. Этот эффект обеспечивает повы-
шенную эффективность соосных НВ на висении. Следовательно, ос-
новной ожидаемый эффект от применения ДРВ/СРВ обусловлен 
большим разносом плоскостей вращения пар лопастей.  
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Рис. 3. Одновинтовой вертолет с двухрядным/соосным рулевым винтом: 
 — струя тянущего винта (верхнего);  — струя толкающего винта (нижнего) 

 
Расчетные модели винтов и постановка задачи. Для численно-

го моделирования аэродинамических характеристик винтов примене-
на нелинейная лопастная вихревая модель, разработанная на кафедре 
«Проектирование вертолетов» МАИ [20]. Эта модель подробно опи-
сана в работе [24], где также изложены результаты валидации модели 
при исследовании аэродинамических характеристик НВ и РВ на режи-
мах висения. Основные характеристики двух рассматриваемых рулевых 
винтов с прямоугольными лопастями без крутки, приведены ниже: 

                                                                        Х-образный [21]      ДРВ / СРВ 
Диаметр винта D, м  ...............................................  3,84 3,84 
Число лопастей kл, шт.  ...........................................  4 4 
Хорда лопасти b, м  ................................................  0,24 0,24 
Заполнение винта (суммарное) σΣ  ........................  0,159 0,159 
Расстояние между ВН и ВВ h, м  ...........................  0,135 1,6 
Угол ножниц χ, град  ..............................................  36 0 
Окружная скорость ωR, м/с  ..................................  230 230 
 
Аэродинамические характеристики рассматриваемых ДРВ и СРВ, 

полученные в представленной работе, сравниваются между собой 
и с базовым Х-образным РВ вертолета Ми-171А2, исследованным 
в работах [21, 22]. 

Расчетные модели РВ представлены на рис. 4: базового Х-образ-
ного рулевого винта, двухрядного рулевого винта (ДРВ) и соосного 
рулевого винта (СРВ). Для удобства в статье использована цветовая 
схема, в которой тянущий винт верхний (ВВ) показан синим цветом, 
толкающий винт нижний (ВН) — коричневым цветом.  

Рассмотренные РВ моделировались в изолированной постановке 
без влияния НВ и планера (киля) вертолета. Лопасти винтов в расчетах 
были приняты абсолютно жесткими на изгиб и кручение. Каждая ло-
пасть состояла из 12 расчетных элементов по радиусу. Расчетный 
шаг по времени Δt = 0,00105 с, что соответствует азимутальному углу 
Δψ = 10°. Всего для каждого расчетного случая моделировалось до 20 
оборотов винта. 
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Рис. 4. Расчетные модели Х-образного РВ (а), ДРВ (б) и СРВ (в) 
 
Проведенные ранее исследования [24] показали, что на режимах 

висения такие параметры расчетной сетки обеспечивают хороший 
баланс между точностью и ресурсоемкостью применяемой расчетной 
модели. 

Аэродинамические характеристики рассматриваемых винтов опре-
делялись на режимах висения в широком диапазоне углов установки 
лопастей винта φ7 = 5…16°.  

Углы установки пар лопастей ВВ ВН винтов выбирались следую-
щим образом. Для Х-образного РВ углы установки ВВ и ВН приняты, 
как в работах [21, 22], одинаковыми: φ7ВВ = φ7ВН. Для ДРВ и СРВ рас-
сматривалось два варианта выбора углов установки лопастей ВВ 
и ВН — φ7ВВ и φ7ВН. В первом случае расчеты ДРВ и СРВ выполня-
лись при условии равенства углов установки лопастей ВВ и ВН: 
φ7ВВ = φ7ВН; во втором — углы установки лопастей ВВ и ВН выбира-
лись исходя из условия обеспечения равенства их тяг ТВВ = ТВН на 
рассматриваемом режиме висения. На примере соосного НВ известно, 
что тяга ВН снижается из-за влияния индуктивного потока от ВВ. Этот 
факт отмечен и для Х-образного РВ в [9, 13]. Аналогичный эффект 
распространяется и на ДРВ. Поэтому для реализации условия ТВВ = ТВН 
угол установки лопастей ВН должен быть увеличен по сравнению 
с углом установки ВВ: φ7ВН > φ7ВВ.  

Результаты расчетов и обсуждение. Рассмотрим результаты чис-
ленного моделирования аэродинамических характеристик Х-образ- 
ного, двухрядного и соосного рулевых винтов на режимах висения. 
Расчетная форма вихревого следа для РВ трех типов на режиме висе-
ния при суммарном коэффициенте тяги винтов сТΣ = сТВВ + сТВН = 0,02 
представлена на рис. 5. Здесь при визуализации форм вихревого сле-
да была показана только часть вихревого следа, а именно вихри, схо-
дящие с концов лопастей.  

Для всех трех типов РВ наблюдается характерное для режима ви-
сения поджатие вихревого следа. При этом у ВВ поджатие вихревого 
следа заметно больше, чем у ВН. Шаг винтовой линии концевого 
вихря лопасти ВВ больше, чем у концевого вихря лопасти ВН, что 
характерно и для соосных НВ [5, 19]. Увеличение шага винтовой ли-
нии у Х-образного РВ происходит практически сразу из-за малого 
разноса плоскостей вращения винтов, а у ДРВ и СРВ — существенно 
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позже, в момент прохода вихревого следа ВВ через плоскость враще-
ния ВН. Также видно, что вихревой след СРВ существенно отличает-
ся от вихревого следа ДРВ. Наблюдается сложная нелинейная форма 
траекторий концевых вихрей ВВ (проявляющаяся с момента прохож-
дения плоскости ВН). Для вихрей ВН это характерно с самого начала 
их схода с лопастей. Указанная особенность отмечается как в расче-
тах для соосных НВ [6, 19], так и в экспериментах [5]. 

 

 

Рис. 5. Формы вихревого следа Х-образного РВ (а), ДРВ (б), СРВ (в)  
на режиме висения (сТΣ = 0,02) 

 
Результаты визуализации структуры обтекающего винт потока 

с помощью линий тока представлены на рис. 6. Линии тока построены 
в проекции на плоскость, перпендикулярную плоскости вращения вин-
та. Они демонстрируют поджатие струи за винтами и, кроме того, поз-
воляют проанализировать распределение скоростей в струе за винтом. 
Видно, что отмеченный на рис. 5 существенно больший шаг винтовой 
линии концевых вихрей лопастей ВВ обусловлен особенностями поля 
скоростей в струе от винта. Можно также отметить, что в момент про-
хождения через ВН струя ВВ вследствие большого разноса плоскостей 
вращения винтов у ДРВ и СРВ имеет практически максимальное под-
жатие. Дополнительно прояснить особенности аэродинамики рассмат-
риваемых винтов позволяют зависимости распределения осевой состав-
ляющей индуктивной скорости vy и угла атаки профиля  вдоль 
относительного радиуса r/R лопастей ВВ и ВН. Графики зависимостей 
vy = f(r/R) и  = f(r/R) для базового Х-образного РВ и для ДРВ представ-
лены на рис. 7. Аналогичные зависимости для СРВ, как показали ре-
зультаты расчетов, очень близки к зависимостям для ДРВ. 
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Рис. 6. Картина обтекания Х-образного РВ (а), ДРВ (б), СРВ (в)  
на режиме висения (сТΣ = 0,02) 

 
 

 

Рис. 7. Зависимости vy = f(r/R) (а) и  = f(r/R) (б) для Х-образного РВ и ДРВ  
на режиме висения (сТΣ = 0,02) 

 
Из графиков vy = f(r/R) для Х-образного РВ, представленных на 

рис. 7, а, следует, что у ВН в области радиусов r/R = 0,7–0,9 наблюдает-
ся значительное изменение индуктивной скорости, очевидно, вызван-
ное влиянием концевого вихря от впереди идущей лопасти. Характерно, 
что у ВВ Х-образного РВ такой особенности не обнаружено. Эпюры 
индуктивной скорости ВВ и ВН на графике vy = f(r/R) у ДРВ имеют по-
хожую форму. Здесь у обоих винтов прослеживается влияние вихря от 
впереди идущей лопасти. При этом для ДРВ индуктивная скорость 
у ВН значительно выше, чем у ВВ, что согласуется с распределением 
скоростей на картинах обтекания винтов (см. рис. 6). Для радиусов 
r/R = 0,6…0,7 у ДРВ эта разница достигает 1,6 раз. Вместе с тем  
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графики vy = f(r/R) для ВН практически не зависят от того, имеет ли 
рассматриваемый ДРВ равные углы установки лопастей φ7ВВ = φ7ВН 
или равные коэффициенты тяги сТВВ = сТВН. Для ВВ ДРВ такая разница 
есть, для r/R = 0,7 (при условии, что φ7ВВ = φ7ВН) индуктивная скорость 
у ВВ на 20 % ниже, чем у ВН. 

Для Х-образного РВ и ДРВ на рис. 7, б приведены зависимости 
угла атаки профилей лопасти  = f(r/R). Для ДРВ представленные 
графики существенно отличаются от аналогичных зависимостей  
у Х-образного РВ. В случае φ7ВВ = φ7ВН, наблюдается значительное 
уменьшение углов атаки  у ВН, что связано с индуктивным влия-
нием ВВ. Если у Х-образного РВ это не столь критично, то у ВН ДРВ 
отмечается обширная область отрицательных углов атаки, что оче-
видно вызовет снижение его эффективности. В случае, если обеспе-
чивается условие сТВВ = сТВН, соответствующее увеличение угла уста-
новки лопастей ВН φ7ВН компенсирует снижение углов атаки, поэтому 
углы атаки увеличиваются, а область отрицательных углов атаки зна-
чительно сокращается. Таким образом, для обеспечения аэродинами-
ческой эффективности ДРВ компенсация снижения тяги ВН путем 
увеличения его углов установки φ7ВН имеет важное значение. 

Для рассмотренных Х-образного РВ, ДРВ и СРВ на рис. 8 пред-
ставлены зависимости суммарного коэффициента тяги от суммарного 
коэффициента крутящего момента (мощности) сTΣ = f(mкΣ), а также 
зависимости относительного КПД на режиме висения η0 = f(cTΣ/σΣ). 
Из рис. 8, а следует, что поляры СРВ и ДРВ смещены влево отно-
сительно поляры Х-образного РВ.  Это свидетельствует  о  меньших 

 

Рис. 8. Поляры (а) и зависимости относительного КПД (б) для Х-образного РВ, 
ДРВ и СРВ на режимах висения 
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затратах мощности, требуемой для создания одного и того же значе-
ния тяги у СРВ и ДРВ. При этом сами поляры ДРВ и СРВ на диа-
грамме практически сливаются, но поляра СРВ смещена вправо не-
сколько сильнее. Кроме того, варианты СРВ и ДРВ с равными 
коэффициентами тяги ВВ и ВН сТВВ = сТВН оказываются предпочтитель-
нее варианта с равными углами установки лопастей φ7в = φ7н. Это со-
гласуется со сделанными при анализе рис. 7, б выводами о том, что 
для повышения эффективности СРВ/ДРВ также необходимо увели-
чивать шаг ВН для выравнивания распределения тяги между винта-
ми. Для Х-образного РВ, приведенного на рис. 8, а, также показаны 
точки экспериментальной поляры [21]. Наблюдается удовлетворитель-
ное согласование данных расчета и результатов эксперимента, что до-
полнительно подтверждает достоверность применяемой модели. 

Эффективность винтов на висении, определяемая параметром от-
носительного КПД, зависимости которого для Х-образного РВ, СРВ 
и ДРВ представлены на рис. 8, б, подчеркивает выводы, сделанные 
ранее из анализа поляр винтов. Видно, что у оптимального ДРВ 
(при сТВВ = сТВН) КПД на 10 % выше, чем у Х-образного РВ, а у ана-
логичного СРВ прирост КПД составляет +11,3 %, т. е. он на 1,3 % 
больше. Качественно этот вывод согласуется с результатами, полу-
ченными для соосного и двухрядного НВ в работе [19]. 

В отличие от НВ, для РВ не возникает необходимости в компенса-
ции реактивного момента ВВ и ВН. Относительно небольшой прирост 
КПД у СРВ по сравнению с ДРВ может быть не оправдан из-за суще-
ственного усложнения трансмиссии и системы управления.  

Таким образом, концепция двухрядного рулевого винта (ДРВ), 
состоящего из двух отдельных пар лопастей, расположенных по обеим 
сторонам хвостовой балки, которая берет свое начало от соосных руле-
вых винтов вертолета ЦАГИ-1ЭА (1930 г.), представляется актуальной, 
так как продемонстрировала свою перспективность для современных 
вертолетов.  

Прирост КПД на 10 % по сравнению с существующими Х-образ- 
ными винтами, является высоким показателем, практически не дости-
жимым другими путями. Вопрос влияния угла ножниц χ на эффек-
тивность ДРВ в представленном исследовании не рассмотрен. 
По умолчанию для ДРВ в исследовании принят угол χ = 0. Этот во-
прос может быть исследован дополнительно, однако очевидно, что 
эффект влияния угла ножниц у ДРВ не позволит ему превысить пока-
затели КПД, полученные для СРВ. Кроме того, большой разнос плос-
костей вращения пар лопастей ДРВ должен нивелировать влияние 
угла ножниц на эффективность винта. 

В случае дальнейшего улучшения аэродинамического компоновки 
непосредственно самой лопасти РВ его КПД может быть дополнитель-
но повышен. При этом продемонстрированный прирост КПД в 10 % 
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может быть экстраполирован на любой четырехлопастный рулевой 
винт. 

При дальнейших исследованиях все перечисленное может при-
близить показатели КПД РВ подобного типа вплотную к показателям 
КПД современных НВ. 

Заключение. Исследованы эффективность и перспективы при-
менения в качестве рулевого устройства вертолета оригинальных 
двухрядного рулевого винта (ДРВ) и соосного рулевого винта (СРВ), 
состоящих из двух пар лопастей, установленных справа и слева от 
концевой балки с разносом плоскостей вращения около 80 % от ра-
диуса винта. Геометрия лопасти СРВ/ДРВ базируется на известном 
Х-образном РВ вертолетов семейства Ми-8/17. Для численного моде-
лирования была использована современная нелинейная лопастная 
вихревая модель винта, разработанная на кафедре «Проектирование 
вертолетов» МАИ. Рассмотрены режимы висения в изолированной 
постановке без влияния киля и несущего винта. Построены и проана-
лизированы картины обтекания винтов, структуры вихревого следа, 
распределенные и интегральные аэродинамические характеристики 
винтов. Продемонстрировано, что вследствие индуктивного влияния 
верхнего (тянущего) двухлопастного винта на нижний (толкающий) 
его эффективность значительно снижается. С целью ее повышения 
необходимо увеличить углы установки нижнего винта по сравнению 
с верхним, для того чтобы обеспечить равенство их тяг на режиме 
висения. Показано, что основной положительный аэродинамический 
эффект ДРВ/СРВ достигается за счет максимальной реализации эффек-
та поджатия струи верхнего винта при прохождении через плоскость 
вращения нижнего винта, благодаря чему увеличивается общая эффек-
тивная площадь ДРВ/СРВ. Установлено, что двухрядный винт с оди-
наковым направлением вращения лопастей (ДРВ) имеет КПД на висе-
нии на 10 % выше, а с различным направлением вращения лопастей 
(СРВ) — на 11,3 % выше, чем у Х-образного РВ. Полученная разница 
между СРВ и ДРВ в 1,3 % может быть недостаточно обоснована по-
вышением сложности конструкции СРВ и трансмиссии. ДРВ и СРВ 
подобной конфигурации могут быть использованы для ряда вертолетов 
с целью повышения запасов путевого управления, снижения затрат 
мощности на привод РВ и повышения безопасности полета. 
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The article presents the results of a study of the aerodynamic characteristics of a double-
row tail rotor (DRTR) and a coaxial tail rotor (CTR), whose concept is based on the 
original tail rotor scheme of the TsAGI-1EA experimental helicopter (1930). The consid-
ered DRTR/CTR consists of a pair of separate two-bladed modules with combined hori-
zontal hinges (HH), installed, unlike conventional tail rotors (TR), on the same axis from 
different sides (right and left) of the helicopter tail boom. The DRTR/CTR is compared 
with the existing promising scissors tail rotor of the Mi-8/17 family of helicopters and is 
based on its geometry. The separation of the rotation planes of the DRTR/CTR blade 
pairs is 0.83R. Two variants of the direction of rotation of the pairs of blades were con-
sidered: co-rotating (DRTR) and counter-rotating (CTR). For rotors in an isolated case 
without the influence of the vertical tail and main rotor (MR), hovering modes are con-
sidered, where a significant separation of the planes of rotation of the rotor blades makes 
it possible to maximize the positive aerodynamic effect characteristic of classic coaxial 
MR helicopters of the “Kamov” brand. The study was performed on the basis of a free 
wake model of a rotor. The shapes of the vortex wake, the flow patterns of the rotor, and 
the dependences of the distributed and total aerodynamic characteristics are constructed 
and analyzed. In hovering modes, the rotors considered demonstrate a significant in-
crease in Figure of Merit, amounting to up to +10% for DRTR, and up to +11.3% for 
CTR compared with the scissors TR.  The considered types of DRTR and CTR can be 
used on single-rotor helicopters for significantly increasing the reserves of control, re-
ducing power costs, and improving flight safety. 
 
Keywords: tail rotor, double-row tail rotor, co-rotating tail, scissors tail rotor, hovering 
modes, free wake model, aerodynamic characteristics 
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