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Представлены результаты исследований аэродинамических характеристик несу-
щего винта вертолета Ка-62 на режимах вихревого кольца. Использована нели-
нейная лопастная вихревая модель винта, разработанная на кафедре «Проекти-
рование вертолетов» МАИ. Рассмотрены режимы вертикального и крутого 
снижения для углов атаки несущего винта в диапазоне от 90° до 30° и скоростей 
вертикального снижения от 0 до 30 м/с при постоянном осредненном по времени 
значении коэффициента тяги, равном 0,015. Получен большой объем данных, 
включающий картины обтекания несущего винта, интегральные аэродинамиче-
ские характеристики и характер их изменения на различных режимах крутого 
снижения. На основе анализа этих аэродинамических характеристик с использо-
ванием комплекса специальных критериев построены границы режимов вихревого 
кольца в скоростных координатах по Vx и Vy. Полученные результаты сопостав-
лены с имеющимися экспериментальными данными. Показана важность исследо-
ваний границ области режимов вихревого кольца для конкретных винтов с учетом 
их индивидуальных особенностей, что существенно дополняет имеющийся опыт 
экспериментальных и численных исследований в данной области. 
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Введение. Режимы вихревого кольца несущего винта вертолета 

наблюдаются при крутом снижении вертолета в определенном диапа-
зоне скоростей набегающего на винт потока и сопровождаются ря-
дом характерных явлений. Исследование режимов вихревого кольца 
проводится путем экспериментальных модельных [1–9] и летных  
испытаний [10–15], а также с помощью методов вычислительной 
аэрогидродинамики различного уровня [16–26]. При выполнении 
летных исследований вертолета отмечают резкую потерю высоты, 
возрастание потребной мощности, высокий уровень вибраций и тряс-
ку, размытие конуса вращения лопастей, а также ухудшение его 
управляемости. В экспериментах наблюдаются пульсации тяги и кру-
тящего момента, снижение тяги несущего винта (НВ), рост потреб-
ной мощности, значительное увеличение отбрасываемой винтом ин-
дуктивной скорости. Результаты визуализации показывают, что 
работа винта на режимах вихревого кольца сопровождается харак-
терной сложной картиной обтекания со сворачиванием вихревого 
следа винта в тороидальную структуру типа вихревого кольца и фор-
мированием вокруг нее воздушного тела с мощным циркуляционным 
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течением внутри [1, 8, 18, 23, 24]. Указанные явления делают режимы 
вихревого кольца небезопасными для полета вертолета, поэтому в их 
руководства по летной эксплуатации (РЛЭ) вносят особую область 
режимов крутого снижения в скоростных координатах Vx – Vy, где 
есть вероятность попадания винта в режимы вихревого кольца. В ка-
честве критериев для анализа при определении границ режимов вих-
ревого кольца обычно выступают разные связанные с ними харак-
терные явления, часть из которых была отмечена выше. 

Сравнительный анализ разных результатов экспериментальных и 
расчетных исследований подтверждает значительную зависимость 
аэродинамических характеристик на режимах вихревого кольца от 
условий испытаний, а также от геометрических и других параметров 
исследуемых винтов [27]. При этом, как показывают результаты  
исследований [19], зависимости аэродинамических характеристик  
и границы вихревого кольца различаются и в случае представления 
их в относительных скоростных координатах xV  – ,yV  получаемых 

путем деления скоростей Vx и Vy на величину средней индуктивной 
скорости для режима висения: yV  в/ y уV v  и xV  в/ . x уV v  Отчасти это 

связано с разными условиями испытаний, характеристиками и гео-
метрией винта, а отчасти с тем, что границы получены разными авто-
рами исходя из различных критериев и анализа различных физический 
проявлений режимов вихревого кольца. Таким образом, можно утвер-
ждать, что при решении задачи определения границ области режимов 
вихревого кольца НВ необходимо исследовать винты с учетом их ин-
дивидуальных особенностей. Кроме того, при оценке границ режимов 
вихревого кольца желательно использовать некоторый унифициро-
ванный набор критериев. Как показывает обзор работ [1–26], 
наибольшее число критериев, базирующихся на анализе различных 
аэродинамических характеристик винта, при минимальных затратах  
в настоящее время достижимо при использовании современных ме-
тодов численного моделирования [20–26]. 

Цель представленной работы — численное моделирование аэро-
динамических характеристик изолированного НВ вертолета Ка-62 
при крутом снижении в области режимов вихревого кольца и опреде-
ление их границ по комплексу критериев, непосредственно связан-
ных с основными особенностями данных режимов. 

Методология исследования. В работе использована разработан-
ная на кафедре «Проектирование вертолетов» МАИ нелинейная ло-
пастная вихревая модель винта [29], прошедшая валидацию и успеш-
но применяющаяся для моделирования различных режимов работы 
винтов, включая режимы вихревого кольца несущего винта и рулево-
го винта (РВ) [28, 30–32]. 
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Рассматриваемый несущий винт вертолета Ка-62 имеет радиус  
R = 6,9 м, заполнение σ = 0,115, скорость вращения концов лопастей
ωR = 220 м/с, хорду лопасти b = 0,5 м, крутку лопастей ΔφΣ = –10°. 
Начиная с относительного радиуса r/R ≈ 0,93 лопасть винта оснащена
стреловидной сужающейся законцовкой (стреловидность χ = 33°, 
сужение η = 0,7).  

Схема расчетной модели НВ приведена на рис. 1, а. Использован-
ные законы крутки лопасти ΔφΣ и хорды лопасти b по относительному
радиусу лопасти r/R показаны на рис. 1, б. В расчетах учитывается ма-
ховое движение абсолютно жестких на изгиб и кручение лопастей
относительно горизонтальных шарниров. На картинах визуализации
вихревого следа НВ для удобства показаны не все его элементы, 
а только концевые вихри, сходящие с лопастей. Фюзеляж на иллю-
страциях представлен условно, его обтекание в расчетах не учитыва-
лось. Расчетный шаг НВ по времени соответствовал повороту лопа-
сти на 12° по азимуту. Все расчеты выполнялись для скорости
вращения винта в диапазоне n = 160...180 об/мин. 

Рис. 1. Схема расчетной модели НВ (а) и характеристики лопасти (б) вертолета

Для исследования области режимов вихревого кольца НВ в ско-
ростных координатах Vx – Vy, как и в работе [28], применялась сетка
расчетных режимов, включающая более чем 150 точек (рис. 2). Аэро-
динамические характеристики НВ исследовались при условии посто-
янной осредненной по времени силы тяги винта. Такой подход, за-
тратный по ресурсам и времени, используется сравнительно редко, 
но позволяет получить и проанализировать наибольшее число раз-
личных критериев режимов вихревого кольца. Сила тяги НВ соответ-
ствовала режиму висения вертолета с взлетной массой Gвзл = 6800 кг
(коэффициент силы тяги ст = 0,015) при высоте Н = 0 (МСА). Опре-
деленные в процессе расчетов зависимости семи углов установки ло-
пастей НВ φ7 = f(αв, Vy), обеспечивающие указанное значение средней
по времени силы тяги, приведены на рис. 3. 



П.В. Макеев, Ю.М. Игнаткин, А.И. Шомов, С.В. Селеменев

4                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 1·2024 

Рис. 2. Сетка расчетных режимов для исследования границ  
режимов вихревого кольца несущего винта

Рис. 3. Потребные углы установки лопастей несущего винта  
при постоянном коэффициенте силы тяги ст.ср = 0,015 

Результаты расчетов аэродинамических характеристик несу-
щего винта на режимах крутого снижения. Режим висения являет-
ся базовой точкой при исследовании режимов вихревого кольца НВ, 
так как аэродинамические характеристики НВ обычно сравнивают  
и представляют в относительном виде к режиму висения. Расчетная
поляра НВ на висении приведена на рис. 4, а расчетная зависимость
относительного КПД на режиме висения — на рис. 5. Визуализация
структуры вихревого следа НВ вертолета Ка-62 на висении для  
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ст = 0,015 представлена на рис. 6 в трех проекциях. Визуализация об-
текания несущего винта с помощью линий тока, построенных  
в плоскости Оyx, показана на рис. 7. Наблюдается характерное под-
жатие вихревого следа и струи за винтом. 

Рис. 4. Расчетная зависимость
коэффициента силы тяги

от крутящего момента ст = f(mк)

Рис. 5.  Расчетная  зависимость  
относительного КПД на режиме  

висения η0 = ст/σ

  

Рис. 6. Визуализация вихревого следа
НВ на режиме висения при ст = 0,015

Рис. 7. Визуализация обтекания НВ  
на режиме висения

Одно из наиболее ярких внешних визуальных проявлений режи-
мов вихревого кольца — специфические картины обтекания винта. 
Экспериментальная визуализация течения вокруг винта на режимах
вихревого кольца и по сей день остается крайне сложной задачей,  
и ее результаты, несмотря на множество разработанных подходов, 
весьма ограничены [1, 8, 9]. Расчетная визуализация с применением
современных методов вычислительной аэрогидродинамики позволя-
ет получить новые качественные картины обтекания винта на этих
режимах. Рассмотрим некоторые расчетные результаты визуализации
обтекания НВ вертолета Ка-62 на характерных режимах вихревого
кольца. 

Результаты визуализации обтекания НВ на режиме с αв = 90°,  
Vy = 13 м/с показаны на рис. 8. Для рассматриваемого винта этот ре-
жим является наиболее интенсивным режимом вихревого кольца
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при вертикальном снижении без поступательной скорости. На рис. 8, а
(αв = 90°) видно, что вихревой след сворачивается в тороидальное те-
ло и занимает положение, близкое к плоскости вращения НВ. При
этом вокруг винта образуется воздушное тело, ограниченное верхней
и нижней границами раздела, с циркуляционным течением внутри
(рис. 8, б). Формы вихревого следа на данном режиме (αв = 90°, Vy =  
= 13 м/с) для разных моментов времени (числа рассчитанных оборо-
тов винта n) показаны на рис. 8, в. Здесь хорошо видна нестационар-
ность вихревого следа по времени, которая имеет прямую причин-
ную связь с пульсациями аэродинамических характеристик НВ — 
наиболее известными признаком и критерием режимов вихревого
кольца. 

Рис. 8. Визуализация форм вихревого следа и картин обтекания несущего винта на
пиковом режиме вихревого кольца при αв = 90°; Vy = 13 м/с: 

а — форма вихревого следа НВ при виде сбоку и сверху (n = const); б — линии тока в плос-
кости, перпендикулярной  плоскости  вращения  НВ  (n = const); в — формы вихревого следа  

НВ для разных n
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Результаты визуализации обтекания НВ на режиме с αв = 50°,  
Vy = 6 м/с представлены на рис. 9. Видно, что на режиме крутого
снижения при косом обтекании НВ структура вихревого следа винта
на режиме вихревого кольца существенно усложняется. Вихревой
след наклоняется относительно плоскости вращения винтов, распола-
гаясь почти перпендикулярно набегающему на винт внешнему пото-
ку V (рис. 9, а). В передней части винта сохраняется четкое циркуля-
ционное течение, а в задней части течение размывается (рис. 9, б). 
Картины обтекания винта и формы вихревого следа также существен-
но нестационарны и значительно изменяются по времени (рис. 9, в). 

Рис. 9. Визуализация форм вихревого следа и картин обтекания несущего винта  
на пиковом режиме вихревого кольца при αв = 50°, Vy = 6 м/с: 

а — форма вихревого следа НВ при виде сбоку и сверху (n = const); б — линии тока в плос-
кости, перпендикулярной  плоскости  вращения  НВ (n = const); в — формы  вихревого следа

НВ для разных n

Для углов атаки винта αв = 90; 70; 50 и 30° приведены на рис. 10 
расчетные зависимости коэффициентов тяги и крутящего момента НВ
по времени (от числа рассчитанных оборотов винта n): ст = f(n) и  
mк = f(n). Кроме осредненных кривых (темно-зеленого и темно-
синего цвета) представлены мгновенные пульсации, которые из-за
большой частоты на графиках сливаются и образуют область вокруг
кривых, осредненных за оборот. Видно, что значение  осредненной за
время работы
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Рис. 10. Зависимости коэффициентов тяги ст и крутящего момента mк от числа  
оборотов винта n на характерных режимах вихревого кольца НВ при значениях

αв = 90°, Vy = 13 м/с (а); αв = 70°, Vy = 9 м/с (б); αв = 50°, Vy = 6 м/с (в); αв = 30°, Vy = 4 м/с (г) 

винта тяга близка к значению тяги на режиме висения, что обеспечи-
вается подбором соответствующих углов установки лопастей (см. 
рис. 3). Наблюдаемые мгновенные пульсации ст и mк связаны с вра-
щением лопастей в сложном несимметричном поле индуктивных
скоростей, вызванном несимметрией вихревого следа в конкретный
момент времени. Пульсации осредненной за оборот тяги и момента
(темно-зеленые и темно-синие кривые) с периодом, достигающем от
нескольких единичных до нескольких десятков оборотов винта, свя-
заны с общей эволюцией формы вихревого следа во времени (см. 
рис. 8, в и 9, в). Пульсации ст и mк являются наиболее распространен-
ным критерием идентификации режимов вихревого кольца в расчет-
ных и экспериментальных исследованиях. Как показывают зависимо-
сти mк = f(n), приведенные на рис. 10, в ряде случаев на режиме
вихревого кольца значение крутящего момента возрастает, превышая
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его значение на режиме висения. Наиболее значительный прирост 
крутящего момента (мощности) при условии сохранения постоянной 
средней тяги винта, который наблюдается при αв = 90°, достигает по-
чти 40 % (рис. 10, а). Это также является критерием наличия режима 
вихревого кольца. В целом, с уменьшением угла атаки винта αв ха-
рактерные для режимов вихревого кольца признаки ослабевают: ам-
плитуды пульсаций коэффициентов ст и mк, а также рост коэффици-
ента mк (потребной мощности) становятся ниже, чем на режиме 
висения.  

Анализ суммарных аэродинамических характеристик винта 
и определение границ области режимов вихревого кольца. Ана-
лиз зависимостей различных интегральных аэродинамических харак-
теристик, выполненный для всей совокупности рассмотренных режи-
мов крутого снижения НВ (см. рис. 2), позволяет определить границы 
режимов вихревого кольца для различных углов атаки αв в координа-
тах Vx ‒ Vy на базе комплекса различных критериев. В данной работе 
границы режимов вихревого кольца анализировались на основе пред-
ложенного комплекса из пяти основных критериев:  

– рост потребного угла установки лопастей (исходя из условия 
обеспечения средней по времени тяги винта при ст.ср = 0,015 = const) 
по сравнению с углом на режиме висения, т. е. φ7 > φ70; 

– увеличение коэффициента крутящего момента винта (мощно-
сти) по сравнению с этим коэффициентом на режиме висения, т. е. 
величины относительной мощности mк/mк0; 

– возрастание значения относительной средней индуктивной ско-
рости в плоскости диска винта по сравнению со значением этой ве-
личины на режиме висения, т. е. yv  в/ y уv v  в( уv  — средняя индук-

тивная скорость на режиме висения, определяемая на основе теории 

идеального винта как вуv  = т0,5 );R с  

– принятие, как было указано выше, в расчетах постоянной на 
всех режимах амплитуды пульсаций коэффициента силы тяги Δст/2 = 
= (ст. max — ст. min)/2, выраженной в процентах от средней по времени 
тяги винта ст = 0,015; 

– определение значения амплитуды пульсаций коэффициента 
крутящего момента (мощности) винта Δmк/2 = (mк. max – mк. min)/2, вы-
раженной в процентах от крутящего момента винта на режиме висе-
ния mк0. 

Таким образом, для анализа границ режимов вихревого кольца 
необходимо рассчитать и проанализировать зависимости указанных 
выше величин по скорости вертикального снижения Vy при различ-
ных фиксированных углах атаки винта αв.  
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Рис. 11. Сводные диаграммы аэродинамических характеристик несущего винта
на режимах крутого снижения, включая режимы вихревого кольца при углах атаки  

винта αв, равных, град.: 90 (а), 70 (б), 50 (в) и 30° (г) 

Сводные диаграммы зависимостей основных аэродинамических ха-
рактеристик несущего винта вертолета Ка-62 для четырех рассмотрен-
ных углов атаки приведены на рис. 11. Каждая из них включает зави-
симости Δ тc /2 = f(Vy,  );

yV Δ кm /2 = f(Vy, );
yV mк/mк0 = f(Vy,  );

yV yv  = 

= f(Vy,  ).
yV Зависимости φ7 = f(Vy, )yV были приведены выше на рис. 3. 



Численное моделирование и анализ границ режимов вихревого кольца… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 1·2024                                             11 

Отметим, что зависимость yv  = f(Vy, )yV  представлена в виде обла-

сти, ограниченной кривыми верхней и нижней границ. Указанный 
разброс значений индуктивной скорости вуv  обусловлен пульсациями 

коэффициента силы тяги винта по времени. Таким образом, на основе 
анализа диаграмм на рис. 3 и 11 можно определить границы режимов 
вихревого кольца в координатах относительных скоростей xV  –  ,yV  

в которых обычно и сравнивают между собой разные винты.  
По диаграммам, представленным на рис. 11, видно, что значения 

средней индуктивной скорости yv  и относительной мощности mк/mк0 

с увеличением скорости вертикального снижения в определенный 
момент начинают возрастать, превышая свои значения на режиме ви-
сения. Также растут амплитуды пульсаций коэффициентов ст и mк, 
что является признаком режимов вихревого кольца. Когда они, до-
стигнув максимума, начинают падать, винт выходит из режимов вих-
ревого кольца. Наибольшие значения индуктивных скоростей, отно-
сительной мощности, амплитуд пульсаций силы тяги и крутящего 
момента винта наблюдаются при вертикальном снижении, т. е. при  
αв = 90° (рис. 11, а), а с уменьшением углов атаки до αв = 70° (рис. 11, б), 
αв = 50° (рис. 11, в) и αв = 30° (рис. 11, г) экстремумы у этих кривых 
также существенно уменьшаются. Если задать ряд пороговых значе-
ний для каждого из критериев, можно построить области в координа-
тах Vx – Vy, которые в дальнейшем послужат источником для опреде-
ления границ режимов вихревого кольца.  

Кроме результатов расчетов, выполненных в данной работе, на 
рис. 11 представлены и результаты экспериментальных исследований 
различных авторов [2–7, 13, 14, 20, 27], причем все они для обеспече-
ния возможности сравнения построены для безразмерной относитель-
ной скорости .yV  В целом результаты расчетов удовлетворительно со-

гласуются с данными экспериментов. При этом виден значительный 
разброс характеристик, полученных в разных экспериментальных ис-
следованиях, о чем было отмечено выше. 

Итоговая диаграмма с нанесенными на нее областями, соответ-
ствующими различным пороговым значениям аэродинамических ха-
рактеристик, построенная одновременно в двух совмещенных системах 
координат: размерных скоростей Vx – Vy и безразмерных скоростей 

xV  –  ,yV  представлена на рис. 12.  

Были использованы следующие пороговые значения критериев 
границ режимов вихревого кольца:  

критерий возрастания потребного угла установки лопастей  
φ7/φ70 > 1;  

критерий роста относительной потребной мощности mк/mк0 > 1  
и mк/mк0 > 1,1;  
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критерий повышения безразмерной средней индуктивной скорос- 
ти в плоскости диска винта yv  > 1,25; yv  > 1,5 и yv  > 2;  

критерий роста амплитуды пульсаций коэффициента силы тяги
винта Δ тc /2 > 10 %, Δ тc /2 > 20 % и Δ тc /2 > 30 %;  

критерий роста амплитуды пульсаций коэффициента крутящего
момента винта Δ кm /2 > 5 %, Δ кm /2 > 10 % и Δ кm /2 > 15 %.  

Рис. 12. Расчетные аэродинамические характеристики несущего винта  
вертолета Ка-62 в координатах 

xV  – yV на режимах крутого снижения

Представленная диаграмма позволяет оценить сочетания скоро-
стей, при которых возникают тот или иной признак режимов вихре-
вого кольца и его интенсивность. Каждый из этих признаков связан  
с определенными явлениями, наблюдаемыми в летных испытаниях. 
Так, пульсации аэродинамических характеристик и нестационарное
обтекание винта вызывают тряску, вибрации вертолета и размытие
конуса лопастей винта. Рост потребной мощности (и связанные с ним
рост индуктивной скорости и увеличение потребных углов установки
лопастей) при ее нехватке вызывает резкую просадку вертолета по вы-
соте. Также по представленной диаграмме можно определить область
наиболее интенсивных режимов вихревого кольца, в которой пересе-
каются одновременно наибольшее число областей с наибольшими
значения каждого из критериев. По различным критериям и их поро-
говым значениям можно провести обобщенные границы, которые  
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отмечают области режимов вихревого кольца с различной интенсив-
ностью, для примера две такие обобщенные границы приведены на
рис. 12.  

Как было отмечено выше, если сопоставить границы режимов
вихревого кольца, представленные в разной литературе [1, 4, 6, 13–15, 
19, 27], то выяснится, что они значительно отличаются друг от друга. 
Некоторые из таких границ в координатах 

xV – yV представлены на

рис. 13.  

Рис. 13. Представленные в координатах 
xV  – yV границы режимов  

вихревого кольца, полученные разными авторами

Кривая А.И. Акимова [13], построенная на базе летных испытаний
вертолета Ми-8, ограничивает область, за пределами которой он со-
вершал полет без различных особенностей, характерных для режимов
вихревого кольца. Кривая из работы Н.У. Тябрисовой и В.А. Ивчи- 
на [19] также получена для НВ вертолета Ми-8, но только расчетным
методом. Она ограничивает область, где резко меняется градиент по-
требного угла общего шага НВ по скорости снижения. Причем в этой
области не учитывается ряд других эффектов, по которым определя-
ют область режимов вихревого кольца, таких как пульсации аэроди-
намических характеристик. Поэтому она существенно отличается от
предыдущей области, представленной в [13]. Кривая, приведенная  
в работе Вашизу и Азума [4], получена в эксперименте с модельным
винтом, где в качестве критерия используется пороговый уровень
амплитуды пульсаций силы тяги, равный 15 %. Кривая Ньюмана [27] 
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построена на основе анализа отбрасываемого винтом вихревого следа 
и структуры потока. В работе [6] использована полученная ранее по-
луэмпирическая граница, модифицированная на основе собственного 
эксперимента, сфокусированного на анализе определенных сниже- 
ния тяги и ее пульсаций в режимах вихревого кольца. Дж. М. Дрис  
и У.П. Хендал построили экспериментальную границу на основе ана-
лиза визуализации картин обтекания модели вертолета и ее неста-
бильного с точки зрения управления поведения в режимах вихревого 
кольца [1]. Кривая, выполненная в ONERA [15], базируется на лет-
ных испытаниях вертолета Дофен, а кривая У. Джонсона [12] — на 
базе разработанной им модели динамики [27].  

Экспериментальная кривая границы режимов вихревого кольца, 
приведенная в монографии Э.А. Петросяна [14], получена на базе 
эксперимента, проведенного в ЦАГИ В.Ф. Антроповым, Ф.Н. Павли-
ди и В.А. Аникиным [14, 21]. В качестве критерия анализируется па-
дение тяги НВ при его фиксированном шаге. Кривые для вертолетов 
Ка-32 и Ка-26, также представленные в [14], получены путем обра-
ботки данных летных испытаний. Здесь обращает на себя внимание, 
что нагрузка на винт оказывает значительное влияние на величину 
области режимов вихревого кольца, особенно на ее нижнюю границу. 
Таким образом, на рис. 13 виден заметный разброс представленных 
границ режимов вихревого кольца. Разница в подходах и критериях, 
применяемых к определению границ режимов вихревого кольца, зна-
чительно затрудняет их обобщение и использование. 

Для сравнения с представленными выше экспериментальными 
данными на рис. 14 показаны расчетные границы режимов вихревого 
кольца для НВ вертолета Ка-62. Можно сопоставить границу, приве-
денную в работе [4] для 15%-ной амплитуды пульсаций тяги, с рас-
четной границей. Наблюдается достаточно удовлетворительное со-
гласование, а имеющиеся различия можно объяснить разными 
условиями испытаний и параметрами винтов. Обобщенная расчетная 
кривая границы режимов вихревого кольца НВ Ка-62, взятая по ми-
нимальным пороговым значениям комплекса критериев (см. красную 
кривую на рис. 12), может быть сопоставлена с кривой, полученной 
А.И. Акимовым [13]. Эта кривая описывает область, внутри которой 
наблюдаются особенности поведения вертолета, связанные с различ-
ными эффектами режимов вихревого кольца. Таким образом, расчет-
ная обобщенная кривая описывает приблизительно такую же область, 
внутри которой особенности аэродинамических характеристик (кото-
рые, очевидно, и вызывают наблюдаемые в летных испытаниях эф-
фекты) имеют достаточно высокие значения. Кроме того, для сравне-
ния приведена кривая Ньюмана [27], которая описывает наибольшую 
по размерам границу из представленных на рис. 12. Здесь также 
наблюдается удовлетворительное совпадение. 
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Рис. 14. Расчетные границы режимов вихревого кольца несущего винта  
вертолета Ка-62 и полученные экспериментальные данные

Заключение. Выполнены расчетные исследования аэродинами-
ческих характеристик несущего винта вертолета Ка-62 на режимах
вертикального и крутого снижения (αв = 90…30° и Vy = 0…30 м/с) 
при постоянном коэффициенте тяги ст = 0,015 (взлетная масса Gвзл = 
= 6800 кг при высоте H = 0 (МСА)). Получен большой объем данных
по аэродинамике несущего винта вертолета на режимах вихревого
кольца, включающий особенности обтекания, интегральные аэроди-
намические характеристики и характер их изменения на различных
режимах крутого снижения. На базе анализа полученных аэродина-
мических характеристик по комплексу из пяти различных критериев
построены многокритериальные границы области режимов вихревого
кольца НВ вертолета Ка-62 в относительных скоростных координа-
тах 

xV –  .yV

Проведен сравнительный анализ имеющихся экспериментальных
и расчетных границ режимов вихревого кольца, приведенных раз-
личными авторами, между собой и с результатами, полученными для
НВ вертолета Ка-62. Результаты сравнения показали отсутствие уни-
версальных границ режимов вихревого кольца и невозможность их
переноса на винты с различными геометрическими и кинематиче-
скими характеристиками даже при условии использования относи-
тельных скоростных координат xV – .yV

Подтверждена необходимость отдельных исследований границ
области режимов вихревого кольца конкретных винтов с учетом их
индивидуальных характеристик. Показана важность использования
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методов, дающих возможность получить и проанализировать как 
можно большее число различных аэродинамических характеристик 
винта. Представлен сформированный комплекс критериев, предна-
значенный для выполнения многокритериального анализа границ 
режимов вихревого кольца, и продемонстрирована перспективность 
его применения. 
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The paper presents results of studying aerodynamic characteristics of the Ka-62 helicop-
ter main rotor in the vortex ring states. A nonlinear bladed vortex rotor model developed 
at the Department of Helicopter Design of the Moscow Aviation Institute was used. The 
vertical and steep descent modes were considered for the main rotor angles of attack in 
the range of 90…30 degrees and vertical descent velocities of 0…30 m/s at the constant 
time-averaged value of the thrust coefficient of 0.015.. A large amount of data was ob-
tained, including flow patterns around the main rotor, integral aerodynamic characteris-
tics and nature of their alterations in various modes of the steep descent. Based on ana-
lyzing the obtained aerodynamic characteristics, boundaries of the vortex ring states 
were constructed in the Vx – Vy velocity coordinates using a complex that included a 
number of special criteria. The results obtained were compared with the available exper-
imental data. Importance of studying the boundaries of the vortex ring state zone for spe-
cific propellers is demonstrated taking into account their individual characteristics. The 
results obtained significantly complement the existing experience of experimental and 
numerical research in this area. 
 
Keywords: main rotor, nonlinear vortex model, vortex ring states, aerodynamic charac-
teristics, vortex ring state boundaries  
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