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Аннотация: Явление попадания одновинтового вертолета в непреднамеренный разворот влево с дальнейшим развитием 
неуправляемого разворота периодически возникает в процессе эксплуатации такого типа вертолетов как в России, так и за 
рубежом. Это явление может приводить к серьезным авиационным инцидентам и даже к катастрофам. В настоящее время 
нет однозначного обоснования явления «неуправляемый разворот» и причин его возникновения, так как условия работы 
рулевого винта, особенно на режимах малых скоростей, зависят от многих факторов. К этим факторам относятся в 
первую очередь направление и скорость ветра, «вихревое кольцо» на рулевом винте, а также влияние вихревого следа от 
несущего винта. Одно из объяснений этого явления – особенности путевой балансировки одновинтового вертолета, 
которая обеспечивается рулевым винтом. Главной причиной возникновения непреднамеренного разворота влево в 
исследованиях указывают изменение скорости и направления ветра, действующего на вертолет и рулевой винт в 
частности. В настоящее время отсутствуют инструментальные средства и методика определения ветрового воздействия 
на рулевой винт для выработки предупреждения летчику об изменении характера обтекания рулевого винта и о 
возникновении неуправляемого вращения. В данной работе предлагается система измерения воздушного потока на 
рулевом винте с помощью специального датчика, позволяющего измерить аэродинамическим способом непосредственно 
индуктивную скорость воздушного потока малой величины без дополнительных различных электронных 
преобразований, которые присущи традиционным датчикам типа ПВД. Применение такой системы измерений позволяет 
определить приближение опасной ситуации, дать информацию летчику и помочь ему предпринять правильные действия. 
 
Ключевые слова: неуправляемое левое вращение, датчик воздушного потока, индуктивная скорость, вихревое кольцо 
рулевого винта, приемник воздушной скорости. 
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Abstract: The phenomenon of a single-rotor helicopter entering an unintended left rotation with the further development of an 
uncontrolled turn periodically arises while operating this type of helicopter, both in Russia and abroad. This phenomenon can lead 
to serious aviation incidents and even disasters. Currently, there is no unambiguous justification for the phenomenon of 
"uncontrolled" U-turn and the causes of occurrence, since the operating conditions of the tail rotor (TR), especially at low-speed 
modes, depend on many factors. These factors include, firstly, wind direction and speed, T/R “vortex ring", as well as the impact of 
the main rotor vortex trace. One of the explanations for this phenomenon lies in the special specifics of the yaw trim of a single-
rotor helicopter, which is provided by the tail rotor. These papers emphasize that the change in wind speed and direction which 
affects the helicopter, and the TR is the main cause of the unintentional left turn.  Currently, there are no tools and methods for 
determining the wind effect on the TR in order to develop a warning signal for a pilot about a change in the nature of the TR flow 
and an alert about the occurrence of uncontrolled rotation. This paper proposes the system for measuring the TR air flow using a 
special sensor that allows us to measure the inductive air flow velocity of a small value in an aerodynamic way without additional 
various electronic transformations that are inherent in conventional Pitot tube probes. The use of such a measurement system makes 
it possible to identify the probability of a dangerous situation, to inform the pilot and help him take the proper actions. 
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Введение 
 

По данным [1], на вертолетах в частях и 
подразделениях государственной авиации, а 
также в авиакомпаниях и авиапредприятиях 
гражданской авиации произошло 235 авиа-
происшествий (АП) за 10 лет, с 1996 по 
2006 год, 42 (18 %) из них – по причине попа-
дания вертолетов в самопроизвольное левое 
вращение [2]. На взлете произошло 10 АП 
(4 катастрофы, 6 аварий), на посадке – 
27 (12 катастроф, 15 аварий), при выполнении 
висения и перемещений у земли 5 АП (1 ка-
тастрофа и 4 аварии). В различных публика-
циях показано, что обученный летный состав 
может справиться с неуправляемым вращени-
ем. Например, в Сызранской школе ВВИА 
им. Гагарина и других есть цикл обучения. 
Пилотирование вертолета и самолета значи-
тельно отличаются, что связано с различными 
аэродинамическими и физическими свойства-

ми принципа движения летательного аппара-
та (ЛА). Два характерных отличия перемеще-
ния вертолета в пространстве. Первое – это 
возможность появления «вихревого кольца» 
несущего винта [3], и второе – появление не-
управляемого левого вращения в полете одно-
винтового вертолета [4, 5]. Эти особенности 
одновинтового вертолета могут быть причи-
нами, приводящими к АП [6, 7]. Рассмотрим 
последнюю особенность для выработки про-
тиводействия после анализа проблемы.  
 
Постановка проблемы. Методы 
исследования 
 

Актуальность распознавания режима вих-
ревого кольца рулевого винта (ВКРВ) под-
тверждена многими исследованиями, полу-
чены расчетные и экспериментальные ско-
ростные характеристики ВКРВ по различным 
теориям – теореме о количестве движения, 
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на базе нелинейной вихревой модели и др.1 
[8–12]. 

Общая причина возникновения ВКРВ 
для всех режимов полета – это отсутствие 
информации о направлении и силе ветра и 
несвоевременное парирование возникшего 
непреднамеренного разворота вертолета вле-
во с превышением окружной скорости РВ 
при наличии ветра скоростью более 3 м/с 
[11, 13, 14]. Кроме того, отсутствие указателя 
направления и скорости ветра дополнительно 
усложняет ситуацию с вращением [10]. Ре-
жимы висения, взлета и посадки являются 
наиболее сложными, они отличаются дина-
мической и статической неустойчивостью 
вертолета. Технических предложений по об-
наружению предпосылок к входу в режим 
ВКРВ или его смягчения немного [12].  

В измерительной технике для поля скоро-
стей в авиации необходим датчик скорости 
потока, который сразу же определял скорость 
с автоматическим вычетом статического дав-
ления. Такому датчику не нужна коррекция 
по плотности, высоте, нагрузке, он измеряет 
то, что в данную минуту находится в ско-
ростном поле, проекцию вектора скорости на 
ось прибора. Поэтому устанавливать его в 
нужном месте, в аэродинамическом поле 
скоростей, которое необходимо определить 
путем анализа, расчета и эксперимента, 
например для вертолета, в критических ситу-
ациях, близких к АП.  
 
Результаты исследования  
 

По мнению [7, 11], основной причиной, 
способствующей попаданию вертолета в ре-
жим самопроизвольного левого вращения, 
является особенность работы рулевого винта, 
прежде всего связанная с влиянием на него 
потока, индуцируемого несущим винтом при 
определенном направлении воздушной ско-
рости. При этом возникает неустойчивый пу-
тевой режим полета. В диапазоне углов 
                                                 
1  National Transportation Safety Board [Электронный 

ресурс] // SA-062. 2017. March. URL: 
https://ihsf.aero/Repository/NTSB%20Bulletin%20tail%
20rotor.pdf (дата обращения: 21.11.2021). 

скольжения 30° ≤  ≤ 90° имеет место слож-
ное взаимодействие вихревой системы несу-
щего и рулевого винтов, а сам рулевой винт 
находится в зоне сильного влияния несущего 
винта [6–11, 15]. 

 

 
 

Рис. 1. Влияние на малой скорости со скольжением 
вихревого следа НВ на РВ – расчет и моделирование 

поля скоростей полета [8] 
Fig. 1. Effect of the LR vortex trace on the TR at a low 
speed with sliding – computation and modeling of the 

flight velocity field [8] 
 
Также признаки попадания в данный ре-

жим изложены в работах [8–16]. 
Неблагоприятными факторами, способ-

ствующими возникновению самопроизволь-
ного левого вращения вертолета, являются 
порывистый ветер справа сзади 5–7 м/с или 
изменчивый по направлению ветер, высокая 
температура наружного воздуха и высота, 
отсутствие указателя направления и скорости 
ветра, взлет или посадка со скольжением, 
требующим дополнительного отклонения пе-
далей для сохранения направления взлета или 
посадки и др. 

Перечисленные факторы влияют на поле 
скоростей в окрестности РВ, при этом указан-
ные параметры в собственном виде скорости 
возможно измерить предлагаемым датчиком – 
приемником воздушной скорости (ПВС). Эти 
измеренные параметры говорят о ситуации в 
данный момент в поле индуктивных скоро-
стей и фиксируются для исправления поло-
жения в случае приближения опасности.  

После анализа литературы по обнаруже-
нию признаков возникновения ВКРВ, рас-
смотрим, какие индуктивные скорости в дис-
ке РВ предшествуют ему. 

Зависимости, полученные в летных испы-
таниях, свидетельствуют о существенном 
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увеличении балансировочного угла установ-
ки лопастей РВ при величине воздушной 
продольной скорости полета в диапазоне 
5 м/с < Vх < 12 м/с и боковой скорости 
3 м/с < Vz < 12 м/с и о появлении на этом ре-
жиме статической неустойчивости путевого 
движения [8]. 

Из [8, 15] установлено, что вихревой след 
НВ наиболее сильно влияет на работу руле-
вого винта при боковом ветре справа, соот-
ветствующем углу скольжения βН = + 90° 
(Vz = 0–15 м/с). Индуктивное воздействие 
вихревого следа НВ приводит к возникнове-
нию у РВ режима ВК на меньших скоростях 
(Vz ≈ 5 м/с), чем в случае изолированной ра-
боты рулевого винта (Vz ≈ 12,5 м/с).   

Расчетная зависимость по данным рабо-
ты [9] (обозначена точками на рис. 2) и экс-
периментальные данные различных авторов 
приведены в виде кривых [9, 11]. Макси-
мальное значение величины относительной 
индуктивной скорости ῦ = 2–2,5 имеет место 
в области значения V ̃z  –1,13. 

Анализ данных (на рис. 2) показывает, что 
режим ВКРВ может наступить тогда, когда 
относительная индуктивная скорость увели-
чивает свое значение ῦ > 1,5. Существенная 
трансформация вихревой системы винта про-
исходит при относительных скоростях V ̃z 
встречного потока на РВ, соответствующих 
соотношению 2 < V ̃z < 0. Это же соотноше-
ние справедливо и для РВ формы Х. 

Одним из решений уменьшения вероятно-
сти попадания на ВКРВ было изменение 
направления вращения РВ [12]. Ранее при 
прежнем направлении вращения РВ (толка-
ющий тип винта) потоки воздуха, отхо-
дившие от РВ, совпадали по направлению 
с направлением циркуляции вихрей от  
несущего винта при ветре справа-сзади, что 
отражалось на ухудшении эффективности 
работы РВ (рис. 1). При изменении направле-
ния вращения РВ (тип винта тянущий) диа-
пазон нагрузки на лопасть расширился  
в 1,5 раза с Т/S  500 кгс/м2 до величины  
 750–900 кгс/м2, где Т/S – отношение Т – тя-

 
 

Рис. 2. Экспериментальные и расчетные зависимости индуктивных скоростей ῦ = f (V z̃): I – рабочий режим, II – 
режим «вихревого кольца» (диаграмма совместно с [9]) 

Fig. 2. Experimental and computational dependences of inductive velocities ῦ = f (V ̃z), operating mode (I), “vortex 
ring” mode (II), diagram together with [9] 
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ги РВ к площади S лопастей РВ. Уменьшение 
нагрузки на РВ позволило улучшить путевую 
управляемость вертолета одновинтовой схе-
мы на малых скоростях при полете влево и на 
висении с ветром справа-сзади (5–7 м/с) 
с возможностью использовать расширенный 
диапазон управления по курсу. 

Авторы считают, что в режиме ВКРВ 
важно определить величины и области ин-
дуктивных скоростей в пространстве диска 
РВ, характеризующих зарождение самого 
ВКРВ, т. е. замерить реальные скорости до-
полнительно к теоретическим расчетам или 
полученным косвенно из аэродинамических 
экспериментов. Для этого необходимо ре-
шить следующие вопросы: определить поле 
индуктивных скоростей по известным теоре-
тическим работам и экспериментальным дан-
ным, разработать датчик истинной скорости 
ПВС, выбрать место установки ПВС в необ-
ходимых областях скоростного поля для из-
мерения параметров начала образования (за-
рождения) ВКРВ, применить известные спо-
собы предупреждения пилота и предложить 
систему автоматики вывода из ВК. 

Качественная физическая картина отлича-
ется от известных [8, 9, 16] и состоит в сле-
дующем. 

В зарождении ВКРВ участвуют две раз-
дельные массы среды: первая вихревая масса, 
присущая РВ в режиме висения (рис. 3), 
и вторая масса, пришедшая в виде встречного 

набегающего потока Vz, не имеющая кольцево-
го вихревого оборота. Складываются эти раз-
дельные массы под действием силы внешней 
атмосферы, т. к. в пространстве между внеш-
ней границей обтекания своей вихревой массы 
и слоев набегающего потока возникают обла-
сти пониженного давления с эффектом Коанда 
(рис. 3), приводящим к дополнительному схло-
пыванию, появлению ВК и интенсивной тур-
булентности, вызывающей повышенную тряс-
ку хвостовой балки и ухудшение путевой 
управляемости вследствие потери тяги РВ. Да-
лее наблюдается расширение вихревой систе-
мы, обусловленное присоединенными новыми 
объемами среды, вступающими в общее сум-
марное ВКРВ, в котором значительно (в 2,5 ра-
за) увеличивается величина индуктивных ско-
ростей (рис. 2). Небольшое ослабление и уси-
ление ветра приводит к перемещению ВКРВ 
относительно диска РВ и обратно, что вызыва-
ет неустойчивое поведение вертолета. Это яв-
ление образует неуправляемый режим полета с 
левым вращением из-за отсутствия компенса-
ции. Один из приемов выхода из режима 
ВКРВ – это целенаправленные действия пило-
та, которые позволяют освободиться от спут-
ных свободных масс вихреобразного типа. 

Из [16] следует, что научно-эксперимен-
тального обоснованного решения сложной 
аэродинамической проблемы неуправляемого 
вращения влево одновинтовых вертолетов с 
рулевым винтом отечественные специалисты 

     
 

Рис. 3. Схема расположения РВ в потоке (доработан рис. [9]) 
Fig. 3. The layout of the TR in the flow (modified fig. [9]) 
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в настоящее время предложить не могут, по-
этому для уменьшения вероятности АП сле-
дует на серийных вертолетах повысить тре-
бования к летной подготовке пилотов, а при 
проектировании новых вертолетов прорабо-
тать возможность введения в расчеты коэф-
фициентов безопасности. 
 
Обсуждение результатов 
исследования  

Предложения по повышению безопасности 
полета вертолета 
 

Анализ режима ВКРВ с помощью числен-
ного моделирования и математических моде-
лей в работах [6, 10–18] показал следующее: 

– структура вихревого следа НВ на малых 
скоростях влияет на РВ и приводит к ВКРВ 
при скорости Vz = 5 м/с и угле скольжения 
н = 900 и падению его тяги на 11 % [15]; 

– определены поля индуктивных скоро-
стей (рис. 2, ῦ = f (V ̃z) = 12), свойственные 
режиму ВКРВ, однако линии тока построены 
без учета поля давления между ними; 

– для предупреждения попадания одно-
винтового вертолета в неуправляемое враще-
ние можно принять следующие методические 
условия работы режимов: 1) в режиме «по-
лет» с боковым ветром (5м/с) и при воздей-
ствии вихревого следа НВ на РВ ввести огра-
ничения на параметры – не более: V z̃ = –1; 

ῦ = 1,5, что соответствует расположению т. 1 
на рис. 2 с отношением скоростей 
V ̃z/ῦ  0,75; 2) в режиме «висение» с боковым 
ветром ( 12 м/с) ввести ограничения на па-
раметры – не более: V ̃z = –1,5; ῦ = 2,0, что 
соответствует расположению т. 2 на рис. 2 
с отношением скоростей V ̃z/ῦ  0,75; 

– необходимо иметь поле скоростей, из-
меренное разработанным приемником воз-
душной скорости (ПВС), непосредственно в 
пространстве диска РВ в момент зарождения 
ВКРВ, т. к. далее оно перемещается под дей-
ствием встречного набегающего потока за 
пределы диска РВ и возвращается, вызывая 
неустойчивость обтекания РВ; 

– предложение авторов – установка дат-
чиков ПВС для информации пилота о воз-
можности появления ВКРВ и упреждения 
режима «неуправляемое вращение» (рис. 5). 

Решение специфических проблем без-
опасности вертолета – в оснащении его но-
вейшими средствами автоматического пило-
тирования, которые ситуативно будут кор-
ректировать критические режимы полета. 
Эти сигналы выдаются летчику с помощью 
указателей звуковой или световой сигнализа-
ции, что позволяет ему осуществлять управ-
ление, предотвращая выход текущих пара-
метров в опасную область. Если пилот при 
этом бездействует, то на помощь автономно 
экстренно приходит СУ ЛА с минимальной 
потерей высоты полета. 

 
 

Рис. 4. Принципиальная схема струйного автогенератора [18, 19] 
Fig. 4. Schematic diagram of a jet auto generator [18, 19] 
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Авторами предложен радикальный метод 
прогноза, предупреждения и предотвращения 
режима «неуправляемое вращение» вертоле-
та путем введения в систему безопасности 
комплекса датчиков ПВС, измеряющих вели-
чину бокового ветра совместно с индуктив-
ными скоростями диска РВ. 

Струйный автогенератор, заключенный в 
некоторый обтекаемый корпус с входным и 
выходным отверстиями, представляет собой 
датчик – проточный приемник истинной воз-
душной скорости ПВС. Набегающий ско-
ростной поток попадает в приемное сопло 1 и 
выходит через выходное сопло 12 (рис. 4). 

В работе струйного автогенератора пере-
менное динамическое давление, вырабатыва-
емое струйными усилителями 3, 4 и 5 с об-
ратной связью 6 попадает в пьезопреобразо-
ватель 13 (рис. 4), который вырабатывает пе-
ременный частотный электрический сигнал, 
передаваемый далее по проводам или через 
вайфай в кабину пилота (оператора). 

Расположение ПВС показано на балке РВ 
(рис. 5), снизу или сверху балки и на конце-
вой части балки в пространстве диска РВ: 1 – 
датчик ПВС скорости ветра и окружной ско-
рости поворота балки f1 Vz; 2 – датчик ПВС 
индуктивной скорости РВ f2 VиРВ – по реко-
мендации [9, рис. 5].  

Начало и несанкционированный критиче-
ский рост неуправляемого вращения скоро-
сти полета ЛА при боковом ветре Vz можно 
зафиксировать звуковым сигналом оповеще-

ния или световым сигналом при частоте не 
более f1Vz / f2VиРВ < 0,75. 

Одновременным измерением скоростей 
датчиками ПВС 1 и 2 можно помочь летчику 
(или СУ) не попасть в положение ВКРВ с 
увеличением скорости левого вращения при 
условии V ̃z< 11,5 (рис. 2) на малых скоро-
стях полета (при Vz 5 м/с) по частоте f1Vz 
(режим «полет») и на висении 
(при Vz 12 м/с) по частоте f2VиРВ (режим «ви-
сение»). Частотный сигнал определяется на 
стенде (ориентировочно f1  90 и f2 120 Гц, 
данные из [18]) или в летном эксперименте. 

Перечислим свойства рассмотренного ме-
тода, реализованного в макете приемника 
ПВС: 1) при измерении автоматически из 
полного давления вычитается статическое 
давление; 2) показания скорости не зависят 
от плотности  среды и, таким образом, не 
зависят от высоты полета; 3) характеристика 
выходной частоты f от скорости V близка к 
линейной; 4) измеряется истинная скорость 
потока воздушной среды, включая ветер; 
5) возможность работы без электропитания; 
6) нет поправок на величину опасной частоты 
по скорости при разной высоте – у земли или 
в горах, т. е. показания опасной частоты одни 
и те же при разных параметрах полета верто-
лета и температуры окружающей среды; 
7) ПВС – это прибор, который измеряет, а не 
вычисляет истинную воздушную скорость 
непосредственно аэродинамическим спосо-
бом без сложных преобразований. 

       
 

Рис. 5. Вертолет Ми-171 с датчиком ПВС-1 и датчиком ПВС-2, Rрв – радиус РВ 
Fig. 5. MI-171 helicopter with a Pitot tube probe - 1 and a Pitot tube probe - 2,  

R tail rotor – TR radius  
 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 25, № 03, 2022
Civil Aviation High Technologies Vol. 25, No. 03, 2022
 

58 

Заключение 
 

Для измерения в комплексе устанавлива-
ется датчик ПВС скорости ветра и балки вер-
толета Vz, который только при повороте бал-
ки с РВ с окружной скоростью более 5 м/с 
является показателем появления режима 
ВКРВ и подает сигнал на оповещение, что 
превышение величины частоты показаний 
датчиков индуктивной скорости более 1,5 ра-
за – f2VиРВ/f1Vz > 1,31,5 в режимах «полет» 
и «висение». 

Размещение датчиков ПВС на борту вер-
толета придает уверенности в пилотирова-
нии. Внесение в бортовое оборудование дат-
чиков ПВС позволит обеспечить радикальное 
избавление от режима полета с ВКРВ и не-
управляемого вращения. 
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