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Аннотация: Режимы «вихревого кольца» наблюдаются при обтекании винта с положительными углами атаки. Для 
несущего винта эти условия реализуются при крутом снижении вертолета с малыми скоростями. Режимы «вихревого 
кольца» винта сопровождаются рядом характерных явлений, связанных с поведением его аэродинамических 
характеристик, в том числе явлений негативного характера. К последним относятся прежде всего снижение тяги винта, 
рост потребной мощности, пульсации тяги и крутящего момента, неустановившееся маховое движение лопастей и др. 
С точки зрения пилотирования вертолета они выражаются в резкой потере высоты, росте расходов управления, высоком 
уровне вибраций, «размытии» конуса вращения лопастей, ухудшении управляемости. Все это определяет актуальность 
исследований данных режимов и важность практической реализации задачи определения их границ. В последнее время в 
связи с бурным развитием вычислительной техники и совершенствованием расчетных моделей появляется возможность 
выполнять численные исследования аэродинамических характеристик винтов на режимах «вихревого кольца». В работе 
представлены результаты исследований аэродинамических характеристик соосного несущего винта вертолета Ка-226Т 
на режимах крутого снижения в области режимов «вихревого кольца». Рассмотрены углы атаки винта αВ = 90...30° 
и диапазон скоростей вертикального снижения Vу = 0…26 м/с. Использована оригинальная нелинейная лопастная 
вихревая модель винта, разработанная в Московском авиационном институте (МАИ). Рассчитаны суммарные и 
распределенные аэродинамические характеристики винта. Проанализированы формы вихревого следа и картины 
обтекания винта. Построены границы режимов «вихревого кольца» в скоростных координатах «Vx − Vy» по различным 
критериям, отражающим известные особенности данных режимов. Полученные результаты существенно дополняют 
имеющийся опыт экспериментальных и численных исследований в данной области.        
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Abstract: The vortex ring states are observed when the rotor is flowed at positive angles of attack. For the main rotor, these 
conditions are realized during a steep descent of the helicopter at low speeds. The rotor vortex ring states are affected by significant 
phenomena related to the behavior of its aerodynamics, including negative phenomena. The latter is, firstly, referred to decrease in 
rotor thrust, increase in the required power, pulsations of thrust and torque, unsteady flapping blade motion, etc. In terms of 
helicopter piloting, it means a sharp loss of altitude, increase in the control force, a high level of vibration, defocusing attenuation of 
rotor spinning cone, as well as controllability deterioration. All these factors determine the relevance of research on these modes 
and the importance of solving a problem of defining their boundaries. Recently, due to the rapid development of computer 
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technologies and computational models, it has become practical to perform numerical research of the rotor aerodynamics in vortex 
ring states. The paper presents the study results of Ka-226T helicopter coaxial rotor aerodynamics in steep descent modes in the 
field of vortex ring states. The angles of rotor attack αВ = 90...30° and the range of vertical descent velocities Vу = 0...26 m/s are 
considered. The original nonlinear bladed vortex model of the rotor developed at the Moscow Aviation Institute (MAI) was used. 
The total and distributed aerodynamic rotor characteristics were calculated. The shapes of the vortex wake and the rotor flow 
patterns were analyzed. The boundaries of the vortex ring states in velocity coordinates “Vx − Vу” were constructed according to 
various criteria reflecting the known features of these states. The results obtained significantly complement the existing experience 
of experimental and numerical research in this field. 
 
Key words: coaxial main rotor, nonlinear vortex model, hover, steep descent, vortex ring states, aerodynamics, boundaries of 
vortex ring states.  
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Введение 
 

Режимы крутого снижения являются одни-
ми из наиболее сложных режимов полета, что 
связано с возможностью попадания вертолета в 
область режимов «вихревого кольца» несущего 
винта (НВ). В летных испытаниях [1–4] в обла-
сти режимов «вихревого кольца» отмечают: 
резкую потерю высоты, рост потребной мощ-
ности, высокий уровень вибраций и тряску, 
«размытие» конуса вращения лопастей, потерю 
управления вертолетом. Исследованию режи-
мов «вихревого кольца» посвящен ряд экспе-
риментальных исследований, обобщенных в 
работе [5]. Эксперименты демонстрируют 
крайне сложную картину обтекания винта, со 
сворачиванием вихревого следа винта в торои-
дальную структуру и формированием вокруг 
нее «воздушного тела» с мощным циркуляци-
онным течением внутри. Наблюдаются также 
пульсации тяги и крутящего момента, сниже-
ние тяги винта, рост потребной мощности, зна-
чительное увеличение индуктивной скорости. 
Указанные особенности аэродинамики НВ 
приводят к явлениям, наблюдаемым в летных 
испытаниях, и делают режимы «вихревого 
кольца» небезопасными для полета вертолета. 
В руководства по летной эксплуатации верто-
летов вносят особую область режимов крутого 
снижения в координатах «Vx − Vy», где воз-
можно попадание винта в режимы «вихревого 
кольца», определение которой является важной 
задачей. 

Рост мощности вычислительной техники 
в последние десятилетия привел к возможно-

сти численных исследований аэродинамиче-
ских характеристик винта на режимах «вих-
ревого кольца». Для решения этой задачи ис-
пользуются как вихревые методы [6–10], так 
и подходы, базирующиеся на методе конеч-
ных объемов [11–14]. Расчетные исследова-
ния режимов «вихревого кольца» являются 
сложной задачей. Определение границ режи-
мов «вихревого кольца» требует большого 
количества расчетов, поэтому такие исследо-
вания часто носят ограниченный характер. 

Подавляющее большинство существую-
щих исследований выполнено для одиночных 
винтов. Соосные винты исследовались мало. 
Отметим, что сравнительный анализ различ-
ных результатов исследований аэродинамики 
винта на режимах «вихревого кольца» пока-
зывает значительную их зависимость от 
условий испытаний и от геометрических па-
раметров исследуемых винтов [5]. Поэтому 
желательно проведение в каждом случае от-
дельных исследований. 
 
Методология 
 

В качестве расчетного метода в работе 
использована разработанная в МАИ ориги-
нальная нелинейная лопастная вихревая мо-
дель винта [15, 16]. Указанная модель ранее 
была успешно апробирована и прошла вали-
дацию в задачах исследования режимов ви-
сения и «вихревого кольца» одиночных [15] и 
соосных НВ [16]. 

Характеристики соосного несущего винта 
вертолета Ка-226Т приведены в [17, 18]. Ра-
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диус винта R = 6,62 м, скорость вращения 
концов лопастей ωR = 192 м/с, суммарное за-
полнение винта σ = 0,0764, хорда лопасти 
b = 0,26 м, крутка лопастей ΔφΣ = −8,17°. 
Схема расчетной модели соосного НВ пред-
ставлена на рис. 1. Верхний (ВВ) и нижний 
(ВН) винты вращаются в разные стороны и 
состоят из трех лопастей каждый. В расчетах 
учитывается маховое движение абсолютно 
жестких на изгиб и кручение лопастей отно-
сительно горизонтальных шарниров. В статье 
выбрана следующая цветовая схема пред-
ставления данных. Данные по ВВ имеют си-
ний цвет, по ВН – коричневый, суммарные 
(ВН + ВВ) – зеленый цвет. На картинах визу-
ализации вихревого следа НВ для удобства 
показаны не все элементы следа, а только 
концевые вихри лопастей. Фюзеляж показан 
условно, его обтекание не учитывалось. Рас-
четный шаг по времени соответствовал пово-
роту лопасти на 12° по азимуту. Все расчеты 
выполнялись для числа оборотов винта 
n = 160...180.  

Для анализа области режимов «вихревого 
кольца» в координатах «Vx − Vy» необходимо 

рассчитать аэродинамические характеристи-
ки винта для ряда режимов. Использованная 
сетка расчетных режимов включает более 
160 режимов и представлена на рис. 2. Аэро-
динамические характеристики соосного НВ 
исследовались при условии постоянной 
осредненной по времени суммарной тяги 
винта, соответствующей режиму висения с 
взлетной массой 3600 кг (сТ = 0,0108). Такой 
подход требует больших затрат вычисли-
тельных ресурсов, но позволяет получить и 
проанализировать наибольшее число крите-
риев режимов «вихревого кольца». Для обес-
печения постоянной средней тяги на всех 
расчетных режимах производился подбор со-
ответствующих потребных углов установки 
лопастей НВ, зависимости которых приведе-
ны на рис. 3. Углы установки лопастей ВН 
и  ВВ в расчетах принимались равными 
(φ7ВВ = φ7ВН). При этом была обеспечена ба-
лансировка винтов по крутящему моменту 
(mКВВ = mКВН) на большинстве режимов, за 
исключением больших скоростей снижения 
близких к режиму авторотации.  
 

 
 

Рис. 1. Схема расчетной модели исследуемого соосного НВ 
Fig. 1. Computational model scheme of the coaxial rotor under study 
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Результаты расчетов соосного НВ 
на режимах висения и крутого 
снижения 
 

На рис. 4 приведена расчетная зависи-
мость суммарной тяги соосного НВ от мощ-
ности двигательной установки ТНВ = f(Nдв), 
эквивалентная по сути поляре НВ, а на рис. 5 
расчетная зависимость относительного КПД. 
В обоих случаях наблюдается удовлетвори-
тельное согласование расчетных и экспери-
ментальных данных [11]. 

На рис. 6 в трех проекциях представлена 
визуализация структуры вихревого следа со-

осного НВ вертолета Ка-226Т на висении для 
сТΣ = 0,01. Наблюдается характерное поджатие 
вихревого следа за винтами. Траектория кон-
цевых вихрей лопастей ВВ имеет больший 
шаг «винтовой линии», чем у ВН. На рис. 7 
приведена визуализация обтекания винта при 
помощи линий тока в плоскости оYX. За счет 
поджатия струи ВВ соосный НВ имеет факти-
ческую площадь диска больше, чем у эквива-
лентного одиночного НВ, что является причи-
ной высокого КПД соосного НВ.  

Одним из наиболее характерных внешних 
проявлений режимов «вихревого кольца» яв-
ляются наблюдаемые специфические карти-
ны обтекания винта. Экспериментальная ви-

  

Рис. 2. Сетка расчетных режимов 
Fig. 2. Computational mode grid 

Рис. 3. Углы установки лопастей ВН и ВВ 
Fig. 3. Rotor blade pitch angles 

  

Рис. 4. Расчетная и экспериментальная [11] 
зависимости ТНВ = f(Nдв) 

Fig. 4. Computational and experimental [11] 
dependencies ТНВ = f(Nдв) 

Рис. 5. Расчетная и экспериментальная [11] зависимости 
относительного КПД 

Fig. 5. Computational and experimental [11] 
figure of merit dependencies 
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зуализация течения на режимах «вихревого 
кольца» является крайне сложной задачей. 
Первые качественные результаты дымовой 
визуализации были получены в 1949 г. [3]. 
В последние годы прогресса в этой области 
удалось достичь с применением эксперимен-
тальных методов PIV-визуализации тече-
ний [19, 20]. В настоящий момент расчетная 
визуализация позволяет получить новые ка-
чественные картины обтекания винта на этих 
режимах.  

На рис. 8 представлены полученные ре-
зультаты визуализации обтекания винта на 
наиболее интенсивных (по результатам рас-
четов), пиковых режимах «вихревого коль-
ца», соответствующих режимам αВ = 90°, 
Vy = 9 м/с; αВ = 70°, Vy = 7 м/с; αВ = 50°, 
Vy = 5 м/с и αВ = 30°, Vy = 3 м/с. На рис. 8, а 
(αВ = 90°) видно, что вихревой след сворачи-
вается в тороидальное тело и занимает поло-
жение, близкое к плоскости вращения НВ, 
вокруг винта образуется «воздушное тело» 
с циркуляционным течением внутри. «Вих-
ревое кольцо», кроме того, несимметрично 
относительно оси вращения винта. Это свя-
зано с конечным числом лопастей и наличи-
ем у соосного НВ азимутальных углов, где 
встречаются лопасти ВВ и ВН. В работе [15], 
выполненной для одиночного НВ вертолета 
Ми-8, такого выраженного эффекта потери 
осевой симметрии вихревого следа НВ 
на осевых режимах «вихревого кольца» 
не наблюдалось. При неосевом обтекании 
НВ (αВ = 70–30°) структура вихревого следа 

винта существенно усложняется. Вихревой 
след наклоняется относительно плоскости 
вращения винтов, располагаясь почти пер-
пендикулярно набегающему на винт внешне-
му потоку. При αВ = 70° и αВ = 30° в передней 
части винта сохраняется четкое циркуляци-
онное течение, а в задней части течение раз-
мывается. То же происходит и с вихревым 
следом, который при малых углах атаки вин-
та представляет собой вихревое «полуколь-
цо» (рис. 8, в и 8, г). При αВ = 70° (рис. 8, б) 
вихревая структура НВ сохраняет четкую 
форму. При αВ = 30° (рис. 8, г) четкого цир-
куляционного течения уже не наблюдается, 
за исключением области прямо перед винтом, 
где внешний поток существенно тормозится. 
Необходимо также отметить, что показанные 
картины обтекания винта и формы вихревого 
следа нестационарны и существенно изменя-
ются по времени, что будет показано ниже. 

На рис. 9 приведена форма вихревого сле-
да при αВ = 90°; Vy = 9 м/с для различных мо-
ментов времени (числа бортов винта n). Хо-
рошо видна нестационарность вихревого сле-
да по времени, его пульсации и значительная 
асимметрия. Эти обстоятельства имеют пря-
мую связь с пульсациями аэродинамических 
характеристик НВ, которые являются наибо-
лее известными признаками режимов «вих-
ревого кольца». 

На рис. 10 для углов атаки винта αВ = 90; 
70; 50 и 30° (режимы, представленные на 
рис. 8) приведены расчетные зависимости 
коэффициентов тяги и крутящего момента НВ 

  

Рис. 6. Визуализация вихревого следа соосного НВ 
на висении (сТΣ = 0,01) 

Fig. 6. Visualization of the coaxial rotor vortex wake 
shapes in hover (сТΣ = 0,01) 

Рис. 7. Визуализация обтекания соосного НВ 
на висении (сТΣ = 0,01) 

Fig. 7. Visualization of the coaxial rotor flow pattern 
in hover (сТΣ = 0,01) 
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по времени (от числа оборотов винта n): 
сТ = f(n) и mК = f(n). Указанные зависимости 
даны как для ВВ и ВН по отдельности, так и 

для всего винта в целом. Для ВВ и ВН приве-
дены осредненные зависимости сТ и mК, а для 
суммарных кривых сТ(ВВ+ВН) и mК(ВВ+ВН) кроме  

а)  
 

б)  
 

в)  
 

г)  
 

Рис. 8. Визуализация форм вихревого следа и картин обтекания винта на пиковых режимах «вихревого кольца»: 
а – Vy = 9 м/с; αВ = 90°; б – Vy = 7 м/с; αВ = 70°; в – Vy = 5 м/с; αВ = 50°; г – Vy = 3 м/с; αВ = 30° 

 

Fig. 8. Visualization of the vortex wake shapes and rotor flow patterns in the intensive vortex ring states: 
а – Vy = 9 m/s; αR = 90°; б – Vy = 7 m/s; αR = 70°; в – Vy = 5 m/s; αR = 50°; г – Vy = 3 m/s; αR = 30° 
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осредненных кривых представлены также 
мгновенные пульсации. Видно, что осред-
ненная за время работы винта тяга близка к 
значению тяги на режиме висения, что обес-
печивалось подбором соответствующих уг-
лов установки лопастей ВВ и ВН. Также вид-
но, что крутящий момент ВВ и ВН сбаланси-
рован. Наблюдаемые мгновенные пульсации 
сТ и mК с высокой частотой (3 Гц), показан-
ные светло-зеленым цветом, связаны в ос-
новном с вращением лопастей в несиммет-
ричном поле скоростей, вызванном несим-
метрией вихревого следа в конкретный мо-
мент времени (рис. 9). Пульсации осреднен-
ной тяги и момента (темно-зеленые кривые) 
с периодом, достигающим нескольких десят-
ков оборотов винта, связаны с общей эволю-
цией формы вихревого следа, протекающей 
во времени (рис. 9). Пульсации аэродинами-
ческих характеристик всегда сопровождают 
режимы «вихревого кольца» и являются наи-
более распространенным и надежным спосо-
бом их идентификации в расчетных и экспе-
риментальных исследованиях. 

Из рис. 10 видно, что в ряде случаев на 
режиме «вихревого кольца» крутящий мо-
мент возрастает, превышая значение на висе-
нии. Наиболее значительный прирост крутя-
щего момента (мощности) при условии со-
хранения постоянной средней тяги винта 
наблюдается при αВ = 90° и достигает почти 
30 %. Это также является признаком режима 
«вихревого кольца». В целом из анализа за-
висимостей сТ = f(n) и mК = f(n) следует, что с 
уменьшением угла атаки винта αВ характер-
ные для режимов «вихревого кольца» при-

знаки значительно ослабевают: амплитуды 
пульсаций коэффициентов сТ и mК и рост ко-
эффициента mК (потребной мощности) по 
сравнению с режимом висения уменьшаются.  

Анализ зависимостей интегральных аэро-
динамических характеристик, подобных тем, 
что приведены для примера на рис. 10, вы-
полненный для всех 160 рассмотренных ре-
жимов крутого снижения соосного НВ, поз-
воляет определить границы режимов «вихре-
вого кольца» для различных углов атаки αВ в 
координатах «Vx‒Vy» на базе комплекса раз-
личных критериев. 
 
Анализ суммарных 
аэродинамических характеристик 
винта и определение границ области 
режимов «вихревого кольца» 
 

На рис. 11 представлены зависимости 
осредненного по времени суммарного коэф-
фициента крутящего момента mК по скорости 
вертикального снижения Vy для рассмотрен-
ных углов атаки винта αВ. Здесь коэффициент 
mК на снижении отнесен к коэффициенту на 
висении mК0, а скорость Vy к средней по дис-
ку индуктивной скорости на висении υyв. 
Видно, что для всех рассмотренных углов αВ 
при увеличении скорости 𝑉෨௬ сначала наблю-
дается снижение коэффициента mКΣ/mКΣ0 < 1 
на величину около 15 %. Далее наблюдается 
рост mКΣ/mКΣ0 > 1 в определенном диапазоне 
скоростей Vy/υyв, соответствующем области 
режимов «вихревого кольца». При дальней-
шем росте  скорости  коэффициент mКΣ/mКΣ0 

 
Рис. 9. Эволюция формы вихревого следа на режиме «вихревого кольца»: Vy = 9 м/с; αВ = 90° 

Fig. 9. The evolution of the vortex wake shapes in the vortex ring state: Vy = 9 m/s; αR = 90° 
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вновь снижается. При mКΣ/mКΣ0 = 0 винт вы-
ходит на режим авторотации, а при 
mКΣ/mКΣ0 < 0 винт переходит в режимы «вет-
ряка». Из представленных диаграмм 
mКΣ/mКΣ0 = f(Vy/υyв) следует, что область ре-
жимов «вихревого кольца» значительно 

уменьшается при уменьшении αВ, а также 
смещается на меньшие значения скорости 
Vy/υyв. Точки кривых mКΣ/mКΣ0 = f(Vy/υyв), где 
коэффициенты mКΣ/mКΣ0 достигают макси-
мальных значений, соответствуют пиковым 
режимам «вихревого кольца», некоторые из 

а)  
 

б)  
 

в)  
 

г)  
 

Рис. 10. Зависимости коэффициентов тяги сТ и крутящего момента mК от числа оборотов n на режимах 
«вихревого кольца»: 

а – Vy = 9 м/с; αВ = 90°; б – Vy = 7 м/с; αВ = 70°; в – Vy = 5 м/с; αВ = 50°; г – Vy = 3 м/с; αВ = 30° 
Fig. 10. The dependencies of the thrust сТ and torque mК coefficients on revolutions n in the vortex ring states: 

a – Vy = 9 m/s; αR = 90°; б – Vy = 7 m/s; αR = 70°; в – Vy = 5 m/s; αR = 50°; г – Vy = 3 m/s; αR = 30° 
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которых были детально проанализированы 
выше.  

Наряду с ростом потребной мощности на 
режимах снижения в области «вихревого коль-
ца» наблюдается значительное, до 2‒3 раз  
относительно режима висения, увеличение 
индуктивной скорости, создаваемой винтом. 
Эти данные приведены на рис. 12 в виде за-
висимостей безразмерной средней индуктив-
ной скорости в плоскости диска винта от без-
размерной скорости вертикального снижения 
υy/υyв = f(Vy/υyв). Увеличение относительной 

безразмерной индуктивной скорости υy/υyв 
выше какой-либо пороговой величины 
(например, υy/υyв > 1,5) может служить одним 
из критериев границы области режимов 
«вихревого кольца». 

Наиболее распространенным критерием, 
используемым для выявления режимов «вих-
ревого кольца» и определения их границ, яв-
ляются пульсации аэродинамических нагру-
зок на винте. Анализ зависимостей, подоб-
ных приведенным на рис. 10, позволяет оце-
нить нестационарные пульсации коэффи-

 

 
Рис. 11. Расчетные зависимости  

mКΣ/mКΣ0 = f(αВ,Vy/υyв) 
Fig. 11. The computational dependencies  

mКΣ/mКΣ0 = f(αВ,Vy/υyв) 

 
Рис. 12. Расчетные зависимости  

υy/υyв = f(αВ,Vy/υyв) 
Fig. 12. The computational dependencies  

υy/υyв = f(αВ,Vy/υyв) 
 
 

 
Рис. 13. Зависимости ΔсТΣ/2 = f(αВ,Vy/υyв) 

Fig. 13. The dependencies ΔсТΣ/2 = f(αВ,Vy/υyв) 

 
Рис. 14. Зависимости ΔmKΣ/2 = f(αВ,Vy/υyв) 

Fig. 14. The dependencies ΔmKΣ/2 = f(αВ,Vy/υyв) 
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циентов сТ и mК. Амплитуда пульсаций опре-
деляется как ΔсТΣ/2 = (сТΣmax – сТΣmin)/2. Ее удоб-
но выразить в процентах от средней тяги, рав-
ной для всех расчетных режимов. Амплитуда 
пульсаций коэффициента крутящего момента 
определяется как ΔmKΣ/2 = (mKΣmax − mKΣmin)/2. 
Здесь она выражается в процентах от сум-
марного крутящего момента винта на режиме 
висения. Границы режимов «вихревого коль-
ца» могут быть определены по величине ам-
плитуды пульсаций тяги и крутящего момен-
та. На рис. 13 приведены зависимости  
ΔсТΣ/2 = f(Vy/υyв) для αВ = 90...30°. Видно, что 
по результатам расчетов наибольшие пульса-
ции тяги наблюдаются при αВ = 90°, они до-
стигают амплитуды ΔсТΣ/2 = 40 % при  
Vy/υyв ≈ 1,1. С уменьшением угла атаки винта 
αВ амплитуда пульсаций тяги существенно 
снижается и смещается на меньшие скоро- 
сти 𝑉෨௬. На рис. 14 приведена зависимость 
ΔmKΣ/2 = f(Vy/υyв) для αВ = 90...30°. По резуль-
татам расчетов, как и в случае пульсаций тяги 
винта, наибольшие пульсации крутящего мо-
мента наблюдаются при αВ = 90° и достигают 

амплитуды ΔmKΣ/2 ≈ 18 % при Vy/υyв ≈ 1,4. Из 
сопоставления диаграмм ΔсТΣ/2 = f(αВ,Vy/υyв) 
и ΔmKΣ/2 = f(αВ,Vy/υyв) на рис. 13 и 14 можно 
также сделать вывод, что области с наиболь-
шими пульсациями крутящего момента винта 
существенно смещены вправо на большие 
скорости Vy/υyв относительно областей с наи-
большими пульсациями тяги, то есть ближе 
к области режимов «турбулентной струи». 

Итоговая диаграмма с расчетными обла-
стями «вихревого кольца», построенными в 
безразмерных координатах «Vx/υyв − Vy/υyв», 
представлена на рис. 15. Для ее построения 
были использованы следующие критерии: рост 
потребного угла установки лопастей по срав-
нению с висением (φ7ВВ; φ7ВН) > (φ7ВВ; φ7ВН)0; 
рост относительного коэффициента крутя- 
щего момента винта (потребной мощности)  
mКΣ/mКΣ0 > 1; рост безразмерной средней ин-
дуктивной скорости в плоскости диска винта 
υy/υyв > 1,5 и υy/υyв > 1,25 (по сравнению  
с режимом висения); амплитуда пульсаций 
коэффициента суммарной тяги винта 
ΔсТΣ/2 > 5; 10; 15 и 20 % (по сравнению со 

 
Рис. 15. Расчетные границы области режимов «вихревого кольца» 

Fig. 15. Computational boundaries of the vortex ring states area 
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средним значением сТΣ ≈ 0,0108 = const); ам-
плитуда пульсаций коэффициента суммарно-
го крутящего момента винта ΔmKΣ/2 > 5; 10 и 
5 % (по сравнению с суммарным крутящим 
моментом на висении). Видно, что верхняя 
граница расчетной области режимов «вихре-
вого кольца» хорошо согласуется с кривой из 
РЛЭ. Нижняя расчетная граница режимов 
«вихревого кольца» по некоторым критериям 
простирается на бóльшие скорости снижения, 
чем в РЛЭ. 

Таким образом, приведенные на рис. 15 
границы режимов «вихревого кольца» по 
различным критериям дают возможность 
оценить области и характер конкретных осо-
бенностей в аэродинамических характери-
стиках НВ на режимах «вихревого кольца», 
которые в свою очередь связаны с явлениями, 
наблюдаемыми в полете. 
 
Заключение 
 

В результате проведенного комплексного 
исследования получен значительный объем 
новых данных по аэродинамическим харак-
теристикам и особенностям работы соосного 
НВ вертолета Ка-226Т в области режимов 
«вихревого кольца» при различных скоростях 
снижения Vy и углах атаки винта αВ. 

Построены формы вихревого следа и 
структуры обтекания винта на ряде наиболее 
характерных режимов. Выявлен ряд особен-
ностей в формировании вихревого следа и 
структуре обтекания соосного НВ. Получены 
и проанализированы зависимости коэффици-
ентов тяги и крутящего момента верхнего и 
нижнего винтов соосного НВ, осредненные и 
по времени, и их связь с характером обтека-
ния винта. 

На основе анализа полученного массива 
аэродинамических характеристик винта постро-
ены границы области режимов в относительных 
скоростных координатах «Vx/υyв − Vy/υyв» по ря-
ду критериев, учитывающих различные осо-
бенности аэродинамических характеристик 
НВ, свойственные этим режимам. 

Полученные результаты способны суще-
ственно дополнить имеющийся опыт экспе-

риментальных и численных исследований 
в данной области. 
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