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Применение вертолетов на морских судах, оборудованных взлетно-посадочной 
площадкой (ВППл), имеет специфические особенности, связанные с ограниченными 
размерами ВППл на судне, а также наличием качки судна. Надстройки судна суще-
ственно изменяют параметры набегающего воздушного потока, формируя сложную 
структуру результирующего воздушного потока над ВППл. Поэтому большое значе-
ние приобретают вопросы, связанные с обеспечением отсутствия перехлеста лопа-
стей несущих винтов вертолетов с соосными винтами (вертолетов семейства «Ка») 
на режимах раскрутки несущих винтов перед выполнением взлета с ВППл судна и на 
режимах останова несущих винтов после посадки. В работе показано, что для 
безопасной эксплуатации вертолетов на судах на таких режимах необходимо обес-
печение аэродинамической совместимости вертолета и судна. Изложена методоло-
гия оценки аэродинамической совместимости вертолета и судна, разработанная 
в АО «ЛИИ им. М.М. Громова» на основе рационального сочетания отработанных 
методик натурных испытаний и численных методов расчета обтекания судна. Рас-
смотрены примеры полученных в реальных условиях характерных структур воздуш-
ного потока над ВППл, которые влияют на безопасность выполнения взлетно-
посадочных операций. Представлена методика определения условий, при которых 
обеспечивается безопасность выполнения этих режимов. 
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Введение. В настоящее время объединенной судостроительной 

корпорацией создается целая линейка судов разного назначения 
и водоизмещения. На большинстве из них предполагается применение 
вертолетов с использованием взлетно-посадочной площадки (ВППл) 
судна. Формы надстроек судна существенно влияют на параметры воз-
душного потока над ВППл. Для примера на рис. 1 представлены ре-
зультаты визуализации воздушных потоков над ВППл судна. 

Применение математических методов расчета обтекания надстроек 
судна дает аналогичные результаты. В качестве примера на рис. 2 
представлены линии тока над ВППл, полученные расчетным путем 
на основе продувок модели судна. Используемые в расчетах геомет-
рические модели надстроек выделены серым и зеленым цветом. 

Следовательно, для безопасной эксплуатации вертолетов на су-
дах, оборудованных ВППл, необходимо обеспечить аэродинамиче-
скую совместимость вертолета и судна, а именно условия движения 
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судна в параметрах скорость набегающего потока W∞ и угол набега-
ния воздушного потока относительно судна β∞, измеряемых судовы-
ми средствами и отображаемых на рабочих местах руководителя по-
летами и капитана судна, при которых векторы скоростей воздушных 
потоков над ВППл судна соответствуют требованиям АО «НЦВ 
Миль и Камов» на режимах раскрутки и останова несущих винтов. 

 

Рис. 1. Вихревое течение над ВППл судна 

 

Рис. 2. Линии тока воздушных потоков над ВППл 
 
Порядок испытаний по оценке аэродинамической совместимости 

вертолета и судна, предусмотренный действующей нормативно-
технической документацией, предполагает их проведение в два этапа. 
На этапе проектирования судна ФАУ ЦАГИ выполняются продувки 
модели судна и выдается предварительное заключение (по воздушным 
потокам) о принципиальной возможности выполнения полетов. На 
этапе заводских ходовых испытаний (ЗХИ) АО «ЛИИ им. М.М. Громо-
ва» измеряются параметры воздушных потоков над ВППл судна и вы-
дается заключение об условиях выполнения режимов раскрутки/ оста-
нова несущих винтов вертолета, которые позволяют обеспечить 
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максимально эффективную и безопасную его эксплуатацию. В случае 
отсутствия продувок модели судна выдается только заключение АО 
«ЛИИ им. М.М. Громова» на основе реальных измерений параметров 
воздушных потоков. 

Цель данной работы — разработка методологии проведения испы-
таний по исследованию аэродинамической совместимости вертолета 
и судна. 

Математическая модель полей скоростей возмущенных воз-
душных потоков в районе ВППл. Для рационального построения ме-
тодики измерения параметров воздушных потоков и сокращения объе-
ма дорогостоящих натурных измерений совместно с ФАУ ЦАГИ была 
разработана математическая модель, используемая для расчета пара-
метров возмущенных потоков в виде полей скоростей возмущенных 
воздушных потоков в районе ВППл. Эта модель построена на базе ме-
тода дискретных вихрей [1, 2], в ее основе лежит ранее созданный рас-
четно-программный комплекс [3], апробированный при исследованиях 
вихревых следов самолетов [4–8]. Поставленная задача решается в два 
этапа, на первом из которых моделируется ближний след от обтекания 
набегающим воздушным потоком надстроек судна. Для этого создается 
вихревая модель (расчетная схема) судна (рис. 3). 

 
Рис. 3. Расчетная схема судна: 

1 — замкнутые вихревые рамки; 2 — контрольная плоскость; 3 — свободные  
П-образные вихри; 4 — взлетно-посадочная площадка (ВППл) 

 
Основные возмущения на ВППл идут от надстройки судна. Над- 

стройка схематизируется тонкими пластинами, точно повторяющими 
ее контур. На пластинах в качестве гидродинамических особенностей 
размещаются замкнутые вихревые рамки с циркуляциями Гμ. Их коли-
чество определяется предварительными исследованиями конфигурации 
надстроек судна. В центре рамок располагаются контрольные точки. 

В соответствии с методом дискретных вихрей, в контрольных точ-
ках выполняется граничное условие о непротекании, а на кромках схода 
вихревой пелены (в данной задаче это боковые кромки надстройки) 
выполняется гипотеза Чаплыгина — Жуковского о конечности ско-
ростей. Для этого к рамкам, прилегающим к боковым кромкам, при-
соединяются П-образные вихри. 
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Выполнение граничного условия в контрольных точках о непро-
текании жестких поверхностей сводит задачу определения циркуля-
ций Гμ к решению системы линейных алгебраических уравнений. 
Циркуляции П-образных вихрей определяются в соответствии с цир-
куляциями рамок, к которым они примыкают. 

На втором этапе моделируются вихревые потоки над ВППл судна. 
Для этого используется математическая модель дальнего следа расчет-
но-программного комплекса [3]. Для наполнения ее исходными дан-
ными применяется контрольная плоскость, рассекающая П-образные 
вихри сразу по обрезу надстройки судна (см. рис. 3). В результате на 
этой плоскости получаются координаты и циркуляции Гμ точечных 
вихрей, поступающие в математическую модель дальнего следа (рис. 4), 
в основе такой модели лежат уравнения Гельмгольца. 

Рис. 4. Контрольная плоскость: 
1 — контрольная плоскость; 2 — точечные вихри; 3 — поле скоростей;  

4 — контур объекта 

 
Учет поверхности раздела сред в математической модели дальнего 

вихревого следа проводится классически, т.е. введением зеркально от-
раженных, относительно поверхности ВППл судна, вихрей [1, 2, 9]. 

Далее с заданным шагом интегрирования рассчитываются поля 
скоростей возмущенных потоков по всей длине ВППл. 

Исследуемые характеристики воздушного потока. При прове-
дении испытаний оцениваются следующие параметры: 

– суммарная скорость результирующего воздушного потока над 
ВППл Wм, горизонтальная Vхz1, боковая Vz1 и продольная Vx1 состав-
ляющие скорости результирующего воздушного потока над ВППл на 
высотах несущих винтов вертолета; 

– значение на высотах несущих винтов вертикального скоса по-
тока , обусловленного вихреобразованием при обтекании воздуш-
ным потоком палубы и надстроек; 
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– градиент горизонтальных составляющих скорости воздушного 
потока по высоте dVхz1/dH в районе расположения несущих винтов 
(например, в диапазоне высот 2,95…4,1 м для вертолетов семейства 
Ка-226). 

На основе опыта испытаний и эксплуатации вертолетов семей-
ства «Ка» на судах, результатов продувок моделей судов в аэродина-
мических трубах, а также расчетных исследований, АО «НЦВ Миль 
и Камов» устанавливает следующие требования к параметрам воз-
душного потока в зонах расположения ВППл, обеспечивающих без-
опасную раскрутку и останов несущих винтов. 

1. Полная скорость результирующего воздушного потока (РВП) 
над ВППл Wм не должна превышать 20 м/с, при этом боковая Vz1  
и попутная Vx1 составляющие скорости результирующего потока от-
носительно вертолетов не должны превышать 10 м/с (согласно Руко-
водству по летной эксплуатации (РЛЭ) вертолетов). При порывистом 
ветре мгновенные значения скоростей результирующего воздушного 
потока не должны превышать указанных величин. Пример схемы 
скоростей и направлений РВП в пределах ограничений РЛЭ вертоле-
та приведен на рис. 5. 

 

Рис. 5. Схема скоростей и направлений РВП в пределах ограничений  
РЛЭ вертолетов семейства «Ка»: 

Wm — полная скорость РВП; Vz1 — боковая составляющая скорости РВП; Vx1 — 
попутная составляющая скорости РВП 
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Рис. 6. Допустимые эпюры вертикального скоса потока: 
R  — относительный радиус несущего винта 

Рис. 7. Допустимые вертикальные составляющие скорости воздушного потока: 
R  — относительный радиус несущего винта 

 

2. Эпюры вертикального скоса потока , обусловленного вихре- 
образованием и неравномерностями при обтекании палубы и надстроек 
судна, не должны существенно отличаться от эпюр, представленных на 
рис. 6. 

При суммарной скорости результирующего воздушного потока 
над ВППл Wм < 20 м/с допускается наличие вертикальных составляю-
щих Vy1 сверху вниз не более Vy min (рис. 7). 

3. Градиент горизонтальных составляющих скорости воздушного 
потока по высоте dVxz1/dH в районе расположения несущих винтов 
(в диапазоне высот от 2,95 до 4,1 м для вертолетов семейства Ка-226) 
не должен превышать 1 м/(с  м). 

Отличительной особенностью измерения параметров воздушных 
потоков в период ЗХИ судна является необходимость одновременно-
го использования информационных потоков из оборудования АО 
«ЛИИ им. М.М. Громова» и из штатных судовых систем, имеющих 
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различную структуру, форму описания и вывода данных и т. п. В за-
висимости от структуры судовых систем параметры движения судна, 
измеряемые штатными судовыми системами, могут передаваться 
в вычислитель из состава оборудования АО «ЛИИ им. М.М. Громова» 
по локальной компьютерной сети Ethernet в процессе измерений или 
могут быть введены в него после измерений и объединены с общим 
потоком измерений при первичной обработке. Информация о пара-
метрах движения судна и судовое время, отображаемые штатными 
судовыми средствами, также фиксируются на специальные видеока-
меры для последующего использования при вторичной обработке. 
При разработке заключения об условиях безопасного выполнения 
взлетно-посадочных режимов на судне необходимо учитывать, что 
оно должно выдаваться в параметрах движения судна, измеряемых 
в процессе его эксплуатации штатными судовыми системами. В то же 
время при проведении испытаний возможность выполнения взлетно-
посадочных режимов определяется по значениям параметров воз-
душных потоков над ВППл, измеряемых не штатными средствами, 
а оборудованием АО «ЛИИ им. М.М. Громова». 

Во время проведения испытаний необходимо измерять и реги-
стрировать следующие параметры: 

– судовое время; 
– скорость РВП, измеренную судовыми средствами; 
– угол между горизонтальной проекцией вектора скорости РВП 

и диаметральной плоскостью (ДП) судна, измеренный судовыми 
средствами; 

– углы дифферента и крена судна, измеренные судовыми сред-
ствами; 

– скорости вертикальных и скорости горизонтальных составляю-
щих РВП в системе координат относительно мачты с анемометриче-
скими датчиками на высотах расположения винтов вертолета; 

– направление горизонтальной составляющей скорости РВП в си-
стеме координат относительно мачты с анемометрическими датчиками 
на высотах расположения винтов вертолета. 

Если невозможно непосредственно измерить какие-либо из пере-
численных параметров, допускается рассчитать их в процессе вто-
ричной обработки. Измерения выполняются на ВППл судна при сле-
дующей его конфигурации: 

– носовая (кормовая — в зависимости от расположения ВППл на 
судне) стойка заваливается и крепится захватом; 

– леерное ограждение ВППл заваливается; 
– противоскользящая сеть отсутствует; 
– крышки люков выходов на ВППл фиксируются в закрытом по-

ложении. 
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Измерения проводятся при выполнении судном прямолинейных 
галсов, при скорости набегающего РВП W∞ ≥ 5 м/с в диапазоне углов 
β∞ между горизонтальной составляющей W∞ и ДП от 0 до ±180. 
При уменьшении значения скорости W∞ в процессе измерения до 
W∞ < 5 м/с измерение прекращается, а режим повторяется при уве-
личении скорости до требуемой величины. При недостаточной ско-
рости ветра допускается обеспечивать требуемое значение скорости 
набегающего РВП с помощью хода судна. 

Допускаются колебания значений β∞ в процессе измерения. 
В случае монотонного изменения значения угла β∞ на |β∞| ≥ 10° из-
мерение прекращается, режим повторяется при выходе угла β∞ на 
исходное установившееся значение. 

В случае симметрии судна относительно ДП допускается прове-
дение измерений при действии РВП с любого борта судна. Измере-
ния выполняются при фактических значениях параметров качки суд-
на. Продолжительность измерения в каждой точке может составлять 
от 40 до 100 с. При измерениях мачта с анемометрическими датчика-
ми, если возможно, ориентируется вдоль азимутов встречи лопастей 
несущего винта от центра ВППл к ее краям. 

Система измерений параметров воздушных потоков. Для того 
чтобы обеспечить безопасную эксплуатацию вертолетов на судах, 
в АО «ЛИИ им. М.М. Громова» разработана специальная система для 
измерений параметров воздушных потоков над ВППл. Она реализо-
вана на основе двух метеорологических комплексов МК-15, изготов-
ленных НПО «Тайфун» по техническому заданию АО «ЛИИ 
им. М.М. Громова», и предназначена для выполнения измерений над 
ВППл. В состав комплекса МК-15 входят датчик температуры воздуха 
и трехбазовый ультразвуковой анемометр, предназначенный для из-
мерения скоростей вертикальной и горизонтальной составляющих 
РВП и направления горизонтальной составляющей скорости РВП 
в системе координат относительно мачты, на которой установлены 
анемометрические датчики. Один раз в год проводится поверка ком-
плексов и выпускаются «Свидетельства о поверке». 

В состав данной системы входят: 
– два датчика метеорологических комплексов МК-15; 
– два центральных блока (ЦБ) МК-15; 
– вычислитель на основе ноутбука; 
– кабельные сети между датчиками и ЦБ, ЦБ и вычислителем; 
– Г-образная ферменная мачта для одновременного измерения 

параметров воздушного потока двумя датчиками на разных высотах, 
а также в точках вне ВППл (рис. 8). 
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Рис. 8. Ферменная мачта 
 
Датчики устанавливают на мачте на высотах нижнего и верхнего 

винтов вертолетов (2,95 м и 4,1 м для вертолетов семейства Ка-226)  
и кабелями соединяются с остальными блоками комплекса. Результаты 
измерений регистрируются в ноутбуке, входящем в состав системы. 

Перед проведением измерений проводится разметка мест уста-
новки измерительной мачты на ВППл. Точки измерения параметров 
воздушных потоков над ВППл располагаются на азимутах встречи 
лопастей верхнего и нижнего винтов вертолетов семейства «Ка». 
Вместе с тем возможно иное расположение точек измерений, для того 
чтобы получить более полную картину распределения воздушных 
потоков над ВППл. Примеры расположения точек измерения для 
разных судов и типов вертолетов приведены на рис. 9 и 10. 

 

Рис. 9. Расположение точек измерения параметров воздушных потоков  
на ВППл судна для вертолетов семейства «Ка» 



А.Н. Замятин, М.А. Григорьев 

10                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 5·2026 

Рис. 10. Расположение точек измерения параметров воздушных потоков  
на ВППл судна для вертолетов типа Ка-226Т: 

 — точки измерения 

 
Обработка результатов измерений. Полученные в результате из-

мерений параметры воздушного потока над ВППл обрабатываются 
в два этапа. При первичной обработке специалистами НПО «Тайфун» 
выполняется: 

– расчет величин боковой и продольной составляющих РВП отно-
сительно датчиков МК-15 по результатам измерения горизонтальной 
составляющей РВП и его направления относительно датчиков в пра-
вой подвижной системе координат относительно мачты (центр систе-
мы координат находится в точке пересечения проекции вертикальной 
оси анемометров с поверхностью ВППл; ось OX0 ориентирована 
в направлении от анемометров, OY0 направлена вверх по линии, сов-
падающей с вертикальной осью анемометров, вдоль мачты, ось OZ0 — 
в правую сторону, если смотреть в направлении оси OX0 (рис. 11); 

– перевод результатов измерений и расчета продольной, боковой 
и вертикальной составляющих скорости РВП относительно датчиков 
МК-15 в неподвижную правую систему координат относительно судна 
(центр системы координат находится в центре ВППл; ось ОХ1 направ-
лена вдоль диаметральной плоскости судна к его носу, ось OY1 — 
вверх перпендикулярно к ВППл, а ось ОZ1 — в сторону правого борта 
судна (см. рис. 11); 

– расчет средних значений продольной, боковой и вертикальной 
составляющих скорости РВП относительно судна. 
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Рис. 11. Расположение систем координат OX0Y0Z0 и OX1Y1Z1 на ВППл 
 
Вторичная обработка результатов измерений выполняется специа-

листами НИМК ФАУ ЦАГИ. Из-за того что действующий ветер 
непостоянен, значения скорости РВП и его направления относитель-
но судна в процессе одного галса также непостоянны, и потому пря-
мой анализ измеренных значений скорости РВП в разных точках 
ВППл затруднителен. В связи с этим при анализе используются зна-
чения проекций скорости РВП над ВППл, отнесенные к измеренной 
судовыми средствами скорости результирующего воздушного потока 
перед судном W∞. 

После объединения полученных значений относительных проекций 
скоростей в группы с близкими значениями угла РВП относительно ДП 
β∞, измеренными судовыми средствами, определяются распределения 
значений параметров воздушных потоков над ВППл, необходимые для 
дальнейшего анализа структуры воздушных потоков над ВППл при 
разных углах β∞ и скоростях W∞. 

Примеры полученных распределений скоростей и углов скоса 
потока. Для примера на рис. 12 и 13 приведены результаты определе-
ния распределения относительных скоростей продольной, вертикаль-
ной, боковой и горизонтальной составляющих РВП, угла скоса потока 
на высотах несущих винтов и градиента относительных скоростей гори-
зонтальных составляющих по высоте над ВППл для β∞ ≈ 0. Аналогич-
ные распределения параметров воздушных потоков над ВППл опреде-
ляются для всех углов β∞ в соответствии с программой измерений.  
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Рис. 12. Значения относительных скоростей проекций РВП и угла скоса  
над ВППл, расположенной на корме судна, β∞ ≈ 0, W∞ = 13…15 м/с 
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Рис. 13. Значения градиента горизонтальной скорости РВП  
по высоте над ВППл, расположенной на корме судна, β∞ ≈ 0, W∞ = 8 м/с 

 
По результатам вторичной обработки параметров воздушных пото-

ков над ВППл судна специалистами АО «ЛИИ им. М.М. Громова» вы-
полняется анализ обтекания судна в районе ВППл, а также определяют-
ся условия движения судна в параметрах W∞ и β∞ (измеряемых 
судовыми средствами и отображаемых на рабочих местах руководите-
ля полетами и капитана судна), при которых обеспечивается соответ-
ствие параметров воздушных потоков над ВППл судна требованиям 
АО «НЦВ Миль и Камов». 

Первоначально, исходя из требований АО «НЦВ Миль и Камов»  
к абсолютным значениям проекций скоростей потока над ВППл, по 
имеющимся значениям проекций относительной скорости определяют-
ся максимальные значения скорости воздушного потока W∞, при кото-
рых эти требования обеспечиваются. 

Затем для определенных максимальных значений скорости воздуш-
ного потока W∞ рассчитываются градиенты горизонтальных состав-
ляющих потока по высоте dVxz1/dH в районе расположения несущих 
винтов. Для этого сначала рассчитываются градиенты относительных 
скоростей горизонтальных составляющих потока 1 /xzdV dH  по высо-
те, а потом определяются абсолютные градиенты для определенных 
максимальных значений скорости воздушного потока W∞. 

В случае, если рассчитанные абсолютные градиенты превышали 
установленное АО «НЦВ Миль и Камов» ограничение, по макси-
мальному значению градиента относительных горизонтальных со-
ставляющих потока вычисляется максимальное значение скорости 
воздушного потока W∞, при котором удовлетворяется требование за-
данному критерию. 
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На заключительном этапе анализируются значения углов верти-
кального скоса потока и их соответствие требованиям АО «НЦВ 
Миль и Камов». 

По результатам анализа выдается заключение об условиях вы-
полнения взлетно-посадочных режимов вертолета на судне. Также 
АО «ЛИИ им. М.М. Громова» дает методические рекомендации по 
проведению летной части ЗХИ. 

Следует отметить, что распределение параметров воздушных по-
токов, приведенное на рис. 12 и 13, характерно для судов, у которых 
ВППл находится на корме. В случае, если ВППл расположена в но-
совой части судна, возникают особенности, связанные с тем, что она 
попадает в самую возмущенную зону набегающего воздушного по-
тока. Опыт АО «ЛИИ им. М.М. Громова» по измерениям параметров 
воздушных потоков на ВППл, размещенной в носовой части судна, 
показал, что при всех углах набегающего воздушного потока β∞ есть 
на ВППл такие зоны, в которых угол скоса потока существенно пре-
вышает ограничения. Поэтому в заключении об условиях выполне-
ния взлетно-посадочных режимов вертолетов на судне указаны огра-
ничения скорости набегающего потока W∞ в зависимости от угла β∞, 
при которых выполняются ограничения по значениям проекций 
скоростей РВП над ВППл и по значению градиента горизонтальных 
составляющих скоростей РВП по высоте в районе расположения не-
сущих винтов. 

Заключение. Для безопасной эксплуатации вертолетов на режи-
мах взлета и посадки на судах, оборудованных ВППл, необходима 
аэродинамическая совместимость вертолета и судна. Для ее исследова-
ния следует одновременно использовать и натурные, и численные ме-
тоды исследования параметров воздушных потоков над ВППл судна, 
учитывая аэродинамическую схему вертолета. В связи с этим изложена 
методология исследования аэродинамической совместимости вертолета 
и судна, включающая в себя эти методы. Для каждого вновь построен-
ного судна, оборудованного ВППл, необходимо проводить исследова-
ния параметров воздушных потоков над ВППл с помощью данной 
методологии для подготовки (в соответствии с действующими норма-
тивными документами) заключения об условиях выполнения режимов 
раскрутки и останова несущих винтов вертолета как наиболее критиче-
ских при выполнении взлетно-посадочных операций. Специалистами 
АО «ЛИИ им. М.М. Громова» в период с 2011 г. по настоящее время 
выполнены работы в соответствии с разработанной методологией во 
время ходовых испытаниях судов, оборудованных ВППл, и выданы за-
ключения об условиях безопасного выполнения взлетно-посадочных 
режимов для более чем 15 разных проектов судов. В результате при 
выполнении летной части ЗХИ и летной части государственных испы-
таний не произошло ни одного авиационного происшествия при вы-
полнении режимов раскрутки и останова несущих винтов вертолетов. 
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The use of helicopters on seagoing vessels equipped with a helipad has its own specific 
features related to the limited size of the ship helipad, as well as the presence of ship 
pitching. The ship superstructures significantly change the parameters of the incoming 
airflow, forming a complex structure of the resulting airflow above the helipad. In this 
regard, the issues of ensuring that the rotor blades of helicopters with coaxial rotors 
(“Ka” family helicopters) do not overlap in the rotor rotation modes before taking off 
from the ship helipad and in the rotor stopping modes after landing are of great im-
portance. This paper shows that for the safe operation of helicopters on ships in these 
modes, it is necessary to ensure the aerodynamic compatibility of the helicopter and the 
vessel. The article describes the methodology for assessing the aerodynamic compatibil-
ity of a helicopter and a vessel, developed at JSC “M.M. Gromov FRI” basing on a ra-
tional combination of proven field testing techniques and numerical methods for calculat-
ing airflow past vessel. Examples of characteristic airflow patterns over helipads, 
obtained in real field conditions, which affect the safety of takeoff and landing opera-
tions, are given, and it is presented a methodology for determining the conditions under 
which the safety of these modes is ensured. 
 
Keywords: helicopter, ship, helipad, flight safety, aerodynamic compatibility, main rotor, 
overlap, airflow, line of current, discrete vortex, anemometer 
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