
40 

УДК 629.735.33 (07)  Д.В. Тиняков 
 

МЕТОДИКА ОЦЕНКИ ПОТЕРЬ НА БАЛАНСИРОВКУ САМОЛЕТА  
С УЧЕТОМ ГЕОМЕТРИЧЕСКИХ ПАРАМЕТРОВ СИСТЕМЫ  

НЕСУЩИХ ПОВЕРХНОСТЕЙ 
 

Введение 
 

Обеспечение требуемой балансировки самолета является одним 
из обязательных условий компоновки его несущих поверхностей. Реали-
зуется это требование с помощью системы "крыло + хвостовое опере-
ние". 

Агрегаты хвостового оперения – стабилизатор (ГО) и киль (ВО) 
обеспечивают балансировку самолета на основе выражения [1] 
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вокруг осей oz и oy с учетом всех сил, действующих на самолет в дан-
ном режиме полета (рис. 1). 

В выражении (1) гоS , воS  – относительные величины площадей 
ГО и ВО; гоА , воВ  – статические моменты площадей ГО и ВО. 

 
 

Рисунок 1 – Схема сил и плеч, обеспечивающих продольную статическую устойчи-
вость самолета 

 

Для отыскания достаточных значений гоА  в настоящее время ис-
пользуют метод «граничных линий» [2], позволяющий обеспечить мини-
мально допустимую степень продольной статической устойчивости по 
перегрузке (при предельно задней центровке пзтx ). 
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Рисунок 2 − Граничные линии и область выбора параметров гоА  и тx :  

1 – минимально допустимая степень продольной статической устойчивости;  
2 – балансировка самолета на больших углах атаки крыла 

 

По данным работ [2, 3] требование минимально допустимой степе-

ни продольной статической устойчивости по перегрузке yC
zm min  при зад-

ней центровке пзтx  записывается в следующих параметрах: 
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Из этого неравенства получают условие для выбора коэффициента 
статического момента горизонтального оперения 

 
гого

yпзтгоFб
C
z

го k
С

1

xxm
А

y

αε−

+−
>

α

α
min

, (3) 

где гоFбx  – относительное расстояние от фокуса самолета до носка 
САХ (без ГО); пзтx  – относительное предельно заднее расстояние от 

ц.м. до носка САХ; αε  – изменение угла скоса потока при единичном из-
менении угла атаки крыла; α

yС  – производная коэффициента подъемной 
силы по углу атаки крыла; гоk  – коэффициент торможения потока в об-
ласти ГО; гоα  – производная коэффициента подъемной силы ГО по углу 
атаки ГО. 

Построенные по выражению (1) в координатах гот Аx −  граничные 
линии образуют так называемый «крест» (рис. 2), обозначающий об-
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ласть выбора значений гоА  в зависимости от диапазона разбега цен-
тровок пптпзт xx − . 

Как видно из рис. 2, с увеличением разбега центровок потребные 
значения гоА  увеличиваются. Наименьшее потребное значение minгоА , 
определяемое точкой пересечения двух граничных линий, обеспечивает 
удовлетворение обоих условий при единственном положении центра 
масс без разбега центровок. 

Из обстоятельного анализа, показаного на рис. 2, следует также, 
что в существующих моделях проектирования не отслеживается влия-
ние формы крыла и его геометрических параметров на характеристику 

гоА  ( Cy
zm ), что не подтверждается практикой создания самолетов. 

Цель и задачи исследования 
В данной работе ставится задача учета влияния формы крыла по 

виду в плане и его геометрических параметров (сужения η, координат 
изломов по размаху крыла нz  и площадей "наплывов" по передней и 
задней кромкам нS ), на степень продольной статической устойчивости 

Cy
zm  и потерю аэродинамического качества maxK , связанную с обеспе-

чением балансировки самолета. 
Решение поставленной задачи 

В работе [4] предложен метод интегрированного формирования 
геометрии системы несущих поверхностей "крыло + оперение" по част-
ным критериям эффективности, одним из которых является коэффици-
ент формы крыла по виду в плане 

 Кфм (η, ηi, нS , нz ). (4) 
Как вытекает из этого метода [4], коэффициент формы крыла Кфм и 

статический момент горизонтального оперения гоА  связаны друг с дру-
гом соотношением 
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где эфλ  – эффективное удлинение крыла. 
Сопоставляя выражения (3) и (5), следует иметь в виду, что вели-

чина Кфм в существенной мере зависит от геометрической формы крыла 
и ее параметров. Изменения этой величины для одной из форм (трапе-
циевидного крыла, полуразмах которого по виду в плане образован дву-
мя трапециями с одной координатой излома нz  с наплывами нS ) пока-
заны на рис. 3. 
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Рисунок 3 − Зависимость Кфм от геометрических параметров крыла η, нz  и нS  
 

Как видим, диапазон изменений Кфм достигает 20% его номиналь-
ного значения. А это означает, что критерий Кфм оказывает существен-
ное влияние на величину гоА  (5). Такая зависимость гоА  от параметров 

крыла Кфм (η, нS , нz ) позволяет скорректировать допустимую степень 
статической устойчивости по перегрузке с учетом совокупности геомет-
рических параметров системы «крыло + горизонтальное оперение» 
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С введением в условие статической балансировки частных крите-
риев эффективности несущих поверхностей появилась возможность 
оценить влияние наиболее важных геометрических параметров крыла 

на величину yC
zm min . 

Аналогично может быть учтено влияние Кфм и на вторую гранич-
ную линию (поз. 2, рис. 2) диапазона центровок тxΔ  при увеличении α

yС . 
При рассмотрении совместной эффективности системы несущих 

поверхностей (крыло + оперение) неизбежно возникает вопрос о мини-
мизации потерь на балансировку самолета. Эти потери возникают, как 
только на горизонтальном оперении возникает подъемная сила. 



44 

В работе [3] показано, что минимальное значение величины балxC   
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Рисунок 4 − Схема влияния частных критериев эффективности несущих поверхно-

стей на балансировочную поляру самолета: 
1 – самолет без ГО; 2 – самолет с ГО при 0mCy

z = ; 3 – балансировочная поляра, по-
строенная с учетом частных критериев эффективности крыла и ГО;  

4 – балансировочная поляра самолета с исходными параметрами крыла и горизон-
тального оперения 

 

В формуле (8) 
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где гоL  определяется соотношением (5) 
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Учитывая приведенные зависимости, по выражению (7) можно по-
строить балансировочные поляры для самолета с исходной системой 
несущих поверхностей, а также с крылом и горизонтальным оперением, 
сформированным с учетом частных критериев их эффективности, т.е. с 
уменьшенной величиной ΔСхi (рис. 4). 

Как следует из приведенного рисунка, балансировка самолета при-
водит к увеличению отвала поляры, т.е. к снижению аэродинамического 
качества. При этом величина потерь на балансировку определяется не 
только мерой продольной статической устойчивости Cy

zm , но и частным 
критерием аэродинамической эффективности Кфм (рис. 5). 

 

 
Рисунок 5 − Влияние частного критерия эффективности несущих поверхностей Кфм 
на изменение величины максимального аэродинамического качества при обеспече-

нии балансировки самолета:  
1 – Кфм=1,081; 2 – Кфм = 1,093; 3 – Кфм=1,137 при гоS =0,15; гоL =1,0 

Суть явления заключается в том, что предложенный метод [4] вы-
бора геометрических параметров совокупности несущих поверхностей 
на основе частных критериев их эффективности приводит к существен-
ному уменьшению индуктивного сопротивления рассматриваемой сис-
темы несущих поверхностей, а значит, и к уменьшению потерь на ба-
лансировку самолета (рис. 5). 

Наиболее характерной величиной для самолетов транспортной ка-
тегории является значение 150mCy

z ,−= . Как следует из данных, пока-
занных на рис. 5, потери аэродинамического качества на балансировку 
самолета снижаются на 7…9 %, при использовании крыльев с коэффи-
циентом формы Кфм = 1,081. 
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Выводы 
Частный критерий Кфм – коэффициент формы трапециевидного 

крыла оказывает существенное влияние на условия статической балан-
сировки самолета. С учетом этого обстоятельства известное неравенст-
во допустимой степени статической устойчивости по перегрузке системы 
"крыло + горизонтальное оперение" преобразовано к виду 

 тпзгбго
увофм

гоговогоэфC
z хх

СLК
1kBL

m y −+
ε−χλ

< α

α )(
min , 

в которое вошли такие геометрические параметры крыла и оперения, 
как эфλ , η, Кфм, Lго, Lво, Вво, что следует учесть на этапе предвари-
тельного проектирования самолета. 

Предложенная методика оценки влияния геометрических парамет-

ров системы "крыло + оперение" на величину yC
zm min  позволила количе-

ственно минимизировать их влияние на величину неизбежных потерь на 
балансировку. Показано, что выбор геометрических параметров систе-
мы несущих поверхностей при нормируемом запасе статической устой-
чивости позволяет снизить потери аэродинамического качества на ба-
лансировку самолета на 7…9%, а значит, увеличить дальность полета и 
снизить километровый расход топлива. 
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