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Аеродинаміка відіграє важливу, .домінуючу роль у розвитку 
авіації І аеймає ключове місце у процесі проектування літаків. 
Знання аеродинамічних сил І моментів, які діють на літак та 
його окремі елементи (крило, фюзеляж, оперення, органи управ
ління та Інші), дозволяє вибирати найрацїокальнішу азродияамІч- 
ну компоновку, шо задовольняє льотно-технічні та аксглуатгці .1-  
ні вимоги, е також вирішувати конкретні задачі динаміки польо
ту, мІцнозтІ, аеропружгостІ І т.п.

Сучасні Інженерні методи розрахунку азродян«кІчних харак
теристик базуються на найновіших досягненнях теоретичної то 
експериментальної азродинаміка. Традиційним є членування лІта
ке на основні елементи (крило, фюзеляж, оперення І т.д .) І виз
начання аеродичаміних характеристик підсумовуванням однойменних 
характеристик цих елементів Іс врахуванням їх взаємного вілиру, 
О'ироко використовується також метод розділення аеродинамічних 
характеристик на складові, які залежать тільки від сил тиску 
або сил тертя. У першому випадку досить надійні результати 
одержують чисельним або аналітичним розв’ язанням задач нзв’ яз
ного обтікання. У другому випадку для визначення характеристик, 
які зумовлені силами тертя, використовують теорію течії в’ язкої 
рідини І газу, зокрема,теорію пограничного шару та експеримен
тальні дані.

Можна сподіватися, шо 8 розвитком обчислювальної техніки 
на базі ЕОМ можливо буде розглядати літак як одне ціло І аеро
динамічні харак:еристики визначати чисельним розв’ язанням пов
ної системи рівнянь аеродинаміки. Однак І в цьому випадку, при 
реальному проектуванні, аеродинамічні характеристики, одержані 
розрахунком, слід уточнювати експериментальними дослідженнями 
в аеродинамічних трубах І льотними випробуваннями

Для оцінки льотних якостей літака необхідно знати його 
аеродинамічні характеристики в широкому діапазоні зміни швид
кості, висот 1 режимів ПОЛЬОТУ,

У посібнику розглядається аеродинаміка літака в лольотній 
конфігурації (шасі І механізація кпила -.находяться в убраному 
положенні) при постійному горизонтальному польоті без кутів 
крену та ковзання.
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Весь розрахунковий 1 довідковий матеріал, необхідний для 

визначення аеродинамічних характеристик літака 1 його основних 
елементів подано у вигляді, зручному для використання ЕОМ. Де
які дані з аеродинаміки викладено в конспективній формі. Для 
повного розуміння окремих питань слід зворта.ися до спеціаль
ної та навчальної літератури, частину якої наведено в кінці 
цього посібника.

На відміну під посібника автора, виданого російською мовою 
в 1991 році, цзй посібник перероблено 1 доповнено новим матері
алом.

ЗАГАЛЬНІ ПОПЯШ ТА ВИЗНАЧЕННЯ

Для розрахунку аеродинамічних характеристик здійснюється 
членування літаха не осно&ні елементи: крило, фюзоляя, горизон
тальне І вертикальне оперення, гондоли двигунів, ЗОВНІШНІ ПІД
ВІСКИ (паливні баки, контейнери т^до).

За Ізольоване крило (горизонтальне оперення) приймається 
несуча повер: ія, складена з двох консолей. Якщо крило або опе
рення -  V-подібної схеми, то їх розпрямляють.

Необхідні для розрахунку геометричні параметри наведено в 
посібнику пра викладенні матеріалу. Докладні зведення про гео
метрію та аеродинамічні коефіцієнта літака І його елементів 
тисне знайти в праці ( с ) .

При визначенні коефіцієнтів аеродинамічних сил І поздовж
нього мощанту за характерні площу 1 довжину прийнято площу кри 
ла з пілфю̂ дляжною частяною І довжину фюзеляжу або середню аеро
динамічну хорду крала, що треба особливо обмовити.

При постійному горизонтальному русі літака визначають 
аеродинамічні характеристики:

СІ 0-ІС М _ ,Н ), с * - « Ю .  С ^ - Ц с с д о ,  

с ^ - К Ю ,  к „ „  К м _ ) ,

т , 0 . { ( М „ )  т Е - ( ( С у а' , ,  х с * ? ( М . с ).



Основна частина розрахунків аеродинамічних харахтеоистик 
адІйснюється на ЕОМ за програмами, які розроблені кафедрою 
дврогІдродинамІки ХЛІ. Для окремих режимів польоту ці розрахун
ок порівнюють з даними "ручного" розрахунку,

І .  Л0Б03ИЯ ОПІР ЛІТАКА ПРИ НУЛЬОВІЙ ІТІЛЧОМїіІП СИЛІ

І .І .  Загальна характеристика лобового опору літака 
І його складові частини

Лобовий огір літака виникає внаслідок д ії нч кожний еле
мент поверхні, що обтІкзсться потоком дотичних, 1 нормальних 
складових аеродинамічних сил. Порті визначають опір тертя, дру
гі -  огір тиску.

Оаїр тертя зумовлено в"язкістю повітря. Поява опору сил 
тиску залежить від різних факторів, які змінюють розподіл тис
ку на поверхні тіла порівняно з розподілом тиску в Ідеальній 
рідині при безвідривному 1 стеціпарному обтіканні бозвигровим 
потоком. В цьому випадку, як відомо, силова дія нев"чзкого потоку 
ца тіло дорівнює нулю (парадоко Ейлеро-Дадамбера).

Зміна розподілу тиску на тілі від впливу в ’язкості дає 
«піп тиску, яхий разом з опором тертя визначає профільний опір.

При швидхостях польоту, відповідних числам Махс, більшим 
критичного ( М.О > М„ ), на поверхні обтічного тіла, в потоці 
в"являються стрибки стисливості, що призводить до виникнення 
хвильового опору. Нарешті, наявність підйомної сили І утьореи- 
ня за тілом просторової вихрової течії є причиною поява ще од
нієї складової опору тиску -  Індухтивного опору. <1

ПрофІльнай, "хвильовий" та Індуктивний опора відносяться 
до складових частин лобового опору.

При дозвукових швидкостях польоту ( м «,<  Мк ) І малих 
кутах атаки значна частина лобового опору припадає на профіль
ний спір. Для аеродинамічно завершених форм профільний опір 
Визначається опором тертя. Однак якщо фюзеляж літака має плос
кий донний зріз або скошзну коомову частину, то при обтіканні 
аа кормою утворюється область розріджена 1 виникає донний опІ$ 
я к ій  включають до складу профільного опору. В окремих випадках 
донний опір розглядають окремо.

5
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У системі літака з'являється опір ІнтерфеоеицІІ від вза

ємодії потоків, що обтІкятт. елементи літака в області їх з'єд
нання. В загальному балансі опору слід також враховувати опір 
ВІД місцевих джерел (звврні те заклепочні шпи, щілини, антени, 
трубки приймача ловітряного тиску, вузли підвісок, кронштейни 
та Інші дрібні конструктивні надбудови, які виступають в по
тік).

Для розрахунку смадових частин сил опору застосовують 
різні методи. Пробільний опір визначають за теорією погранич
ного шару, а хвильовий та Індуктивний - в рамках моделі навоз
ного обтікання. Широко використовуються також експериментальні 
дані та полуемпІричнІ залежності, аокрема, для визначення опо
ру Інтервенції та місцевого опору.

Згідно і експериментальними дослідженнями профільний опір 
пра безвідривному обтіканні літака практично не залежить від 
кутів атаки (підйомної сили). Деяке збільшення опору спостері
гається в області критичного кута атаки внаслідок зростання 
тоащжкн пограничного пару І початку відриву потоку.

Від кутів атаки не залежать також хвильовий опір, опір 
Інтерференції та опір місцевих джерел.

На підставі розглянутого коефіцієнт лобового опору літака 
можна запасатж у вигляді

^ і а “  ^х о + ^ х і * (І .І )
де Сх* -  коефіцієнт лобового опору при нульовій підйомній си
лі ( С^а « 0); Сл ,.,- коефіцієнт Індуктивного опору.

Перший доданок у формулі ( І .І )  визначається сумою складо
вих:

^х0 я ‘Л'ї,р * ^  ДСХ , (1 .2 )
де Сх  І Су. 6 -  коефіцієнти профільного І хвильового опору; 

дС х -  коефіцієнти оперу від різних місцевих джерел.
При дозвукових ШВИДКОСТЯХ ПОЛЬОТУ { Моо< М. ) ХВИЛЬОВИЙ

опір відоутній і  С х х  ̂ -  о. *$)'.
У даному розділі визначаються окладові сіл опору ари ну

льовій підйомній силі. Розрахунок Індуктивного опору розгляну
то в розд. 2 .
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1.2. Профільний оаІр літака

Профільний спір літака визначається сумою опору його Ізо
льованих частин Із врахуванням інтерференції між ними.

Формула для розрахунку коефіцієнта профільного опору лі
така має вигляд

г »р , > 4  ’ Кт С'х Р. 5 . '

* Ч „ йх „ Ь, ♦ п К ,„С ххрБо Бо *•“ х

^тС<Х.рьо ї̂.О

Тут С3

І р*3
+ кт ♦ кт А^ х ре-0(<ї,)5г.' (1.3)

' *  рї.О ^*•^5.0’ Сх Р« Ч -  коефіцієнти
профільного опору Ізольонаних фюзеляжу, крила, горизонтального 
оперення, вертикального оперення, гондоли двигуна; дС т.ркСТ)
І ДСХре0(ір)-  Коефіцієнти додаткового профільного опору, зу
мовленого Інтерференцією крила І горизонтального олероння г 
фюзеляжем; к г.д -  коефіцігнт Інтерференції гондоли двигуна а,, 
фюзеляжем або з крилом; п -  число гондол; к^ , к т І Кт&, -  
коефіцієнти гальмування потоку перед крилом, горизонтальним І <
вертикальним оперенням; Бо *-о‘ Ь.о' -  вТВІДНО-
шення плоді міделя фюзеляжу, Ізольованих крила, горизонтально
го І вертикального оперення, міделя гондоли двигуна до харак
терної площі 5 (  §<р»ЬМф /$ .  5к - 5 к/ 6 , § го =5 го/3  .
5 6.0 - Ч о / 5 . 3 ,^  “ 5м.г ? /5  ).

При необхідності у Формулу (1 .3) шшочають опір зовнішніх 
підвісок (підвісні паливні баки, контейнери тощо).

Розглянемо методи розрахунку' окремих доданків ви пазу (1 ,3 ) .
О ' ,

1.2 .1. Профільний опір фзозеляжу І гондол двигунів
Профільний опір фюзеляжу розглядають як опір еквіватентко- 

го тіла обертання [5 ] . Для врахування конструкти. .іих особли
востей фюзеляжу, відмінних від тіла обертання, вводять поправ
ки.

Коефіцієнт профільного с ору фюселяксу мав вигляд
^ * ш в ' . (1.4)•*'р<Р *рт.о х^<р

Перший доданок -  профільний опір еквівалентного тіла обер
тання -  визначається так
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С* р т .о -^ Ч л Ч „<  рв * / .5* Л  , ( І *8)

де -  коефіцієнт опору тертя однієї сторони плоскості плас
тини е потоці нєсткслироі рідини при однакових Із заданим Фюзе
ляжам числі Рейнольдса Rв І положенні точки переходу ламінеп . 
ного пограьичного шару в турбулентний 3£.т :

— Ш 1 ___(Ч .з , . 1 1 1  ж (І.в)

Число Рейнольдса Ке фюзеляжу обчислюється з урахуванням 
Його довжини І параметрів польоту ТУ«, І Н :

І*е М „ fc.pt (н ), і(н ) -  а „ (Ю /т и (Н ) ,
де Сі„. 1 "О«, -  швидкість звука І кінематичний коефіцієнт в"Як 
кості повітр на заданій висоті польоту.

При Н < 20 км масмо
І  00 - 2,53(і-Н/,2тНг/5їь)-Ю7м‘'. (1.7)

де Н -  висэта польоту в хілометоах.
’ Множники Г,>д І Г}м у залежності (1.6' визначають внесок 

оиж тиску та ефекту стисливості в профільний опір фюзеляжу:

ІЛ ■ , * т ; ( !’ - і г ) » - ' 4  •

г] » > °,055 Х.̂  М ^)( 1 + » . .
м 1 »агмИ. т Д  /\ +1 )  . ( І .8>

де  ̂ф -  подовження фюзеляжу.
Підношення плоші бокової (змоченої) поверхні фюзеляжу до 

площі міделя наближено розраховують за формулою
^5пк/^м.<р '  0,2 ЛНОс/Л ф ”  0,55 ^ц0рИ /  А(р^ »

де А<р, А нос  ̂ А корм -  подовження фюзеляжу, носової та кор
мової його частин, відповідно.

За няявносгІ бокових нові троззбІривків плоіцу їх поверхонь 
слід включати до площі рБоіч .

Співвідношення (1 .6), (1.8) свідчать про Істоти»' залеж
а т ь  профільного опору фюзеляжу від положення точки переходу



Х у * X т / £ (р . Найбільша величина опору буле пр« обтіканні фю
зеляжу повністю турбулентним потоком ( х т = О), найменша - 
ири цілком ламінарному обтіканні ( Х т * І ) .  В реальних умовах 
на поваохні фюзеляжу Існує змішана течія (0 < Х Т< 1 ).

Положення точки переходу залежать від багатьох факторів, 
а яких головними с (*е 1 М«, , форма твірної бокової поверх
ні фюзеляжу, чистота (шорсткість) поверхні, початкова турбу
лентність набігаючого потоку. При помірних І великих надзвуко
вих швидкостях польоту враховується І температура поверхні.
Слід також мети на увазі, що на лонзрхні фюзеляжу знаходяться 
різні джерела турбулізації потоку (місце стику і крилам, ліх
тар кабіни, бокові повІтрозвбІрі'икЕ, місцеві конструктивні над
будови І т .Ін .). Звичайно течка х т не повинна розташовувати
ся далі від носової частини фюзеляжу, ніж ііІ джерела.

Орієнтовно положення точки переходу можна визначити таким 
чином:

9

.час. 5̂ 7 г) 0  + °.|5Т О .т V 2Лнос 10
Формула (1.9) застосовується при < 3, якщо эредня 

висота елементів шорсткості обтічної поверхні на перевищу« ве
личини (5 .. .ІОЬКГ6 м. Цю вимогу, зокрема, задовольняють дюр
алюмінієві листя. При більшій шорсткості точка переходу зміщу
ється вперед 1 може дійти до носика фюзеляжу.

Розрахункові значеная, одержані за рівнянням (1 .9), слід 
зіставити з відносним оозмІщенкям можлиьих джерел турбулізації 
на фюзеляжі. Вважається також виправданим на початкова етапах 
проектування профільний опір елементів літака обчиолгвати при 

Х т = 0, що декілька завищує сумарну величину лобового одору. 
Вибір силової установки за умови зав деного опору утворює над
лишок тяги, що гарантує одержання потрібних льотних характерис
тик.

Конструктивні особливості фюзеляжу враховують підсумопту
ванням коефіцієнтів додатково, о опору у формулі (1 .4).

Збільшення коефіцієнта профільного опору фюзеляжу від 
хвостового обтічника або звуженої кормової частини обчислюєть
ся аа виразом
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4 Ч * - АМ ’ т о ^ ) ( ' - С ]• (,ло)

Тут а - аРо

’норм

при ;и, 

А.29рд
У І іТ Т ю р І

корм  -

- < М . і

при М « > 1,

Л* А

. корм І % <>(■*

0,029

відповідно подовження І звуження кормо
вої частини або хвостового обтічника; за відсутності донного 
зрІву Г} * 0. Множник к набуває значення: к * 7. якщо 
бокова поверхня обтічника (кормової частини) мас сфероїдальну 
Форму або форму еліпсоїда обертання; к ■ 3 -  для Інших форм, 
які при Пмрм « 0 мають загострення; множних £ * С, якщо з 
донного зрізу зитІкас струнінь реактивного двигуна, за відсут
ності струменя  ̂ «= І.

Скошена (відігнута) кормова частина фюзеляжу дозвукового 
лесажирського або транспортного літака призводить до виникнен
ня додаткового опору:

ІЇхрто ^  г ( 0,5 ^ к°Р") '
( і .т

д? 15у9 Корм. - кут відхилення корбової частини ВІДНОСНО осі Фюзе
ляжу (будівельної горизонталі).

Вплив ліхтаря кабіни екіпажу або пілота оцінюється такими 
значеннями:

-  для пасажирського І транспортного літака дСх  * 
-0 .0 3 Р/\гАф ;

-  для манавреного літака д С * ^  - 0,042 ( \ іх.е/ )(,
де ^АкДТ - площа міделя .ліхтаря. І

Обтічники основних стояків шасі, розташованих на бокові* 
цоьерхяі фюзеляжу, дають тирі от профільного опору дС , -
- о . о з с Хв,л . рч\

Рокові та пІдфюзедижнІ позІтрозеОІрники збільшують коефі-



цІент профільного опору на -величину ДСХ(, 
де $п г -  сумарна плода по нормалі ю осі 
ре^ІзІв усіх повітрозебірників.

Коефіцієнт додаткового опору при установлянні в «осовій 
частині фюзеляжу поршневого двигуна рідинного охолодження -  
ДСХр<р= 0,С35/5М.Ф , двигуна повітряного охолодження. -  
дС ХВф “ (0,025.. .0,020)/ Б м ^ , лобового г.овІтрозабІрника 
ТРД -  дСХр<р * 0 ( з квадратних метрах).

Розрахувати поофільнпй опір гондоли двигуна модна за Фор
мулою, аналогічною (1.4):

II
0.0«5 « Ь „ .* /5 ^  ) . 

4хззляжу вхідних ле-

р*$ ^ хрт.о.і.^ А С.хР«Ч * (1.12)

г р т .о .г .^  *  ^  7 а *7 м  ̂ г .д /^ и .* .^ ) -
Передбачається, шо гондола обтікаеться повністю турбулент

ним потоком, І тому значення І г}и обчислюють за вираза-

ч
0 І заміні подовження фюзеляжу Яф 

множник набуває
ми ( 1 .6) І (1 .8) при 
на подовження гондоли 
значення Г} » І .

Число Рейнольдса визначають за довжиною гондоли 
Ке е « ї (М) • Площу бокової поверхні  ̂ тсоба брат*
5зз частиі.и поверхні гондоли, яка потрапляє е крило або фюз

9«а а

фюзе-

коефіціснта профільного опору

бзз
ляж» ^м.г <} ^^».9

Джерела доданків Л х . 
гондоли у рівнянні (1 .12 ): "

-  установк” поршневого двигуна рідинного охолодження 
( Д(-х0,„  * 0,005/ 5 ич.д ), двигуна повітряного ОХОЛОДУ ІННЯ

0 ) ,  д е
•Р«і( ДСХрі>  (0 ,025 ...0,030)/5 

$и.» а -  в квадратних метрах;
м.«.| )« (ДСХ р і^

м-г.)
-  система реверса тяги дСХрг. - (0,05.. .0,Іб>)Сх  ̂  ̂ •
-  обтічники шасі, які розташовані на гондолі, дСх І'М * »

-о.озс*,,,,.,, . '*»
-  експлуатаційні та технологічні вікна, щілини та отворі 

на поверхні гондоли дСХрг.5 ■* (0,0075...0,0140)/ 5 мг « . де
^м.е.ф " У квадратних метрах. *

Наведені вище формули можна використовувати також для роз
рахунку профільного опору зовнішніх підвісок (паливних бахів,
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контейнерів тощо).

І .2 .г. Профільний опір крила І горизонтального оперення
Профільний опір крила І горизонтального оперення розрахо

вують за отними й тими я формулами. Однак послідовність розра
хунку залежить від аеродинамічної компоновка літака: у нормаль
ній схемі спочатку обчислюють опір крила, у схемі "утка" - 
опір горизонтального оперення. Це зумовлено необхідністю мати 
перед проведениям розрахунків профільного опору задньої несу
чої поверхні значення коефіцієнта гальмування потоку.

Коефіцієнт профільного опору крила або горизонтального 
оперення обчислюють таким чином:

С Хр “ 9с їм  > (І.ІЗ)
де Ц  - коефіцієнт опору тертя однієї сторони плоскої оласти- 
па »  потоці нестисливої рідини при однакових Із заданим крилом 
(оперенням) числі Рейнольдса ї положенні точки переходу х т ; 
подвоєне значення коефіцієнта враховує обтікання верхньої та 
яижньої поверхонь. Множники Г{с І Г}м маю':ь таке саме значен
ня, як г] л І ґ[и у с пі вві дноюекчі (1.5): першій визначає вне
сок опору тиску в профільний опір, другий -  пов’ язаний Із впли
вом стисливості.

Значення С{ визначають для заданих Ке І х т за вира
жем (1 .6). Розрахункові форму .ли для Г}с І 9м мать вигляд:

Г|с - +

9 -̂о,055Х*м) ( іч-5І'4М )) ІІЛ4)

де чвело М відповідає швидкості набігаючого потоку перед кри
лом ( М ■ Мо.Ук^') або горизонтальним оперенням ( М»М.оУк7  )•

Розрахунок профільного опору крила (оперення) ведеться 
спрощено за одним перерізом. Число Рейнольдса обчислюють за се
редньою геометричною хордою консолі крила ( &ср * / І к ) або
оперення ( 6Чо 0 / &кг0  ), викоплетовуючи парамзтри набіга
ючого потоку перед несучою поверхнею: І? а ■ МБсрф(н).

ОІдносиа товщі:на профілю:
С * (С8 65 т с ^ к) / г £ ср -  ( £ 6 + С„9 ) / (1  т 7 ) ,  (І .І5 )



ІЗ
де Ср 1 буг -  відносні товщини профілі? у сортовому І кін
цевому перерізах; остання рівність записана для крила (оперен
ня) трапецієподібної форми в п л а н і ; -  зворотне звуження 
хрнла або оперення. Для крила складної форми в плані профіль
ний опір розраховується окремо для кожного перерізу Із подаль
шим Інтегруванням, вздовж розмаху. У цьому випадку 

і
СХр*£~ І Ч  ?сг?м 6^2. 2 - 2г/Є., (ІЛв/

де враховано, що хорда 6 . відносна товщина с  • точка пеоо- 
ходу х т 1 число Рейнольдса Яе •» МБіСн) зміні ться пздовж 
оозмзху консолі крила.

Положення точки переходу Х т на профілі крила (оперення) 
визначається як середня величина між двома значеннями, одержа
ними для нижньої та верхньої поверхонь. Із збільшенням кутів 
атаки точка переходу на верхній поверхні зміщується вперед, а 
на нижній -  назад. Однак значення середньої величини залишаєть
ся практично сталим.

Положення х г на обтічній гладкій поверхні (висота але- . 
ментів ворстхостІ -  не більше І О“5 м) можна визначити таким 
чином:

х т * х т к х к м ,

де «і
£ + 0,02

-  М 5 -. 
Ю**ЯЄ+2,А' 9 ( І .17)

ікх -  1̂- 0,6 5ІПг Х„.К) С05Є %пк,км*<-*-0,О8і/м’.

Якщо на обтічній поверхні знаходяться різні джерела турбу
лізації (конструктивні надбудови» стики листів обшивки, зварні 
та заклепочні шви, щілини від механізації передньої кромки кри
ла І т .Ін .), то точку переходу слід розміщувати з місці знаход
ження ддероля.

На горизонтальному оперенні в нормальній схемі літака, яке 
потрапляє в аеродинамічний слід від крила або в струмину повіт
ряного гвинта, пограничний шар на повар чі буде повністю турбу
лентним 1 в даному випадку Хт = С. Ламінарна течія може також 
порушитися ари падінні ке обтічну поверхню стрибка стисливості
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1.2.3. Коефіцієнти гальмування потоку
Крило, горизонтальне І вертикальне оперення в системі літа

ка а вагальному випадку оотікаоться пі швидкістю, яке відмінна 
від швидкості набігаючого потоку . Це враховується коефіці
єнтами гальмування потоку, які доріьнхдать відношенню усередне
ного швидкіойого напору перед розглянутим елементом літака до 
швидкісного напору незбуреної течії: для крила k * »  Q,K/ ^ «  • 
горизонтального оперенні кт j . вертикального оперен- 
11,1 Krg.0 - ‘k o  /я - .  - м  «0,5 ( p v * ) Mi S ..o -0 .5 (p u *)e.# ;
<\ :.і - о,5 ( p u * 'і.о ; • о,Бровці. * о , ? •

Янес прийняти, що густина І тиск у загальмованому потоці 
мало відрізи, зться від параметрів назбуреної точІЇ р ^  І 
то швидкості тг чиста Меха перед крилом, горизонтальним І вер
тикальним оперенням можна одержати за формулами:

Uk - V - V k?\ Мк -Iv u VkÎ ,  V,.0 - ^ V k7 . ( I J 8 )  

V e " v~V >4s.0\  ^б.о
Значення Мк . Mlc  , Мj Q використовуються при розрахун

ку аеродинамічних характеристик Ізольованих крила та оперенім.
При дозвукових швидкостях польоту перед крилом у нормаль

ній схемі, горизонтальним оперенням -  в схемі "утка" І верти
кальним оперенням гальмування потоку виникає в пограничному ша
рі на частині поверхні фіозолягу, яко розташована попереду об
тічного елементе. Враховуючи, ио товщина пограничного шару яяеч 
но менша бід розмаху крила і горизонтального спєрення або висо
ти вертикального оперення, можна прийняти, що при М „ < V* 

k ; . i .  k , . ï  кп . . і .
Для літака з повітряній« гвинтами коефіцієнти гальмування 

можуть змінятися, якщо крило або оперення потрапляють у збуре
ну течію за гвинтом (дип. нижче)

Гальмування поток,/ з пограничному шарі на фюзеляжі необ
хідно враховувати для конструктивних елементів, розташованих 
ча фгзоляжі, аисота h яких порівнюється з товщиною погранич
ного шару Ç . 7 цьому випадку



16

де Х ел- відстань «лементе від ноог.а фюівлнжу.
У недзвуково'лу ПОТОЦІ перед НОСОВОЮ ЧаСТИЛОЮ фг̂ евдду м -  

никас стрибок стисливості, до призводять до змензония вчлдчос- 
їІ тв< ї перед крилом (оперенню). Величине коефіцієнте гачьму- 
аяннл потоку залежить від Інтенсивності стрибкі, яка, ь свою 
чергу, пов'язана ? хвилюиим опором носової честячи фюзеляжу 
С х. нос. І ЧИСЛОМ М оя польоту. Таким ЧИНОМ, при М о о > 1  АТЯ 

передньої несучої поверхні (крило - в нормальнії» схемі, гори
зонтальне олорення - в схемі "утка") масмс:

а -=®^мі-і / 2 2  пр» у м ^ - і / г і  < і ,

де б  «с1и(>/е  , х  « 5с/е ; х  -  відстань від носка фюзеляжу 
до 1/4 бортової хорди крила (оперення); І -  розмах крила або 
оперення з урахуванням підфюреляжної частина; СІМЛ-  діаметр 
мїделя фюзеляжу або еквівалентний діаметр а ф е у[4І ил/Я »

-  зворотне звуження консолі крила (оперення). Зьачення 
С х  иое Диа. у пІдрозд. І .З .І.

іля вертикального оперення яри Мм > 1

чах поверхонь,
У дозвуковому діапазоні швидкостей польоту гальмування по

току перед горизонтальним оперенням у г'рмальнІЕ схемі або ве
ред крилом у схемі "утка" враховується, якщо вони знаходяться 
в аеродинамічному слід! від розташованої попзреду несучої по-

к* ( або кт) -  1 - а с х ^  .
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верхні (про вилив повітряного гвинта див. нижче).

Цри надзвукових швидкостях додатхове гальмування відбува
ється за систолою стрибісів стисливості від фюзеляжу І перед
ньої неоучої поверхні.

Для горизонтального оперення в нормальній схемі коефіці
єнт гальмування потоку обчкслх®ть так:

при М«*<М,: к 7  ■ І ,  КОЛИ

к т  - к , г . к о д »

1 У-г о ̂   ̂ А 6 (,
1 < а ь , .

(1 .22)

Яри Мт > 1 : к т  - к г . к о л і 1  ̂і .о 1 * А £ , , (1.23)
кт - к іг-ка. коли І ^ г 01 < А ь , ,

Н  А - 01вІ(»т0,8М,.)У£±р<|(1 )тО.5У , X, » Л,/6|.
Коефіцієнт к,а дарахтервзуе гальмування потоку в аероди

намічному оллМЇ за крилом, а К -  гальмування за системою
стрибків стисливості:

к * - 1 - ( а С Хност е С Х!еЬк), (1.24)

® * ^кр/(^кр *' 2 / '/М „ -  1 )» ?'кр"^кр) ^жо>^*.о>Л,м /^»0

У формулах ( 1 .22) -  (1.24) СХ(іК -  коефіцієнт профільного 
опору Ізольованого крила (див. підрсзд. 1 .2 .2 ); геометричні па
раметри х , І 6 ( наведено на рис. 1 . 1 ; І кр І І го ровмах 
крила І горизонтального оперення з урахуванням підфюзеляжнсі 
частини. У виразі для кг коефіцієнти хвильового опору носової 
частини фюзеляжу СХ|<0<. та Ізольованого крила Сх внзнача- 
ютьоя в підрозд. 1.3.1 та І .3.2.Множник а обчислюється зя форму
лою (1 .20) для геометричних пірачетрів оперення.

Вирази (1.22) 1 (1.23) наведено для випадку сС* 0 у п^жпу- 
иенні, що вісь аеродинамічного сліду посходять через згідна кром
ку крила в напрямку ннбІсакчого потоку. Тому при ос / 0 замість 
|^і0 | в дівах частинах нерівностей (1.22) І (1.23) треба атв
І *̂.0 Г І .Коефіцієнт гальмування потоку перед крилом у охекі утка" 
обчиолхють тах:
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<i» lnpa  kf ~ i - a C x HOe P̂3 (1.25)

Kt* " * "C i - k , , ) s * / s K .
Тут k ,« kT at. формупою (1.20), к ,г визначається за виразом 
(1.24) з урахуванням нерівностей '1.22) 1 (1.23) при заміні 
Сїрк на коефіцієнт профільного оперу Ізольованого оперення 
СХр|4 (див. підрозд. 1 .2 .2). Плоцу криль S *  , яка потрапляє 
в аородикгмічний слід за оперенням, показано на рис. І . І .  Для 
крила трапецієподібної форми в плані

_2~(t

М м
(1.26)

де Р,к 1 Ім -  розмах горизонтального оперення І крила, окле- 
даних з двох ко..солей; і)к -  зворотне звуження консолі крила.

Якшо на дозвуковому літаку ( Мте< М„ ) частина доверхн' 
крила обдувається струминою під повітряного гвинта з двигуном, 
розташованим у носовій частині фюзеляжу, то коефіцієнт к* зна
ходять за формулами

кг - <+в5 „58.к » к * - кГгП + В§е6-8.к'). (1-27)
перша з яких відноситься до нормальної схеми, а друга -  до схе
ми "утка". Відповідно якщо горизонтальне оперення потрапляо в 
супутний струмінь від повітряного гвинт'*, матимемо:

k T - f  + k ,B S o(f 
k T-  k,a(M k 6B3o5g>, 0)

(1.28)
ЩТ  i I о  > : :  : ” i ; і

Б  П ІЛ  Ю Т Е  К А
Національного аерокосмічного { 

університету ім. м е,.Ж \ к енського ! 
«Хирь .ЛсЬКИП нМігИН інсти ІЛ І » І



ль к, -  і у випадку, ышо двигун розташований в носовій час
тині фьзеяяцу; к ь * 0,75 -  якщо двигун ьа крилі.

У залежностях ( 1 . 2 7 )  1 ( ] . 2 8 )  $ 0^  к *  5„р / $ к •
і о * о̂Є31 с/ 5 г о “ 0ІДИОСНІ площі консолей крила та опореп- 

ня, які знаходяться ь циліндричній струмині з діаметром, який 
приблизно доріг.чхс діаметру в̂пнта сІгв; 8 -  коефіцієнт на- 
аонтахоння на площу,яху змітає гвинт,Ь*Р/}„Ргв; РГЇ•Ясі*ь ;
Р - тяга гвинта (у крейсерському режимі польоту сумарна тяга 

всіх гвинтів дорівнює силі лобового спору).
Обдув поверхні кпила від установлених на ньому тягнучих 

гвинтів призводить до появи додаткового опору з коефіцієнтом 
А Сх , який підсумовується за формулой (1.2) І ризначасться у 
підрозд. 1.5.

Коли в< тикальне оп̂ рен̂ я або кінцеві шайби потрапляють 
в супутний струмінь від повітряного гвинта, то

К т .  -  ( ♦ к .  В .  ( 1 . 2 9 )бо *
Множник к8 мас такі значення; для літака з одним або де

кількома гвинтами І центральним оперенням кв * І, з одним 
гвинтоь; І рознесеним оперенням (шайбами) к 8 = 0,75(сіГ5/£ \
8 двома гвинтами та більше І рознесеним оперенням (иайбами) 
к ,  - 0 , 7 5 ( 1 - 2 а І 1ш -(1ГШ І  £ш )  .̂ а ь  ■ відстань міх шайбами 
(роснссеним оперенням), а -  вїцстаііь від площини симетрії лі
така до осі внутрішніх гвинтів.

1.2.4. Профільний опір вертикального оперення
Профільний опір вертикального оперення обчислюється за фор

мулам:! підрезд. 1.2.2 при X , * 0 І М6 о .Мте7 к т ^ -  в аеро
динамічній КОМЦОНОВЦІ 3 рознесеним оперенням величина Схр^о 
побоюється. Аналогічно Еизначае ь̂сл профільний опір хінцезих 
шайб І подібних до них елементів.

1.2.5. Додатковий профільний опір, 
зумовлений Іктерференпігю чзегкн літака

. Сгералами додаткового опору с мі оце ?"сдчання несучих по
верхонь (крила, :ориззнтялі.ного оперення) з фюзеляжем І гондол 
двигунів з крилом або фюзеляжем. Пов”Я8ано з цим іц.двщенк* 
ірофільяого спору враховується у виразі (1.3) коефіцієнтами

16
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*£*,«<♦>• АСхр«.0ЛІ ыножн/юм к ,. ,  .

Формули для розрахунку коефіцієнтів додаткового опору 
від взаємного впливу кргла І оперення з фюзеляжам масть такай 
виї'ляд:

^  ̂Хрк(ф) *  ̂ІНТ ^ х  рк ^  ') '
К (1.30) .

Д ^зс-рг-оС»)* ^інт г.р ^^*•0/ ^го^>
Др Схак І ^хрел"  коефіцієнти профільного тору Ізольованій 
крила І горизонтального оперення (див. ПІдрозд. 1 .2 .2 ;̂ о 5 к І 
д 5ї0 -  плоігІ ,  які визначаються у бортовому перерІаІ крила та 
опероння добутком відносної товщини профілю на ; ядрат хорда 
С5 . к .нт -- коефіцієнт Інтерференції крила або опороіс-я 
з Фюзеляжем.

Залежності (І.ЗО) враховують спір, пов'язани? з несприят
ливими умовами течії тя передчасним вІдривог: пограничного га 
ру в дифузорній області з'єднання крила (оперення) з фюзеляжем 
і"дифузорний" ефект).

Основними факторами, які во-.ивасть ня коефіцієнт к інТ , 
є схема розгадування несучої поверхні на Фюзеляжі та форма, по
перечного перерізу фюзеляжу.

Орієнтовно при будь-яких швидкостях польоту можна корис
туватися таками значеннями к і Р !

високоплан, фюзеляж круглого перерізу....................... 0,075;
середкьоплан, фюзеляж круглого перерізу...................0.15;
низькоплан, фюзеляж круглого перерізу....................... 0,75;
низькоплан. фюзеляж овального перерізу..................... 0,50;
низькоплан, фюзеляж прямокутного перерізу......... . 0,40;
схема Т-образного опероння........................................0.
Слід враховувати, що значне зниження додаткового опору до

сягається установленням зализів у мі.цї з'єднання фюзеляжу а 
крилом або опереькям. Оптимальний радіус зализу дорівнює 
(0 .06...0 .08) 6, .

Збільшення профільного опору гондоли двигуна, розташова
ного біля поверхні фюзеляжу, визначається множником:

Ц - < + ° , 5 п ,  л -  і , г ,4 і  к г^ в п о ,  л « з ,  ( і .з і )  
де П -  число гондол.

При розміщанні гондоли на крилі маємо:



ао

■̂ г.̂  '  ‘  ̂г •  ̂5 '

0.6 Д , 8

У формулах ( I .32) кнохяик к, враховує зміщення гондоли 
в 4 до ах нормалі до поверхні крила ()і ■ ^/сіг.о ) , кг -  ваасм- 
яий вплив двох гондол, розпайованих на одній консолі хрлла 
( й ч С./с! с -  зміщення гондоли вздовх хорди крила
( ї е. ■ X х.г / 6,^ ) • При оозміщенні на консолі крила однієї гон
доли* кг «-. І Геометричні ппраыэтри Н . а  . х , .  „ с і , ,  на
ведено на рио. 1.2.

Згідно з впре з ом (1.32) накче сприятливішим с розташуяятк 
гондоли безпосередньо під дрилом ( х г „ *■ С, а » 0,5). При 
т8кому компонуванні області мінімального тиску на поверхні кри
ла * гондоли збігаються, завдяки чому зростають позитивні гра
ді енти тиску 1 тим самим лькикають умови для більш раннього 
відриву псграннчногс шару. \

Зміщення гондола внзрад ( 2^ ^ > 0  ) або назад ( Х ,^дО  ). 
розташування І ї на осі храла ( Ь -  0) або на пілоні призводить 
до зменшення Інтеоф'зрбнпі/ічого опору. Цьому зменшенню сприго і. 
такої: застосування зализів у місці з’ єднання крила з гондолою, 

взаємний вллпе двсх гондол, установлених на одь^й консолі 
сила, призводить до вростання опору, головним чином з резуль-

Рчс. 1.2



таті збільшення швидкості течії між ними І градієнте тиску яа 
поверхні гондол. Для зменшення Інтерференції гондоли розташо
вують одну відносно другої на відстані но менш двох діаметрів 
гондол ( й  > ?) або з’єднують загальним обтічником. У ньому 
випадку гри розрахунку множників К І К} поєднані гондоли 
слід розглядати як отит/ г еквівалентним діаметром сі е>1 <, ■
« СІ«. V? , а МНОЖНИК к г прийняти рівним ОДИНИЦІ.

На закінчення відзначимо, що одним Із перспективних спо
собів знижання додаткового опору, зумовленого взаємним впливом 
частин літака ? крилом, е проектування аеродинамічних хзмпено- 
вок за лініями течії. Сутність такого підходу сг -вдається я га- 
да.'ші елементам компоновки (фюзеляжу, гоьдолзм, обтічникам і 
т.Ін.) таких форм сокової поверхні, які відповідають лініям то- 
ЧІІ при соті канні Ітолвовлного крит а.
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1.3. Хвильовий опір літака

При швидкостях польоту з чипами Маха, більшими зІд кри
тичного ( М « > М .  ), на поверхні літака х в потоці виникають 
стрибки стисливості, які призволять до появи хвильового опору.

Достовірні результати розрахунків хвильового опору модна 
одержати при М- > І,2 . У діапазоні чисел М „  < 1 , 2
хвильовий огір літака визначає ..ся за узагальненою озлежністю, 
яка апроксимус експериментальні дані для різних аеродинамічних 
компоновок.

Згідно з принципом членування літака на основні елементи 
розоахунхову формулу для коефіцієнта хвилпопоі’о опору при

> 1,2  можна представити у вигляді

'*хї. ел+ ^тв.е^хх68.о'^ п*

^х-хб* ’ ^*Хо».0 ■ ^»хвб.о’ “  К0в<ї,іі,і-
енти хвильового опору ізольованих фюзеляжу, крила, горизонталь
ного І вертикального оперення, гондочи двигуна. д С х ^ с в(9). 
дСХх£ео1д>і-  коефіцієнти додаткового хвильового опору, зумов
леного взаємним впливом крила та онереї я з фюзеляжем. Решта 
позначень мають таке саме значення, що й у вирааі (1 .3 ).
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При М*< -Й 1,2 коефіцієнт хвильового опору літака 

обчислюється зя рівнянням

с * * і  1.2 -  мЦ )  5 Т г^ м „ )  • (1’ 4/
да СХж8-  коефіцієнт хвильового опору літака прв М » ■ 1 .2 . 
одержаний за формулою (1.33); М* -  кгктичне число Моха л1~ако 
(див. пі дрозд. 1.4 ' .

І .З .І. Хвильовий опір фюзеляжу І горлол двигуна
Хвильовий опір фюзеляжу визначають опором носової та кор

мової частин, а такса додатковим опором відрізних конструктив 
них елементів, розташованих на фюзеляжі.

Формуле для розрахунку коефіцієнта хвильового опору фюзе
ляжу має вигляд

‘ Х & е • С: ’ ••ОС ♦С, ■корг 2 д С ; :ХІф' (1.35)
Опір носової частини залежить ьІд форми бокової поверхні 

тс/числа М „  польоту, а за наявності л о б эго попітрозабірни- 
ка (носова частина Із протокой) -  від режиму роботи повітроза- 
бІпнжга. Далі розглянемо розрахунковий режим роботи.

Нижче подано формули для розрахунку хвильового опору осе- 
сш/етричних носових частій. Однак, згідно а принципом оквІга
лантності , хвильовий опір носових частин, відмінних від тіл 
обертання, буде майже таким самим, як і  у осесиматричного тіла 
з однаковим розподілом за довжиною площин поперечних перерізів 
[ІО]. Наприклад, хвильовий опір еліптичного конуса з відношен
ням осей поперечного перерізу 2 :ї відрізняється лише на 4)£ від 
хвильового опору конуса однакових довжини І площі основи.

Для конічної носової частини з протоком коефіцієнт ХВИЛЬО
ВОГО опору визначається за рівнянням

г  „  «. і * ?£Ь ж .)  . т зел
1 х нос х и Д ^  ь г х н і *  а -* Г

де
> н

 ̂НОС * ,і> нос -  подовження І звуження носової частини; 

В окремому випадку для загостреної носової час.ини

7 но«' 0) гирав (1.36) набуває вигляду
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'нос
«  2,03 »іл* в„ + 0.19

{м Г-
ып 2 Ре 11.37)

да £ 0 -  половина кута при вераши конуса} ^  рв». 0,5/А ивс.
Для пяраболічної носової частини з протоком

С,х  "  У а у Ц *  ♦ ■■ . (Т.З&)<лгнос+< Ч ->/хи Д і + і\7хи /
КлІпсоїдяльна носова частина без протоку

- ї ї ) -  а -39)
Залаяність ( 1 .39) справедлива при Янос '* І .

Для косової частині баз протоку, бокова повергли якої ва- 
эя*часгьзя сзеяенево» функцією г ( х )  « 0,5с1к « ( * / £ « «  X ,
(0,5 < т  < І ,  0 £нос )

С, 2 лг

нос « С * « # « " - ”
( « ♦ # ) .V*«

а л о )

Напївсферична носова частина

СХнос -  ° '3 а 8 6 ^ [ 2 , 5 ( М „ - 0 ] . ( : . « )
Цією формулою можна користувач тя при М«, > І»

Для оцінки хвильового опору носових частин при М „  «  І 
маемо залежності

с . ■нос 5;пр0 4.8 ДнОЬ
'Н ОС (4Л5 (1.41а)

варта з яких відноситься до конічної носової частини, друга -  
до оживальної форми бокової поверхні.

При р 0»  ^  І3 (1.4Іа Удержують значення для плоского тор
ця ( с*.

0 ,3 ).
нос І ) ,  при Я нос 0,5 -  для напівсфера ( С;

'НОС

Рівняння (1.37) -  (1.40). показують, що для зменшення хви
льового опору при заданому числі М*. польоту слід застосову
вати носові частини а більшим подовженням А иос . З другого бо
ку, згідно 8 формулою (1.40), мінімальний оаіп при фіксованих



вивченнях М „ І Л нос мае носова частина степеневої форми а 
показником т  « 3/4. Ори М«, ■ 2,2 І Л Н(К_ « 2 ветчина цього 
опору відповідно :іа 14 І 25? менпя від опору конуса І парабо
лічної носової частини. Результати найточніших розрахунків 1 
експериментальні доні підгвердгують доцільність використання 
для фюзеляжів надзвукових літаків оптимальних носових частин 
степеневої форти [ 2 ].

Розрахунок коьфїціонте хвильового опору конічної кормової 
Чцстяик здійсішеться за виразом

34

С, * * [ 2 09(1 ” 0 1 —7- "* — —V^корг - * КоР«' Т і zХ-к і 4 А;
£62.) У М ТКОР*

Сі-Пиер«)*
(1.42)

' т V' '(ксуну 
Для кормової частини а криволінійною поверхнею, близькою 

ва формою де параболо! дзльиої, маємо

Сю _______________ІІ~  "аасаУ-----

У формулах (1.42) І (1.43) Хк «
Для загостреної кормової частини 

(1,43) сліп прийняти г}мрм» С.
З різних джерел додаткового хвильоеого опору фюзеляжу роз

глянемо ліхтар кабіни п іл от ів , бокові та підфезаляжчі повітро- 
ааОІрнпкч, спарені сопло в кормовій частині.

Коефіцієнт хвильового опору ліхтаря обчислюється аа форчу-

/нД - 1  /Я коры • 
в ріь.лннях (1.42) І

лою
**■ ” *̂ілт)] *̂о‘т /5 „.ф .

Сх -  0,2 ♦ 0,5 У М* Т ?  Є ^ Г , (1-44)

де Ллі,г -  подовження ліхтаря, А діхт * САіп /  'Іа$АІлТ/іс *
*  0,627 &ді,г /  У^Гит ; І іді*т - довжина І плоша мІ-

деля ліхтаря, відповідно. ,
Коефіцієнт додаткового хвильового опору фюзеляжу зід боко

вих І гІдфюзвляжнях аояітрозабі ркиьів мочена оцінити таким чи
ном:

Ц і  + 0,045 (1.45)



де ^п.і “ сумарна площа вхідних порерізів воІх повІтрозаСІр- 
ііикІв.

Параметр к у виразі (1.4а) характеризуй тип повітрсза- 
бІрника І набуває таких значень: к * І -  для одностриокового 
( простого) повітрозабірника (дкфузоьа), який доцільно застосо
вувати при швидкостях польоту, відпоьідних числам 
. . . І , в ;  к = 2 -  для льостриРкссогс дифузоре ( > ?.);

к * 3 ( £-2,5) -  .тля тристрибкозо^о дифузорі.
Збільшення коефіцієнте хвильового опору фюзеляжу від спа

рених сопел. розташованих у кормовій частині, мошна визначити 
за ріьнянням

ДС-г , *Л'ь х. (5 І & ) (І 46)Х х § ?  0 •‘"кор^і 4 СОПЛО ' ?  ’
де 5С0п, А - сумарна пледа вихідних перерізів сопел; у п 0,30 - 
для осеоимзтричких сопел; £ * •и/ооких сопел.

Розрахунок коефіцієнта хвильового опору гондол двигунів 
С х х г, о • як  ̂ мяють носову І кормову частини, здІйспг-ться за 
відповідними формулами ;1.35), (1.36) -  (1.43) І (1.45;. для 
гондол циліндричної форми слід застосувати тільки співвідношен
ня (1.45). прийнявши 5 п.і/5„,9 » 1 .

1.3.2. Хвильовий опір крила, горизонтального оперення 
І вертикального оперонля

Розглянемо спочатку хвильовий опір крила І горизонтально
го оперення у надзвуковому діапазоні швидкостей польоту 
( М „ > І , Я ) .

Розрахунок хвильового опору ведаться в рамках лінійно! 
теорії, згідно з якою коефіцієнт опору несучих повер. інь (кри
ла, оперення) трапецієподібної форми в плані можна виразити за
лежністю

Сх^ / асМ С а і / м^ ,  Я ^ х с , 7 . к пр) ,  с . « )
де зведене подовження Я У м 4И* І Х г є узагальненими па
раметрами подібності; Х с -  кут стрІловидностІ по лінії макси
мальних товщин; К пр -  коефГ ііснт форми профілю.

Для крила (оперення) з відносною товщиною, перемінною за 
розмахом, береться стале значення С , яке розраховується згід
но з формулою ( І .15).
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йкіно форма KpE.ua в плані відмінна від трапецієподібної І 

мас криволінійні кромки або кромки мають ламану лінію, то при 
розрахунку коефіцієнта хвильового опору використовують значен
ий Ь} X , . осорвднене по глосі крила:

1  0,5
Ч * с " 1 ;  і { [ і - ^ с^ % ^ 2)^ . ^ х».к^ )}Ь(2) с іі, ( і .лє)

о
де п у .2 ) -  відстань від передньої кромки крила до лінії мак
симальних товщин у долях місцевої хорди Ь(£) ; Ьа. Х пг ( 2 ) *
“ ° х п.к /<** • ^^з.к(2)-сіі,Л/аг; х ак(г) І х ^ ( г )  -

рівняння передньої та задньої кромок.
Нзгриклад, для крила, зображеної1© на рио. 1 .3 , 0, при стало* 

му скачечнІ т с ( і ) » т с маємо

(1.49)
+ ^ х , г),

Де • аі / 5к • і * І .  2 , 3; Б, -  подвоєна частина плой! од
нієї консолі крила н- розмаху 0 * £ 4 ^ / 2  ; Ь„ -  на розма
ху Є0/ 2 < 2 * £ 1/ 2 ; 5 Ь-  на розмаху 1{/г 4 І 4 1*/ї б к -
Плоша крила, окладеноїх) з двох консолей.

У формулі (1.49) 
необхідно врахувати 
знак кута стрІловиднос- 
ті (зокрема, Х „  < 0).

Шсб залежності 
(1.47) надати кану фер
му для конкретного кри
ла (оперення), викорис
товується наближений 
метод, в основу якого 
докладено хвильовий і 
опір несучої поверхні з 
ромбовидним профілем.Рио. 1.3.

У цьому випадку коефіцієнт хвильового опору крила або оперення 
» профілем, відмінним від ромбовидного, обчислюють 'а формулою

с С ІЛ (1.50)



да С* і6  -  коефіцієнт хвильового опору даної несучої поверхні 
о ромбовидним профілем.

Коефіцієнт к Пр залежить від форми профілю І набупае та
ких значень: к пр* І -  ромоовидник профіль, к„р и 1.33 -  
надзвуковий профіль Із загостреною передньою кромкою; к пр ■
■ 2,1  -  дозвуковий швидкісний профіль 1г заокругленою передньою 
кромкою (для Інших профілів див. [7]) .

Параметр у рівнянні ( І .КО) вибквоють Із таких мірку
вань. Згідно з експериментальними даними при дозвуковій лінії 
максимальних товщин ( Л\Мг -1 < Д Ц Х С ) ферма профілю прак
тично не впливає на хвильовий опір, і тому муси' бути Ч* 0, 
С г.хБ ® Іншого Соку, прг М »  І (або А'/м*-Т от 1 )
коефіцієнт хвильового спору наближається до характеристики про
філю, І в цьому випг.дку Ч* “ І .

Ка підставі викладзногс вище можна запропонувати таку фор
мулу для визначення параметра Ч1 :

27

ф - 0,5 + -^-сйс^ ( х -5 ) (І.

до х - г - \ ^ с ; Е = л / м ^ Т ;  \ус - А ^ Х (..
При розрахунку коефіцієнт-1 хвильового опору слід брати 

для крила, М -  М „ ^ -  Для горизонтального
г. рОЗр

М * М,
оперення.

Так само, як І при зизначенкі профільного опору літака, в 
нормальній схемі спочатку обчислюють хвильовий опір крила, а в 
схемі "утка" -  опір.горизонтального оперення.

Коефіцієнт хвильового оиору несучої поверхні з ромоовид- 
яим профілем можна визначити за виразом, одержаним після оброб
ки експериментальних даних:

Д9

С * 0,4- Я Тс'

• ° ж 4 с г  ч- а 
С.Ег +СІ2 + <

0,055
0,7К-3,5)гЧ

,*г (1.52)

1,5 -*'с
(^ еч 1,4 X 0,55 У/с +1,85)
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Як характерний приклад на рис. 1.4 наведено значенню 
С*х  ̂ , обчислені за формулою (1.52) для крила з Г}к* Ъ при 
різних пьраметпах Wc ■>^кtgXt . Ту: же штрихпунктиром напе- 
оенс теоретичну залежність для ЛКЪ^ХС * 3. Точки злому на 
теоретичній кривій, яхІ згладжуються в експерименті. відпові
дають переходу кромок крила (точка а -  задня кромка» С -

Порівняння показує, що експериментальні та теоретичні зна
чення коефіцієнта хвильового оперу значно відрізни

). Тут лінійна теорія непридатна. В цій же обл зфІ 
коефіцієнт хзюгьового опору набуває найбільшого зн'Чвння.

передня) І лінії млкеилальиих товщин (точка & ) від дозвуко
вого типу до яадаьукорсго.

О 4 6 * А .Ш Г

Рис. 1.4

ласті, де лінія максимальних товщин стає звуковою



У цьому випадку збільшення кута стрілсвид*ості приводить до 
ьменшенк’  коефіцієнта ’сзильсво.'о опер/. Якщо лінія максималь
них товщин стае надзвукової) ( Лк >'rM*î -T > Х с ) , то спо
стерігається деяке зростання Cx „ j  збільшенням кута стоІло- 
видноотІ.

Згідно z теорією транозвукових. те*ІЙ з області значень чи
сел М * І хвильовий опір несучої поверхні мусить залатати 
ВІД параметра кавколозвукової подібності і) у£ .

Результати аксперчментзльних досліджень прямОКІТНИХ .крил 
при. М = І свідчать про те. що вплив цього параметра аилвля • 
сться тільки при ?» Vï > 1.5. ньд:о Л уї < І .& то го«ф1аІ*гт 
хвильового опору згідно з формулою (1.52; пропори! опальний 
квадрату відносної товщини профілю ( CXj.g~ С ). При А\С>2 
приблизно маємо C*xg ~ С _ . отжа,Сх . /Ас*  ~ ( A iJF)” ' Г^І• 
флч крил Іншої форми в плані систематичні дані про вплив пара
метра AVî відсутні. ______

Із Збільшенням чисел М (зведениго ПОДОЗКйНЯЧ /І V' М * -  ) ) 
коефіцієнт ХВИЛЬОВОГО опору різн. х несуч.іх Г0В«РХ0НЬ НЄ31УІ6ЖН0 
від форми в плані наближається до коефіцієнта опору ;;рофІло(дич; 
пунктирну лінію на рис. 1.4). Не пояснюється зменшен: м куте 
конуса Маха І звуженням областей взаємного впливу сусідніх пе
рерізів. При м ■ 00 кожен переоіз крила (оперення) буде Ізо
льовано обтікатися плоскопаралельним потоком.

Граничні значення коефіцієнта хвильового опору крила (опе
рення) довільної форми в плані, згідно з рівняннями (1.50) І 
(І.Ь2), визначаються так:

Схх£ * knpCxxg » ^*xt л 4с  '/тІМ*" 1 . (Ї.5,1?)
Практичне форхулами (І.оСЇ могла користуватися при 

Я V М *-1  > 8 . . .ICJ.
Коефіцієнт хвильового опору вертикального ог. .рення розоа- 

ховуеться за виразами (1.50) -  (1.52) для числа М = М^у/к,
І ефективного подовження оперення Яб 0 Є(<, : 0
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2 .  о ,
6-о.иф s-o J+ (Q*/6Kg.0N (1.54)

де Ag - геометричне подовження, >.g0 = /Sg0 , а І *
ширина

Î г .....- '-ь.о - ' 6.0 ' Б.о ’ .
ВИС0Т8 поперечного перерізу фюзеляжу в площині, яка

о -



проходить чорєз середину бортової хорди оперення; h g-0 1
5^0 * висото І площа вертикального опереьня [б ] .  Для коло

вого перерізу відношення a Vo ДОрІВНЕС СІф .
Коефіцієнт гальмування потоку Кт б.0 обчислюється 80 спів

відношеннях (І.ЗІ).  За каяьнос^І форкіля використовують значен
ня tg Хс , осереднгнз no axomt оперення, аналогічно залежнос
тей (1.48) або (1.49). Для рознесеного оперення значення коефі
цієнта Сххйб-о подвоюється.

Закінчуючи розгляд хвильового опору несучих поверхонь, 
відзначимо, го Коефіцієнт C xxg зальжить від положення макси
мальної товщини профілю Х с . ікшо передні кромки дозвукові 
( Мсоь Хпк< ІЧ то слід використовувати профілі з пооеднїм 
полоденнял х с і Хс «  0 ,2 0 ...О,25) І заокругленою носовою 
частиною. При надзвукових кромках оптимальні значення х с 
бливькІ до 0,5 І профіль мусить мати загострзнІ передні кром
ки.

І.З .о . Коефіцієнти додаткового стильового опору,
• зумовленого Інтерференцією крила

І горизонтального оперення з фюзеляжем
Коефіцієнти додаткового опору розраховуються за значення

ми ACX xs „ w i а Сг-*6,.0(Ф) У формулі (1 .33). Точні методи 
розрахунку цих коефіцієнтів відсутні. Наближено можна прийняті, 
що коли тонкі ( б 4 4 . . .5?  ) несучі поверхні розташовані sa 
охемою середаьопяану на циліндрпчкій поворхні фюзеляжу, то
£Сх *£к<ф, * ° -  лСх *-8*-о<ч.Л°-

При з’єднанні крила та оперення з фюзеляжем за правилом
площин Інтерференційні добавки обчислюють за рівняннями

зо

^ Хх6к»>” £*.о(Ф)" ^ хл6»
М-М. (1.55)

АСхх£--С,65|і є’ К(|П" '). 5 1 - М»
Параметри К І П  мають такї значення; к « З, п «■ | 

-  для компонування фюзеляжу Із стріловидним крилом або оперен
ням;- к » 1 , 5 ,  п - 2  -  для фюзеляжу з трикутною несучою 0-
ьерхяею.
*• Вправи С*ж£к< І ^ х ж£4Л+(р явля,и>ь о«5оі° коефіцієнти



ЗІ
хвильового опору відповідних компонувань:

^ * х£к*<9 ■ ^т^х'лЕ* -г С^м.ф / 5 К) • (ї.Ьб)
■̂“ х іг о ч "   ̂т̂ *х -6 е.о * 9 1 ~Ь̂ р  ̂*• м ® *о ) •

Критичне число М„. в параметрі £ відноситься до системи 
фюзаляж-крило або фюзедяж-горг.зонтальне оперення (див# пі дрозд. 
1.4).

Згідно з формулою (1.54) найбільший афект від зостосуваь- 
ня правило »лощин досягається в області тренгавукових швидкеє- 
той ( 0,85. . .1 .15).

Зменшення хвильового опору літака при надз' нових шви/ксо- 
тях польоту можна досягти використовуванням взаємодії стрибків 
стисливості з обтічними поверхнями. Так, найнрасим положенням 
двох тіл буде таке, коли стрибки стисливості від одного тіла 
потрапляють на ту частину поверхні Іншого, яка розташована за 
його максимальною товщиною. Підвисання тиску за стрибком при
водить до виникнення нз цій частині поверхні додаткової сили, 
проекція якої на напрямок полнот., зменшує силу лобового спору.
На практиці позитивний ефект такої Інтерференції можна реалізу- • 
вати завдяки компоновцІ крила з фюзеляжам І з гондолі в двигу
нів.

1.4. Критичне число М, літака 
та його Ізольованих елементів

Критичне число М* визначає верхню границю дозвукових швид
костей польоту. Основними елементами, які впливають на величину 
ЛЛ„ , в несучі поверхні та фюзеляж. <>

Для оцінки величини М* Ізольованого крила, горизонтально
го І вертикального оперень можна скористатися залежністю

«• « >

де т  * 0,350, якщо на крилі (оперенні) використовують класич
ний профіль, Щ = 0,275 -  кадкритичний (суперкритпчний); С» ■
-  (Є + 1 7 Г ) / Х С-

Згідно з формулою (1.57) основними параметрами, які впли
вають на Мк , є відносні товщина профілю С та ї ї  положення



Х г • а також увігнутість £ , стріловидність по лінії макси
мальних товщин %с І подовження А (для вертикального оперен
ня у їло формулу підставляють значення ефективного подовження
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^ 6.0.
Збільшенню М* сприяє зміщення назад положенії* максималь

ної товімни х с , зменшення С і ї  , підвищення Х с • Знач
ний вплип подовження 'спостерігається при малих значеннях А 
< А < 1,5). Застосування надкритичногю профілю збільшує кри
тичне число приблизно на 0,03.. .0,06.

Якщо несуча поверхня мас змінні за розмахом С , | , Х , 
І Х с , то у вираз ї ї . 57) підставляють осередкенІ значення, 
які визначаються Із співвідношень, аналогічних ( І .15) 1 (1.48) 
або (1.45).

Розрахувати величину №* фюзеляжу можна за формулою

_1_____
*2АНі}с (1.58)

Як ^идно з цієї формули, для підвищення М* фюзеляжу необхідно 
збільшувати подовжень? носової частини А мос І загальне подов 
женнл Аф .

Рівняння (1.57) І ( ї .58) можна використовувати також для 
визначення критичного числа М* Інших олементів: пілонів, гон
дол двигуна, підвісних конгойяерів того.

За величину літака приймають менше Із значень Ізольо
ваних частин, які з урахуванням Інтерференції треба зменшити 
ка

Таким чином, для літака в цілому
М# -  0,55 тім {М .* ,М »К, М ,м > ... } .  (1.59)

Аналогічно визначають величини М* окремих комбінацій, фю- 
взляж-крило, фюзелдж-горччоктвльне оперення, необхідні для про
ведення розрахунків за формулами (1.55).

Поряд з геометричними параметрами чз величину М* різних 
елементів І літака в цілому впливають кути атаки (підйомна си
ла) .• При зростанні ксофїціента підйомної сили величина М„ змен 
дується, ио враховують при обчислюванні поляри літака (див.під- 
розд. 2 .I I ) .
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1.5. Коефіцієнти опору від різних місаеьах джерел

До місцевих джерел доіатксвого.опору літака відносяться 
дрібні конструктивні елемент:: І надбудови, які виступають в по
тік (антени, кронштейни І вчзли підвісок, трубки ЮТ, обтІчни- 
ки тощо), нерівності І стики листів обшивки, а також щілини на 
крилі у місці розташування механізації або органів кепузання 
на опереті та Ін.

У загальному балансі опору літака місцеві опори можуть до
сягати 20* зід початкової величини. Тому одним Із шгяхів зни
ження опору літака е поліпшення якості обтічно! поверхні, ско
рочення кількості зовнішніх надбудов І конструктивних елемен
ті Б, проведення Інших конструктивно-технологічних заходів. За 
своєю властивістю місцеві опори практично не залежать від ку- 
тІ е атаки, І тому їх  коефіцієнти входять до суми доданків 
Г д С х  у формулі (1 .2 ) для розрахунку спору літака при кульо
вій підйомній силі.

Для запобігання помилок, ло""язак::х Із вазначек.чям плоді 
окремих дрібних елементів, дані відносно їх опору слід подова- . 
ти у вигляді добутку д(Сх 55.Необхідні коефіцієнти о^ору одержу
ються діленням д ( Сх 5 ) на характерну площу: дС х  « д (С х й)^5.

Додатково у даному підрозділі розглядаються такі кокотруи- 
ТИВНІ елементи, ЯК пілони, СТС..КИ, ПІДКОСИ, ПІДВІСИ'' паливні 
баки І контейнери, коефіцієнти опору ш ш  ураховуються в за
гальній сумі опорів від місцевих джерел. ЦІ відносно великі 
елементи можуть бути також занесені у перелік елементів члену
вання літака І входити окремими доданками до формул (1,3) 1 
(1.23) при розрахунку коефіцієнтів профільного І хвильового > 
опорів літака. Розглянуто також опір, зумовлений обдувом крила, 
фюзеляжу і гондол двигуна струменем від повітряного гвинта.

Нижче подано відомості про коефіцієнти опор: чайхарактер- 
нітих елементів І місцевих надбудов конструкції літака. Чисель
ні значення д(Сх $) або ДСХ одержані усередненням величин 
за числами М „ окремо для д^вукової області течії та надзву
кових швидкостей. Там, де обмеження за числами М,. не вказані, 
передбачається, що коефіцієнти місцевих опорів не залежать від 
М »  І е постійними у заданому діапазоні швидкостей польоту.
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Точніша, деякі з елементів (надбудов) частково або повніс

тю знаходяться у пограничному парі, шо впливає на їх  опір. Цей 
ьплиь ураховується K oeq lriсктом гальмування потоку, який визна
чається за формулою (І.ІН).

Таблиця значень Д (СХ5 ),

КонетруКТйпнІ елзмонти м « < 1 М „в>1

Агтзна:
дозвуковий літак 0,0015 -
інадззуксвиЯ літак 0,0006 0,0024

Обтічник вузла підвіски органів 
керування та механізації 0,0001 0,0003

Вузол ДерЖЯЕХК Ейружної П І Д В І С К И  
Трубка тїїІТ;

0,0004 0,0008

дозвуковий ЛІТ2.К 
надзвуковий літак

о . о о ш
0.0005 0,0013

Датчик протис>бл1днювальної с и с т е м и  
АеронгвІхапІЛнІ в о г н і :

0,0012 0,0033

д о з в у к о в и й  літак 0,0016 •
надзвуковий л і т а к 0,0006 0,0029

Розрядник статичної електрики 0,0004 0,0004
Всмоктуючі їй вихлопні патрубки 0,0021 0,0064
Датчик температур:: гальмузання 0,0011 0.0046
С к л о о ч и с н и к 0,0008 0,0008
З л и н ь  п і! каса д е к  

к_
0 ,00X 1 0,0021

Для іпдш конструктивних елементі в І місцевих джерел зна
ченая коефіцієнтів додаткового опору обчислюють таким чином:

1. Сопло ТР;', І а системою иумоглушення І реворсом тяги:
Д С х  "  0,025 Я ( Ьсопі/і ) , (1.60)

до П - число двигунів; 5 ИЛД -  площа вихідного перерізу 
оопла. :

2. Клепання "виотай” , з'зднзння листів обшивки встик, не
значна хвилястість:

ACx -  010 0 0 6 (V S ee^36o) + 0,0002t§v +nS .i ) ;  (І . І)
3. Щілини:
- м і х  k d h j i c m  1 закрилком або елероном (рас. 1.5)



столки 1 т .Ін , ':

,+ с пУ С л]Л і К І *  
ї п  . ьп 1  и я відносна

ДСХ -  0,0005(1 0 ^ ) 1 ^ .  & V “  & і / &.

зь
(1.62)

а.бз)

(1.641

де

-  між крилом І передкрилксм (рис. 1.5) •
ДСХ -  0 ,0 0 2 1 (1 -0 .8 ^ )1 ^ ,  о ,р - * , р/6  ;

-  між стабілізатором І рулем висота 
ДСХ * 0,0005 (1 *5 5р.§ / ^р..г) •

*р.6 -  відносна хорда руля висоти.
-  між почнІотю рухомим (ке

рованим) стабілізатором І фюзе
ляжем або кілем

ДСХ “ 0,0О5Ь£О > ( і -55)
-  між кілем І рулем на

прямку
ДСХ *  0 ,0 0 0 5 (1 ^ ^ )^ 1 .6 6 ) 

де І рн -  відносна хорда руля 
напрямку.

4. ЗознІшнІ паливні бака 
(контейнери І т .п .):

ДСХ - 0,025 к 5 г у * . '* /б ,
де П  ̂ -  число баків; -  об"см одного бака, іР.

Величина мнолника К 5 залежить від розташування ОнкІь на 
літаку: «= 1,2 -  баки на кінцях крила, ■ 1,3 -  баки
на пілонах під .филом, к 
лом або фюзеляжем. •

5. Пілони (

[ 0,015 (1 +
де П„ -  число пілонів; £ П 
хорда 1 висота пілона, відповідно.

Слід зазначити, що коефіцієнти опору паливних баків І пі
лонів можна обчислити не тІл-~;и за наближеними формулами (1.67) 
І (1.68), а також за співвідношеннями д’ я Фюзеляжу та несучих 
поверхонь.

6. Коефіцієнт додаткового опору, зумовлений обдувом крала

(І -68) 
товщина,



(1.69)

струменем від поі?ітриного гвинта ірис. .1.6):

4 С . - о С « „ ( ( - г м
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а -  \ і + в / ( і -м * .)  -  і,
дн РБ -  радіус гвинта; § о5 
обдувається всіма гвинтами.

X, » X / /7 -М і
відносна площа крила, яка 

2   ̂Зд̂  І $.'>о5і8 . .Нп режимі, горизон та.ьного 
стаціонарного польоту В «
" Схй(̂ / • Рб ж '

с х -  коефіцієнт опору літа
ка [див. формулу ( І .І ) ]  за 
відсутності обдузу.

Дсдатковий опір крила, роз
ташованого у повітряному струме
ні від гвинта, створюється внас- 

’ __ лІдок збільг ьил місцевої швид-
^ис' кості течії та підвищення тиску

8р гвинтом (порівняно з тюком у незбуреній атмосфері).
Ефект взаємодії повітряного Гвинта з фюзеляжем або гондо

лою двигуна враховують в характеристиках гвинта при перерахун
ку довідкових даних нп натурні, умови, користуючись поняттям 
ефективної’ тяги та афективного ККД.

За необхідності коефіцієнт додаткового опору фюзеляжу від 
взаємодії а гвинтом можна враховувати за рівняннями

лСхр<рж[СХр<рВ г 0<2 5 (і;+з в - ? / 7 н ) ] 5 т . (^ 7о)

дСХ(Ч,» [е ,2 5 (У Г » ї* 1 )* - і ]5 « р .
де перша формула відноситься до гвинта, яі*лД тягне; а друга -  
до гвинта, що штовхає.

Кіацо гвинти розташовані на гондолах двигунів, то у яирази
(1.70) замість ДС.

^*■9
і  5>9

І треба підставити дС, 
з праві частини помножити ка число гондол

^х.рф Р4-3*
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2. лШ окна СИЛА. ІНДУКТИВНИЙ ОПІР І ПОЛЯРА ЛІТАКА

2.1. Складові підйомної склп

Для здійснення горизонтального польот> І різних маневрів 
літак мусить мати необхідну підйомну силу. Взагалі підйомна 
сила утворюється крилом, фюзеляжем, горизонтальним оперенням, 
силовою установкою та Іншими елементами, які входять до аеро
динамічної компоновки лІтача. При цьому слід зІдгначитч нєрів- 
ноцінний вклрд різних чистіш літака е сумарну підйомну силу.

Г*дйомна сила літака з крилом еєли.кого подовження 
( > 6. . . 8) Із відношенням діаметра (ширини, фюзеляжу до
розмаху крила 5 К̂  С 0,23...0,25 утворюється в основному під
йомною силою Ізольованого крила з його пІдфюзоляжьоп частиною. 
При цьому передбачається, що б підйомній силі, яка припадає 
на підфюзеляжну частину, побічно враховується вклад від Інших 
елементів літака.

При зменшенні подовження крила ї збільшенні параметра 
Скр стають Істотними зп'ив фюз«ляжу та його ІнгорферечцІя з 

крилом. При збільшенні геометричних розмірів горизонтального 
оперення необхідно враховувати підйомні сили опбрення ,, загаль
ній підйомній силі літака.

Характерною особливістю н'сучих поверхонь малого подовжен
ня І подовжених фюзеляжів е нелінійна залежність коефіцієнта 
підйомної сили від кутів атаки. НолІнІйнІ ефекти стають Істої- 
ними на літаках з крилом 2,0. ..2 ,5 .

Вплив Ізольованої силової установки на аеродинамічну під
йомну силу звичайно, малий. Однак підйомну силу можна значно г) 
підвищити при обдуті поверхонь крила обо Інших елементів стру
менем від повітряного гвинта або реактивного двигуна [5 ].

Як І Інші аеродинамічні характеристики, підйомна сила лі
така визначається сумою п ід й о м н и х  с и л  Ізольованих частин Із 
врахуванням їх  взаємного впливу. При цьому для розрахунку льот
них характеристик літака, характеристик стійкості та керованос
ті підйомну силу горизонтального оперення доцільно виділити ок
ремий доданок.

Таким чином, у діапазоні льотних кутів атаки, зокрема а 
області поблизу максимальної підйомної сили, коефіцієнт під-



йомкої сили літака набуває вигляду
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'Уа ^1)оВ.го + и> и Сос -оС.)‘  ЛСї а ’
( 2 . 0

де С ^ д г 0 -  харахториопха літака баз юризоптального оперек •
кя; С а̂ іс  - параметр горизонтального оперення.

Перший доданок в останній рівності (2.1) визначав лінійну 
складову підйомної сили, другий дС^а -  нелінійний доданок. 
Для літакр. г крілом /і* > 2 ,5 ...3 .0  слід прийняти ДСуд * 0. 
Розрахунок нелінійного доданку наведено в прані [7] .

2.2. Похідна коефіцієнта підйомної сили літака 
по куту атаки

Вважаємо, шо підйомна сила літака здійснюється крилом, го
ризонтальним оперенням,гондолами двигунів. Врахування додатко
вих; конструктивних елементів розглядається окремо.

Якгцо виділити Із загальної суми горизонтальне оперення, 
то можна записати'4:

«СІІЛ Уа8 жо тС

'іа . Г.г.і

Ч*ьо^го ' 
<+ С І  5,+пС

Тут похідні С.,̂ . І
5,

(2.2)

І  ̂ - характеристик;! крила І гсризон
в системі літака; похідні Суач> 1 С-̂ а і .  
дьованих фюзедязу І гондоли двигуна; а -

тгльногз оасроння
характеристики Ізольованих фюзелязгу І гондоли двигуна; 
кількість гондол.

Залежно від аеродинамічної хомпоновки літака значення
І визначають таким чином:

*}Ок У °  с.С м»  для нормальної схеми 
*  , * л*к І< Г•'Т ° у а иі.к V. ‘ 'м

-  ддч схеми "утне"
(■'"* ' ^ С м;.к* *<‘я<+ Д ^-м)к *

<іаг а Т Уа іл . і .о
( X  > д к л

(2.3)

(2.4)
•х - г.о >

оС.’ Слід, зазначити, ітс в схемі "утка” доданок Ца®**, включав 
вплив горизонтального оперення на обтікання крила І ..є є хаоаіс- 
■г еристикою літака без горизонтального оперення ;дмв. така» 
розд. о /.



ХС С ц а и ік  І ^«аизео"  •'С0РЗКТЄР:1СТ!'КИ Ізольованого крила І 
горизонтального оперення, складені о двох консолей; параметри 
К *  І  Д  К *  -  коефіцієнти Інтерференції к р и л а  або оперення з 
о̂збляжем: перший з них визначне вплив фюзеляжу на крило (опе

рення), .другий -  вплив крила (оперення) на фюзеляж, похідна 
£ *  враховує скіс потоку перед оперенням від Система крило -  

«разеля* у нормальній схемі літака або перед крилом від систе
ми горизонтальне оперення - фюзеляж у схемі "утне” ; ноефікі«*- 
та гальмування потоку к* І к 1 див. у иІдрозд. 1,3.3.

Перейдемо до розгляду валччпн, які входять до формул (3.3)
І (2л).
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С* Іяопьованого фюзелял:/ І гендел двигуна за2.2.1. ПсхІдяа
Підйомну силу (фюзеляжу СОЧИСЛІЮТЬ ЯК СЗЛГ,' ПІДЙОМНОЇ сил?, 

носової, циліндричної те кормової частин. Таким чином, для по
хідної С*а<? маємо

С а ■ С* ♦ С І  + С* . г2.5)іаср занос з° и а до нори
Наближений розрахунок обтікання фюзеляжу при малих кутах 

атаки викопується за теорією тонкого тіла Гі, 4]. Згідно & 
мелт підйомна силе Існує на частинах фюзеляжу з перемінною но 
довжині площею поперечних перерізів 5 (х ) . Знак сили визнача
ється знаком похідної бь/сіх Тому на носовій частині, до 
35/сіх > 0, виникає позитивна підйомна сила, на звуженій кор- 

мввІЯ частині ( сі?./с іх < 0) -  негативне, на циліндричній части
ні (СІ$/гіх = 0) вона відсутня.

Експесиме: гальні дослідження І більш точні розрахунки 
свідчать, що теорія тонкого тіла дає правильні результати для 
носової та цяліндричьої частин при М « <М* . Але цл теорія 
не враховує появу підйомної сили на циліндричній частині в над
звуковому потоці, а також зменшення ао абсолютній величині під- 
ьємної сили ка кормі від впливу пограничного шару та виникнен
ню нелінійної складової підйомної сили на подовжуваних фюзеля
жах при великих кутах атаки С?1.

Формули, одержані в результаті обробки теоретичних та екс
периментальних даних, можна запропснувг ті дім розрахунку похід- 

С а̂ частин фюзеляжу.
У зегальііо.-/у зипадку цря дозвукових швид

ких



костях незалежно від чиста М«, польоту І Форми носової части
ни з лобовим рєіульозанпм іювІїрозьСІрником маємо

«(<  - Ч р  ♦ * * 0  -  т /ц ,  Х і  -  3 ^ > ї ! і * .  (2 ' 6>
де 5ц.г Сгіч.т /с1м0СУ''> СІц т-  діаметр центрального тіла з 
площині входу в поні грозебІрнак; ^ -  коефіцієнт витрати ло
вітрч (на розрахунковому режимі роботи повІтрозабІрника ■ 
- І ) .

Пбосий доданок у формулі (2.6) визначається підйомною си
лос бокової поверхні носової частики І при 1} ■ І дорівнює
нулю, другий -  пов'язаний з підйомною силою власно позітроза- 
бірнака, яка виникає внаслідок зміни кількості руху маси всмок
туваного повітря при повороті вектора швидкості на вході в но
ві трозибІрн?'' (за відсутності центрального тіла поворот відбу
вається за кут атака оС І с£в м  -  2 фг?'ос . 9 нос -  '  •
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С^амо. -  2. Такий самий результат одержуємо за відсутності 
оорГтрозабІрника ( ^ нос * 0)*

• При надзвукових швидкостях польоту величина похідної 
С*6 залегать від Форма носової чистина І параметра ЗСи

'»У м ї^ Г /Л н о с -
Для конічної носової частини без поьітрозаоїряика

Якщо ір = І І Ен.т“  0. то згідно з виразом (2.6)

“ї̂ МОС 2 ( і  -  о 2х„е * и) соаг ро » (2.7)
де р з -  половина кута при вершині конуса ( Ц ро 3 0-5/Д нос ).

Для носової частина з криволінійною твірною (.оживало, па- 
ребила) без повІтрозабІрника

мос * і,65 + 0,55(і ♦ 2 Х Н")С Є- г х .
(2 .8 )

Для носової частина з лобовим повітрогабірником

Дв ^уа.иос)*-о “  характеристика, яка зазначається за формуе
ма (2.7) аоо (2 .8). )

■ ІІи «Індьична частина. У дозвуковому потоці при малих ж: та|х 
атаки циліндрична частиш фгззляжу ка створює підйомної зила: І
С£»цил г
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При М »> ■■ підйомна сила еІ арізнятиметься від нуля І 

С* м/) 4 0. Це пояснюється тим, що збуреьня тиску різясї Ін-
тзношеності не верхніГ. І нижні? поверхнях косової частини пра 

г4 4 С після відбиття від головного стрибка стволи'- хзтІ по
трапляють на відповідні ділянк;. циліндричної поверхні, створю
ючи перепад тиску в поперечних перерізах (у дозвуковій течії 
таке направлена пояироння збурення відсутнє І внаслідок взаєм
ного впливу збурень перепад тиску в поперечних перерізах цилін
дричної частини не виникає).

Величина С̂ ицид Дялекать насамперед від форми нооопої 
чаотянп І параметрів я* = \М *,-і/Д  ног, х и, * > > ^ * -1  / л чии5

0 е1
“ а̂цил = а х * е 'СХь (2 .10)

де ддя конічної носової частики а «  1,3, 6 « 0,5, С *
* 0,05, СІ = 1,29; для носової частини з криволінійною твір
ною й * 4,5, & * 3,0, С ■ 1,50, СІ ■ 0,68.

Слід визначити, що вбляпина С*вцмА дело більша за наяв
ності носового конуса порівняно з Ідеями формний носових частин, 
які мають дотичне спряження в циліндричною частиною.

Коомова частина. Вважатимемо, шо величина похідної ^иакврм 
не залетить від форми кормової частини І визначається за форму
лами;

при «  І
У̂/ч 83 а кори

при М „о » І
- г М ' - С р „ ) (2.II)

<».«*, •-»$« о - С -  >/(< • *<*', 12Д2)
де х к * У м І ч ‘/  Л*орм

Уногнин враховує зміну підйомної сили кормової части
ни фюзолязу, псв"язану з потовщенням пограничного шару та від
ривом потоку. Для звуженої корми < Ц корм < І) «0 ,2 . При 

* І вираз (2 -II) вбігається з розв'язком теорії тонкого ті
ла.

НапеденІ вище співвідношенім можім використати для роара- 
лучку похідної С*а гондоли двигуна та різних зовнішніх підві
сок (наприклад паливного бата). ,
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2,2.2. Погідна С£а Ізольованого кріла 

І горизонтального оперення
Згідно я теоретичним* та експериментальними дослідженнями 

валтчина похідної С̂ а несучої поверхні (крила, оперення; за
лежить від геометрі? в плані, відносної товщина профілю І чис
ла М«, поіьоту. Використавші параметри подібності, запишемо;

Г'Іа1Х * ^ Х , гі, лУ Ї ) .  (2ЛЗ)
Для надання функціональній залежності (2 .12) явного вигля

ду розділимо діапазон зведеного подовження л\ 'ім*-іГ  на три 
області 8 урахуванням особливостей поведінки характеристики 

в кожній з них.
Розрахунок похідної С*а крила І горизонтального оперен

ня ведеться за одними І тими ж формулами ари числах М * 
для крила та М ■ Мео,/і<7 “ *** опереная.

Якго відносна товщина крила (огереняя) змінюється вздовж 
розмаху, то береться стала величина, яка визначається за форму- 
лою (1 .16). Для крила складної форми в плані (криволінійні 
кромки або кре/дкл Хз зломом) використовується стале значення 

, уоередьене за площею відповідно до виразу (1,48' ,
І .  Область дозвукових швидкостей. Визначає??ся параметром

2 , > 2 „  , до 2, в Ау { -  Мг~ . В практичних розрахунках .можна 
прийняти 2 *■ 2 А*/( Д* 1 ) .

Параметр Е дорівнює добутку подовження крила (оперення) 
Я на відношення напіздеряиетра контура крила (одорення) в 
плані до розтаху. Для несучі поверхпІ трапецієподібної форми 
в плані з урахуванням поправки на стисливість.

Для крила, яке має зломи по передній І задній кромках (див, 
рис. І.З ,б ), параметр Е обчислюють таким чином:

(2.14)

де
Е -  0,5 (^2* ♦ >»*’ *У іу+\)У *) + 2/(» ?  + 0 ,  (2.15)

,е
% « и '+ 2 (і? -0 /(г г + і) ; )^ * \ )У -2 (г ? -о /(^ 0 ; \ ^ -Я ^ х 55.
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Е * 0 5 [ !ву г ( 1(Я ц я в|)7 * 0 - . г |) /£ .* » ( л ^ г м)?

(2.18)
+ } ' № * ( *  ІдХ и) 3 * ( 1 - Є , ) / 2 Н ^ х ^ г І ^ Б к/Єк ,

Дс ^о“ ^о/ ^к'  " і “ ^ / ^к* Ь
Вирач (2.16) легко узагальнюється на в а да док більшого.

(меншого) числа зломів.
У загальному випадку (д а . рис. 1 ,3 ,а)

■Г ('

Дв

Е* Ч і і ^ ' +( и «д)4с,* + 

+| У ^ Г О Ї ^ с і г ]  + ЛЕК/ С к .
(2.Ї7)

і я 2 € К , Х ' ь . Г 6 х г.*Ісі*> ^ к ' ^ ^ к / с / г  ,
Х лЛ(г> І Х , „ (2 )  -  рІьнякня передньої то задньої чрсжок; 

(на рис. 1.3,а Хэ<(2) »• Бо*С0Г5І І Л , * »  С, &к-0).

(О < 2 , 4 £ » ) . У ці» області підйоим сала крила (оперення) 
цочинве галакати від параметра трансзвукової подібності .

Для визначення дохідної С* мокка вчкорвсгс'ж'ь формулуЧ*
С  » ( А - В ^ і С г П Л , (2.18)'¥а — 1 - - - 1

А • т  -  (1,а - 0,21 ̂ )(1 - 0,06'Л/ -  0,01 \У 2 + 0,046 І «Л/Уі ).

В « т - п - 4 к ,  г и -о .^ /Г е “4, і  ■ 1,5 і п ( > У Т ' / ,

С А - 0 £ * І 2 ; г ;

к « 0 ,4( . + 0}7'V* ) [ (+  2 2 + 3.6V (1 *0,•/•#*)] !

функція у. ( 1 Ы') -  цэ значення С^с /Л , яке обчиелпиъ 
за рівнянням (2.Ї4) прп Е, * Е„.

3. Тонкезвукова область пог. М »  І І надзвукові швидкості 
поуУьрг/ Розглядається діапазон швидкостей польоту, який відпо- 
віднз значенням зведеного половленая 2 -  А VМа- (  > 0 :

___ 4 к г  + гр ^
''Йа к ? г + П2 + (
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М Г м * 2  О 2  4 6  8  М іЩ

Рио. 2.1

Глід зауважити, що на режимах течії, при яких задля І пе
редня кромки крила (оперення) амїнхють дозвуковий тип на яад-

ПапамеТря к , т  І п див. у формулі (2.18). ____ _
Із збільшенням числа М або зведеного подовження ДуМ*“ ! 

взличина С^а крила (оперення) довільної форми в плані набли
жається до похідної С?ц тонкого профілю. Це пояснюється змен
шенням областе« збуреної течії на несучій поверхні зя рахунок 
звуження конуса Маха. При М — •« ( Ао/м2 -1 -» « •  ) кожен 
поперечний переріз крвла (оперення) обгікатдмьться,подібне до 
Ізольованого профілю,члосколарагельним потоком,тому залежність 
(2.Ї9) набуваз зигляду

С* • 4 і '[мТ ^7.  (2.20)
Співвідношенням (2 .20  можна користуватися, якго

д У м 4- і  > 6 . . .7 .
На рис. 2.1 наведено залежності (2.13), одержані за фор

мулами (2.14), (2.18) І (2.19). Пунктирна крива відповідає 
рівнянню (2.20), яке при > 4 с також точним розв"яз-
ком для тонкого трикутного крила Із і5адзвукоз^%<>рвдньою кром
кою. Як ьадно з рис. 2.1, збільшення відносної товщина профілю 
(параметра ) поизводить до знидеігая несучих якостей кри
ла (оперзння).

<4 їХ /с -Я Л >6

5 0

-----------1

V *

и2

т

^ § ч \
к
л

^ 0 .8]

- МЯ

/5 0 ' -



звуковий, зломи в кривих, одержані теоретичними розрахункам!, 
згладжуються в експерименті (аналогічна ситуація мас місце в 
характеристиці хвильового опору несучої поверхні, див. під- 
розд. 1.3.2).

В деяких аеродинамічних киУПонувг«;гнчх пикориетовухть \/~ 
подібне оперення. Похідну С а̂ у цьому випадку обчислюють для 
розпрямленого плоского оперення, яке складається з двох консо
лей. Вплив кута поперечного У-подІбного оперення враховуєть
ся коефіцієнтами Інтерференції горизоктального спарачия з фю
зеляжем (див. пі дрозд. 2 .6).

2.2.3. Вплив кінцевих елзмонтІв на величину похідної С^а 
носких поверхонь

На кінцях крпла або горизонтального оперення можна вста
новлювати різні додаткові елементи (гінцеві обтічник», шайби 
та Інде). Волив цих елементів на величину похідної враховуєть
ся множником к ел у подовженні крила або оперення:

Л - * Ч Аа„ /еА, (2.21)
де ?, £уЄА -  харектеоистиг-’ крила (оперення) без додаткових 
але».: акті в.

4Є

Формули для розрахунку к ЄА в деяких схемах (рис. 2 2 ):

' 6 *

Рис. 2.2

- кінцеві обтічники, паливні баки, контейнери (рис. 2*2 .а):
квЛ • і + 3,6 Сс1/Є); (2.22)

-  вертикальні шайби (рис. 2 .2 ,6):

, . 1,75Н
ТГгЦСіТіїТІ ‘

(2.23)



(2.24)
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ЛЭ Ь ■ Н/Ь

-  похилі шайби (рис. 2 .2 ,в): _

квя"*  + ЬЬ[ 5 / О - ї ) ] 1 **, 
де И -  Н/Є, у ' • ( 1 + 2 / и ) / 4  ;

-  пробільні кінцеві крильця (крильця УІткомба):

Квл-(+ 2 Ь [2 ,5 -< ,< І 9 | ( і -Я )І  . <*-25>
де Ь І /и дав. у виразі (2.24).

Залежністю (2.23) можна користуватися дія розрахунку к ^  
шайб, зміщених по вертикалі відносно плоокості гриле (опероння) 
І шайб, розташованих на одному боці несучої поверхні.

Розглянуті елементи підвищують несучі якості крила І гори
зонтального оперення. Разом з цим вони дають додатковий опір, 
який необхідно враховувати в загальному балансі опору літака 
(див. розд. І ) .

2.3. Додаткова підйомна сала літака 
від бокових повІтрозабІринків, розташованих на Фюзеляжі

Підйомна сила повітрозабірника виникає внаслідок втрати 
кількості руху всмоктуваної маси повітря при зміні напрямку ру
ху потоку на вході в повітрозабірних.

Коефіцієнт підйомної сили двох регульованих бокових повіт- 
розабірникіа визначається таким чивсм:

де £ „  4 •• відносна с; «а площа вхідного перерізу двох псвіт- 
розабірчиків; . ^в.ь“ І? • К г -  дав. у формулі (2 .6); 

а -  кут між поздовжніми осями повітрозабірника та фюзеляжу; 
. > 0, якщо вісь повітрозабірника відхилена вверх, ф -  

коефіцієнт витрати повітря (на розрахунковому режимі і? * І ) .  
Значення Сі ♦-£а

ланках . і  с .. _.  8а Ь..*.0 * Да 6.»п
перерізи повітрозабірникі!

,па І Суап4 враховуються, відповідно, в до- 
С^ 6 виразів (2.1) І (2 .2). Якщо вхідні

ні, то слід прийняти Сі
в не виступають за контури крила в пла

їв о і  с:П.і 8аа* 0.
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2.4. Додатково підйомна сила літам, 

зумовлена впливом струменя повітряного гвинта 
на обтікання крила

Підвищення швидкості потоку в струмелї за гвинтам приво
дить до зростання підйомної сили крилі", збільшення його опору, 
а тому а опору літака в цілому.

Коефіцієнт додаткового опору яри обдув! крила струминам 
від гвинта визначають за формулою (І.К9). Коефіцієнт додатко
вої підйомної сила крила від впливу струменя повітряного гвин
та обчислюють так:

ЛС«ак(г,)Ж V ?  ̂кГ 1 ^ І  г, і $ 15 і 0д3 • (2‘
де

к ).- і •*•(! П' £1 • 0,5(і/і + & ~0 » В * ®/ре;
"V 1  ̂зс»̂

| 4- 0,25(1* 5-£;агс^-|-)і <̂4 - к ^ ! [ Ъ * { й Ъ )  ; 

рв1ГК?‘«

Р> » V I  “ МІ-

27)

У виразі (2.27) х 4 -  відстань від плопоши обортсяня I- 
го гвинта до 1/4 хооди крила вздозг. осі гвинта ; R -  ра
діус гвинта; п -  число двигунів: р -  тяга одного гвинта 
(за расам! горизонтального постійного польоту тяга ізоїх гвин
тів дорівнює опору літака); -  кут міх віссю і-го гвин-
та 1 хордою крила Б1 С *?ІГ4> 0, якщо вісь гвинте повернута 
в сторону збільшення куте атаки;; -  частина плоті консо*>
лі крила, яка обдувається струменем Т -го гвинта на розмаху 
Ні , де * 21* ^ 1+0 / к7  і похідна С*ак 1 кут нульової 
підйомної силе оГ0к-  характеристики крила в системі літака 
[ддв. формули (2.3) або (2.4) 1 ;2 ,ЗІ) або (2.32)].

При косій сбдтвцї (вісь гвинта не'убігається з напрямком 
швидкості польоту) гвинта створюють підйомну оілу, коефіцієнт



якої визначається за рівнянням

Сааг#- ( В^ 0бкг ,і г .Є° ^ )  Т ”  (***гш) > (2 ‘ 23)
де і г,  -  число лоиатой; к г# ■ І -  однорядний гвинт; 

к гв *1,15 -  дворядний гвинт; к г# * 1,2 -  гвннтозептилятор. 
Перший доданок у вдрані (2.28) -  це коефіцієнт підйомнії 

оилд від проекції тяге гвинта на нагрямок, перпендикулярний до 
швидкості польоту.

Складові коефіцієнтів підйомної сили дСи„ 1 Со-* г\ >ак(гл) гье додатковими доданками у формулі (2 .1 ).
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2.5. Кути атаки нульової підйомної сили літака 
та окремих його алементів

Величина кута <*0 входить до загального виразу для коефі
цієнта підйомної скли літака (2 .1). Значення о(0 обчислюються 
згідно з рівняннями

м  * СЧ . 0С5а г.с§  и )  • (2.29)

^ е Г і л - - ^ ( « е Х а Л ^ < в Є ^ + ^ ^ ^ - З п 5 е . ^ ( 2 *3 0 )
-кути атаки нульової підйом-до о(0 <*ае оС°:.9

ноі сили крила, горизонтального оперення, Фюзеляжу, гондоли 
двигуна у системі літака. Похідні С^а літака та окремих скла
дових визначаються в підрозд, 2 .2 .

Якщо аа літаку є Сокові повітрозабІрники, то у залежності 
для 0го нзобхідно ввести С^а>|і 5РВ Із пі дрозд. 2.3, 

>утлі дзДужки виразу о*о#.г.0_- доданок Х . і ^ а  „ А -а у крут.
Можна прийняти, цо оС0

. » . Л . . ........
відлов;дее значенню кута атаки

нульової підйомної сили Ізольованого фюзеляжу (оС0ф * оСоіі.ф ),
<*о г

М».ф
9 кута установка гондоли відносно осі фжзеляжу ( оС0 

< * , * ) .  . 4  
об0к І сС0м) в системі літака визначаютьсяути атаки 

таким чином:
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-  для нормальної схеми

°Ч«* -('Рч " оСОі».к)1(К^ +Д .< )̂/(К̂ ч дК*)]к,
(2.31)

•> дгн схеми "утка"

(2.32)(2.32)

У формулах (2.31) I (2.32) оСс -зк 1 оС0, , гс -  куги ата
ки нульової підйомної сили Ізольованих крила та осерэкня; *РК 
І -  кути установки крила та оперення відносно осі фюзеля-
гу; К<( ДК^ , К.̂  , Л.<* -  коефіцієнти Інтерференції кри
ла (оперення) г фюзеляжем: £ э -  кут скосу пс~оку в ооласті 
задньої несучої поверхні (оперення -  в нормальній схемі, кри
ла -  в схемі "утка" при оС * 0),

Як превило, на горизонтальному оперенні зрсгосовугться си
метричні профілі (<*0і.>г 0' = 0). Кут ^ 10 може бути також ку
том відхилення керованого стабілізаторе. Якшо управлінця момен
том тангажа здійснюється рулем висоти, то %£ ШІїп  *п£,. . 
дэ «?ст -  кут установки стабілізатора (нерухомого або перестав
ного); £6 -  кут відхилення руля висоти; п -  коефіцієнт ефек- 
ТНГ -ОСТІ руля [ б , 9 ] .

У загальному випадку хуі атака нульової підйомної сили 
Ізольованого крила низначсеться профілем І круткою:

де -  характеристика профілю крила; об0у -  приріст кута, 
зумовлений геометричним скручуванням крила.

Величина ос залежить в основному вїд відносної увігну-, 
тості ї  , ї ї  положення х  1 форми серодньої лінії. За в ід 
сутності експериментальних даних кут оСе+ для класичних профі
лів можна чаближано визначити за формулою

Доданок у співвідношенні (2.33) від скручування крила об
числюють так:

°^сц#,к ” , (2.33)

(2.34)
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«с  . . А  < й ^ * Н Ь 5 а І*  ^ К и Ь ю в і ,  (!2-35'
к ^ к  + ^ " ^ ^ к р  о

де ^?(г) -  закон ск; /кування по розмаху консолі крила відносно 
бортової хорди, для якої приймається *Н0) « 0. У випадку для 
трапецієподібного крила зі скручуванням відповідно лінійному ва- 
кону і?(ї)«<РкІ  , до фк -  кут круткк кінцевого перерізу, 
£ « г г / е к , о « г < 1  , оде-тамо

ос .  -  ^ , (2,36)
5Ггік Н -2<Укр)

У рівняннях (2.35) І (2.36) параметр <5кр визначає відно
шення діаметра фюзеляжу СІф до оаомаху крила з підфюзеляжною 
частиною €кр, .  сіф/Є кр.

Величина кута атаки нульової підйоиної сили Фюзеляжу сС о^ 
валежить від окриалення його осі, що спричинено відхиленням но
сової частині І скошеною кормовою чсстиною:

°^0І5.ф *  Р н О С ^  НОТ / ^ 0 ^ *   ̂ ^ *Ор!*! ^ ^  КОрм / Лф  )  1 • ;

У формулі (2,37) кути £ нос І |ікори беруться з дода- им 
знаком, якщо носова частина відхилена вниз, а коркова -  скоше
на вгору.

2.6. Коефіцієнти Інтерференції несучих говерхснь о фюзеляжем

Внаслідок взаємного впливу елементів літака (крила, фюзе
ляжу, горизонтального оперення) підйомне сила в аеродинамічній 
компоиовцГ відрізняється від підйомної сила цих елементів, які 
обтіпаються Ізольовано. Для врахування цієї різниці вводяться 
коефіцієнти Інтерференції К<* І І Д К * .

Перша пара коефіцієнтів ( І д К * )  належить до схем, в 
яких плоске крило (опера* я)  Із симетричним профілем розташова
но паралельно осі фюзеляжу (кут установки дорівнює нулю), друга 
пере ( К* І Д ) -  до схем, що враховують додаткові ефекти, 
спричинені наявністю несиметричного профілю, кута установі:?. І 
геометричного скручування несучої поверхні.

Коефіцієнти К* І показують, у скільки разів зміню
ється величина підйомної сили Ізольованої несучої поверхні при



розташуванні ї ї  на фюзеляжі. Коефіцієнти лКх І ДК̂ , характе
ризують додаткову підйомну склу на фюзеляжі, зумовлену впливом 
крила або оперенням 1 виражену в частках підйомної гили несу
чої поверхні.

У загально.^ випадку коефіцієнти лнтерферзнцїї можна за
писати гак:

AKk - A K 5 v' , V , V 4 »
/2 38)

K«fe K ^ , V » ’ ДКЧ. . A K $ V , V » 4 *  
де К’Ч,ДК®. К® ,дКІ-  теоретичні значення коефіцієнтів Інтерферен
ц ії, які залежать тільки від форми поперечного перерізу систе
ми фюзеляж -  несуча поверхня 1 відношення ширини і}юзелджу в 
місці з’єднання фюзеляжу з крилем або опереннях: до їх  розмаху 
в  »d<p/t • Множники V* додаїхово враховують вплив звуження 
хркла або оперення ( V, ) числа Маха і 1І2 ) ,  чаотину фюзеляжу, 
розташовану спереду ( ) або ззаду ( ^  ) від несучої поверх
ні. Множник -0̂  включають тільки в ковфіїіенти Д * х І ДК* •

Для найхарактерніших форм поперечних перерізів (рис. 2.3) 
коефіцієнти обчислюють таким чинам:

І . Для крглє (оперення)...на Фюзеляжі кругового пєрєрІ зу 
( рис. 2 .3 .а)

< ■  о - с І у ; е . Н . г і і / с І т . <г.»>
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Рис. 2.3

З гід н о  з виразом (2.35) змішення несучої поверхні вгору 
( Н > 0) або вниз ( Н < С) відносно осі фюэеляжу приводить до 
однакового результату« При |ИІ » 0 ,5  формулою (2.39) можна ко
ристуватися для розрахунку фюзеляжів Із плоским верхом або



нпбом, якщо не брати до уваги рьохнІ або нижні сегменти, що 
відсікаються крилом (оперенням'

2 . Для несучої поверхні за схемою сєрсдньоплвьу на Дтозе- 
ЛЯ2І еліптичного ш зерізу (оис. 2.3.6)
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При 6 = і. рівняння (2.39у І (2.40) збігаються, якщо в 
останньому прийняти п = 0.

(оис. 2.3.з)
К ^ '1 < б ) [ і * 5 в Ч і - в ) и е * ' вР- 0 ] Х , С - й / е ^ ' ^ 2 . « )

У залежностях (2.09) -  (2.41) геометричні параметри попе
речних перерізів фюзеляжу вььнпчаються в плоскості, яка прохо
дить через середину бортоьої хорди крила або оперення, пара
метр о е розмахом крила (оперення) з урахуванням пІдфюзалнж- 
ної частини.

З достатих-ою дтя практики точііістю Інші коефіцієнти Інтер
ференції обчислюють згідно з виразами

К ^ ( К ^ - 0 ,  к ; - 1  , д к ; - к ; - 1 .  (2.42)
Наведені вище співвідношення можна використовувати й для 

Інших форм поперечних перерізів, що мало відрізняються від роз
глянутих на рис. 2.3.

Для розрахунку мнсжииків ^  . “05 використовують
формуй;

 ̂ г. { при М < 1, (2.43)

^ - 0 * о , 8 в * ( м ст і ) / а *  п?и м > 1 »

^ « 0 ,6 + 0 , 4  ( і -0,8 е '° ’ г52и ) .
( 1  + н о с ) / <¥>

де - відстань від носка фюзеляжу до середьни бортової хор
да крила або оперення; СІ<р -  ширина (або Іаметр) фюзеляжу на 
довжині Х н ; і?нос -  звуження носової частини фюгеняжу.

З рівнянь (2.43) видно, що збільшення звуження несучої по



верхні ( ff я Г/л -  для криле, q a q к { -  для оперення) І 
віддалення ї ї  від носка фюзеляжу (підвищення х н ) приводять 
до зростання коофіціентів Інтерференції (д окремих випадках - 
за абсолютним значенням); збільшення числа М зменягс ефект 
аеродинамічної взаємодії.

При дозвукових пїоидкоогях польоту кінцева довжина фмззля
жу за несучою поверхнею з коефіцієнтах ДК 4̂ І ДК^ не врахо
вується, І в даному Бигадку \\ * І.

У ьзпзвуксвому потоці крчлс (оперення) ряливас на обтікан
ня Фсзаляду в областях, обмежених конусами Уаха. Із збільшенням • 
чноел М конуса Маха злузуються, об часті збуреної течії змі
шуються назад І можуть частково виходити зо межі фюзеляжу, змен
шуючи тим самим додаткову підйомну силу на Фюзеляжі, яка ство
рюється крилом або оперенням. Відповідно мусить зменшитися І зе- 
яичпна множники ^  .

На підставі спрощеної розрахункової моделі впливу несучої 
певерхкї на фюзеляж (рис. 2.4) одержано формули для визначення
V« : _

при X *m  ,
є)., ті - ( х - т > г/ Г х ( ( п р и  т < х < т  + і.  (2.44)

де q kôjm “ звуження кормової частини фюзеляжу; Інші гаомзт- 
риччі параметри казбдено ка рчс. 2.4.

На закінчення роз
глянемо коефіцієнти Ін
терференції для конфігу
рацій з '/-подібним 
оперенням. Вплав кута Ч' 
поперечного V наближе
но враховується таким 
чином: коефіцієнти Ін
терференції К*і І 
д , одержані зч ви

разами (2.38) для конФІїурацІГ з розпрямленим оперенням ( V  «■
■ 0), помножують на С03*Ч/> , о коефіцієнти К* І ЛК* -  на 
cos У  .
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2.7. Скіс лоїоку зе системою несуча поверхня -  фюзеляж

Скіс потоку враховується при. обчисленні коефіцієнтів під
йомної сили, Індук-чзного опору 1 моменту танталу задньої па
сучої повзрхнІ: горизонтального оперення -  у нормальній схемі 
літака, крила - у схемі "утка", Скіс потоку пов”язано з виник
ненням підйомної сили та появою за системою несуча поверхня -  
фюзэлял. вихрової пелени, яка утворює вертикальні швидкості ХГ̂,
1 відхиляє набігаючий потік на кут скос> б * Ц Е  •
Звичайно вважають, но скіс потоку визначається вихровою пеле
ною, яка сходить з несучої поверхні, я присутність фюзеляжу 
спливає на характеристики иїсї пелени [ і ] .

Додатковий дтерелом виникнення скосу потоку в області зад
ньої. несучої поворхнІ літака може бути струмінь реактивного 
двигуна або стгумінь від повітряного гвинта, турбулентне пере
міщування та ежекційні якості яглх створюють поле вертикальних 
швидкостей, Спрямованих до осі струменя [9 ] .

Згідно з лінійкою творі сю малих збурень, яка складає осно
ву розрахунку аеродинамічних характеристик літака та його еле
ментів, кут скосу потоку визначається як

б - е * * * ^  (2.45)
де перший доданок пов"язакий з кутом атаки конфігурації літа
ка, що має плоску несучу поверхню, яка розташована паралельно 
ос,І фоззлягу (кут установки дорівнює нулю); другий доданок 
враховує скіс потоку при сі ■ 0, пов"изаний з геометричною 
круткою, кутом установки І застосуванням несиметричного профі
лю. ,,

7 вагальному запалку кут скосу потоку зе несучою поверхнею 
змінюється за роаюахом.алз в розрахунках використовується його 
усереднену ..значення, яке 1  розглядається нижче.

Якте середній кут єкосу потоку відомий, то кут атаки за
даної. несучої поверхні, розташованої паралельно осі фюзеляжу, 
мелка обчислити за формулою

* о С - £ - о с ( і - 6 л ) - £ „  и л в )••Н.П <
У літака нормальної охеми величина 1 - £* називається 

коефіцієнтом ефективності оперення.



Є різні метода розрахунку скосу потоку. ЬрйпошлрвнІшам з 
чах е такий, в якому несуча поверхня замінюється схеме® П - 
подібного вихору [ і ,  3, 7]. Застосування цієї моделі є обгрун
тованим, бо, як показує досвід, вихрова пелена нботі. .а 1 вже 
на невеликій відстані віл несучої повіяні згортагться у дьа 
паралельні кінцеві вихори, розтаиоьанї на деякій відстані І а ', 
яка відрізняється від розмаху несучої поверхні і к ,

У моделі П-подІбного вихору (рис, 2.5) приймають £0 ■ 
с І  , Інтенсивність (0 беруть рівною циркуляції в корене
вому перерізі несучої поверхні, в "полечка" вихору розташову
ють на 1/4 кореневої /.орди, В аероди.гамічиїй компсновці літа
ка відстань між аїльними вихорами збільшується на ширину фюзе- 
ляжу сі<р у місці його зчленування з крилем (оперенням), тобто

І о - Н ц  ^ ч г - У І К і - в і - в І ,  Сшсіфії ,  (2.47) 
де І* І І ~ розмах крила (оперення), складеного з двох кон- 
оолейі з урахуванням підфюзеляхної частина « І -  *
.  Є ( І - в ) .  . *
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Параметр % обчислюють з умови,що підйомної заж» несу
чої поверхні І П-подібного вихору, який ї ї  замінює, мають 
одвакезі Зііаченья. Величина. £ залежить від закову розподілу 
циркуляції вздовж розмаху несучої поверхні 17]. За відсттноо- 
тЗ геометричні іфутки можна записати:
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I  = К а У|м*-1| , Щ Х . ч )  '2*43>

Графіки залежності (2.48) введено а и; ац! [ ? ] .
У надзвуковому потоці зі збільшенням зведеного подовжен

ня Л V М * - 1  величина £ наближається до граничного значення:

Ь . ЯК І І 9І Ч “ (Т  + 0 / 2г ^ .  С2*49)
Розглянемо наближені 8налІтичнІ рівняння для визначення

$  :
при ДОЗЕунОВКХ дткдкостчх польоту

5 - $ 0 - < Ї 0 - | і> / О і £,>.
!і0 - і,Ь7(ц + і)І( і  + к,Ь7гі) * О.ОІЮ2. (2.50)
-  0,785-0.01(У<М)СУ^-г)* +(0.06 ♦ 0,01 

г  * Ла/г, - м *\ и / « ^ х йі5, і? -  1/«7 і 
при надзвукових швидкостях польоту

$ »0,046\У2ге"0' £+ ( $ . 2  + ^ ) / ( і  + г ) , г -Л ^ М М . (2.51) 
СпІввІднсазнчя (2.50) 1 (2.517 записані для несучої по

верхні трапецісподібної форми у плані. Для найскладніших Форм 
(кромки скривлені, кромки, які маю»ь ламану лінію) слід корис
туватися усередненим значенням 'Ц% 05 з Формул (*.48) або
(1.49) при т с * 0,5.

При обчисленні геометричні параметри з залежностях
(2.50) 1 (2.51) беруться для консолей крила и нормальній схемі 
та консолей горизонтального оперення г схемі "утка".

Людо на літаку нормальної схеми використовується нешіосхе 
крило, геометричну крутку якого виконано відповідно до забез
печення мінімального Індуктивного опору на заданому режимі по
льоту (для Ізольованого кряла це досягається одержанням еліп
тичного закояу розподілу циркуляції за розмахом), то

| “ Т І Ї  “ 0,083 У<Г(1-« )] .  (2.52)

Користуючись моделлю П -подібного вихору 1 деякими ре
зультатами теорії оптимальних несучих систем Г.З], можна запро
понувати такі оІвняння для розрахунку складових кута скосу 
(2.45):



£7

Тут А І С * а  -  под'сву.впня І похідне коефіцієнта я. дйомпиї
сили консоле? передньої несучої поверхні: крила -  з нормальній 
схемі та горизонтального опоронк: -  в схемі "уткь", відповідно:

де перша з них відноситься до літака нормальної схемі, а дру
га -  до схем* “утке".

Множних« , які входять до рирозу (2.53), залежать від 
аеродинамічно? компсновк*  літака І числа Ч „  польоту.

Множник к, враховує взаємне розташування крила І гори
зонтального оперення по довжині физеляжу.

У дозвуковому потоці для нормальної схеми І схемі ’утка" 
«иачення к, обчислезть за співвідношеним

де £  • 2 х / і а і X -  відстань між ч/4 бортових хорд крила І 
оперення, шиїране вздовг ооі Лвзелчжу.

При надзвукових швидкостях ясльоту иаоаипіі. к, внзшяагть 
таз и чанзн:

-  для .літака норчз.льаої схеми

Хуг ох6 у взреаі для £ , одері уемо за формулами

к , .0 ,б Г і  + У ( * 0 - М - ) / £ П , (2.56)

(2.5?)

-  для схеми "утне"
к , -  V ! ~(.Ма-0 /зЬ *  . (2.58)

У рГзнячняд 1?,5?) використано таке позначення:



2 0 ' ( ЯМ Ї * - 1  - і ) / е ї0 . І1л- с гл/ е к р ,

де 6Кр І &г о -  розмах крила та оперення з урахуванням під- 
фюзеляжної чсстзни.

При Ум *-Г  У формулі (2,68) слід прийняти к, =• 0.
У цьому .випадну середнє га розмахом зкачешл кута скосу потоку 
дорівкгов нулю.

Множник кг враховує вертикально зміщення горизонтально
го оперення відносно пила:

к е - і / 0 ^ г ),  (2-59)
де у • 2^ г о / ? 0 ,  ̂г с -  відстань між 1/4 бортових хорд кри
ла й оперення, виміряна по нормалі до осі фюзеляжу.

Множник к 5 псв’ язагик з аеродинамічною компоновкою літа
ка. Для нормальної схеми к8 * і ,  у схемі "утка"

К.^1 -.S t  І ілвГІ
$к » 1«р+‘

«  1 - tgp о?«*« )-<«:«• о
і ; ,  ( q^ o VêV7

(2.60)

де

на

ЄкР
*Р і і

^крДг  з і Q -  звуження консолей крила; SK І $к 
площі консолей крила та И зовнішньої частини, яка розташова
на розмаху t Kp-Ct0 • Перлою рівністю (2.60) слід користу

ватися для компонування схем фюзеляжу з крилами довільної форми 
в плані.

Згідно з формулою (2.60) величина множника к3 менша за 
одиницю, оскільки в схемі "уткаГ на зовнішніх частинах розмаху 
крила сі і  с потоку від горизонтального оперення спрямований гго- 
>, що приводить, порівняне з нормальною схемою, до зменшення 

оеродньоло дута скосу.
Множника І K g враховують вплив фюзеляжу не схіо по

току 1 залежать від форми поперечного перерізу конфігурації мп«- 
редня несуча поверхня -  фюзеляж11:

k . « - - 1 - . (2.81)т К » т . - т ,Ф
де " к І І  -  розмахи передніої неозої поверхні, складеної 
а двох консолей,f  в урахуванням пїдфюзаляжної частини; параметри 
т к 1 т ф визначаються формою подеречвогс перерізу аеродина-
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ц іл о ї хсмдоновкл.

Розіляяемо залежності д»к росра::уттку відяосокня і к/і , 
агрометрі а т*. І т ф стосовні- форм перерізів (див. рис. 2,3):

а) хсяло ( оперення) на Фюзеляжі кругового лєрєр:1, уу іруь. 
рос. 2 .3 .р ):

&к/е - І -  б  лП- Иг , т п • [ і - б * / ( 1  С5*Нг)]Ь+ 62)
т ф » б г, б  « о ті і  і

б) несуча юасрхвк за схемою сеіедньоплену на ФюзелядІ
І лІМіШОГО перерізу (лив, рис- 2 .3 ,6 ): _____

т **ЇЇ^ІГ* ч£Ь) ' 2 5 ( і - £ ) б а -2Є ї ' і - б Ч і - І Ї ]  * (2 сз) 
ск / с * < - б ,  гпф.б* ,  £ • % ,  С*2а/е, :

в) КРИЛО уопороиня) на аюзсляжі п рямокутного перерізу 
(див, рис. 2 .3 .в );

т „  -  ( і - б 5)* [(«-56* ( Ь б Х ^ е  ***- 0 ] * ^«р •

2*/е -«-б -, т у » б г (і+0.354-/і%  ) , £ - 2 8 /Є, 0 «2 а /Є .(“ ’ б4;
Якщо на передній несучій поверхні літака розташовані до

даткові конструктивні елементи (кічгеві обтічним, шайба І 
т.Ін. ) ,  то їх враховують додаванням до т к величини дті вл, 
до залежить від геометрії та форми поперечного перерізу несу
чої поверхні з додатково, елзмонтом.

Для форм перерізів, наведених на рис, 2.2,  значення ЛІТ,ел 
можна знайти, використавши залежність

А^*а Е^ел“ »̂ (2.65)
до И«, -  коефіцієнт обчислюваний за однією з формул 
(2.22) -  (2.25).

Для аеродинамічних компснсвок літака з У-подІбнкм опе
ренням у кориалькІЯ схемі кут скосу потоку визначається в точ
ці 1/4 хорди, розташованій на піврозмаху консолі оперення.

2.3. Окїс потоку від струменя 
позітряного ГЕШІТЦ

Розглянемо додаткоеийскіо потону в області горв&онталькс- 
го оперення, кім створюється совітряним гвинтом.
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^озрахункояа формула мае в/гляд

^1* * ^ог» + ^г»оС*

( 2 .66)
Ч * мк4 д ^ ! я  ♦8ч1 і* -£ ї (<*/'7 х: = )]Ц -

ї * х / р к ,  й » Ь / * .  3 0^ - 5дв̂ /'ьв х 1

цс X -  відстань під площини обортичнл гвинта до 7/4 хорди 
оперення, яка розташована у вертикальній площині осі отрумогя;

И -  ьиіщоння площини горизонтального опареная відносно осі 
струменя, ша осі петься за припущенням з напрямно:! шридкості 
V,. ( И > 0, якщо вісь струменя розташована над оперенням); 

множник к -  І -  для літака з одним гаи: .том, к = 2 -  для лі
та те з Дгома І більше пинтами; О0у0 -  площа консолей оперен
ня, яка потрапляє в струмінь з площею* попэречного перерізу 
Р »1ГЙ*(і+а)/ (  1 т г а )  .

Зауважимо, що внаслідок стиснення струменя за гвинтом на 
літаку з двома 1 більше гвинтами необхідно враховувати струме
ні ВІД усіх ГВИНТІВ, ЯКІ ПЄОЄТИНЗаУГЬ оперення. Решту позначень
див. у Формулі Сі .27).

Одержані значення £0г, І враховуються при визначан
ні сумирного скосу потоку від системи \рило -  фюзеляж -  поаїт- 
р/:ьий гвинт*. З цьому випадку

6 » £0 + Ь^об,

^°к*ф+^0Г| , *•«
'ге (2 .6?)

^°н*ср м ^®к»ф)|*о [ і  + ( \/і+? - 1 ) 5 * ^ )  ,

-  (£*хр)|.0 [ і  ♦('/ТТГ

ТУ". ( £ о ж+ф) 6 , 0  І  С б ^ ф ) ь . а  " р^едоьл скосу потоку В ІД  
системи терлло фюзеляж за відсутності гвинта [(див. формули
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(2.53) підрозд. 2.7)] ; 5Кс8 -  відносна плота консолей крила, 
яка обдувається струменями гвинтів, 5 к ^

Якшо горизонтальне оперення не потрапляє в струмінь ьід 
повітряних гвинтів, то можна прийняти с гв» 0.

2.9, Скіс потоку, який утворюється 
струменем реактивного двигуна

Струмінь реактивного двигуна підсмоктує повітря та ство
рює потік у напрямку до осі струменя. Якщо горизонтальне опе
рення розташоване в Індуктивному паті швидкостей ьі.д струменя, 
то з"являеться додатковий скіс потоку, який необхідно врахову
вати при визначенні кута атаки оперення.

На літаку з двома та більше двигунами скіс потоку утворю 
еться в основному струменями від внутрішніх двигунів. У цьому 
випадку величина кута скосу визначаються за формулою

( 2 . 68)
Д г ■ (сС- «аС?) ( і - е’ 0,65ІС) »  к *э с /У с^ Г ,  С р-Р /г^З .

1 о г *Ії  5 * г / і/ ь ї.О* ' г.о-

Тут т0 -  відстань, яка вимірюється вздор*  осі фюзеляжу від 
зрізу сопла до 1/4 хорди горизонтального оперення, розташова
ною у вертикальній площині осі струменя; СІС • діаметр сопла 
(для сопел неколового перерізу (іс *У ІР’с / я ' ) ;  Рй -  площа 
зрізу сопла; 20 -  положення центра зрізу сопла відносно пло- 
оики горизонтального оперення (відстань, вимірюване по нормалі, 
до осі Ф«оззляжу від центра зріау сопла до ІА  хорді, оперення);

і  - зміщення сопла відносно длосзьж симетрії літака: Р -  . 
тяга одкогс двигуна (не крейсерському режимі польоту 2  Р *
• Хи ~ СХд^,^5 )* о£р -  кут відхилення гектора тягп віднос
но осі фюзеляжу.

Значення куте скосу потоку гід реактивного стр-тиеня



підсумовується з кутом скосу потоку від системи"крило -  фюзе
ляжу виразі (2.45).

2.10. Г іксимсльне підйомна сила літака.
Побудова характеристики С^а«|(оО

Максимальна підйомна сила ї відповідний до неї критичний 
:сут атаки відносяться до параметрів, які визначають льотно-тох- 
пІчгІ якості літака. Гнання максимального коефіцієнта підйом
ної сите -а а тах необхідне для розрахунку безпечних швидкос
тей зльоту 1 посадки. Користуючись величиною Ц стаі(. обчис
люють граничні перевантаження при виконанні маневру І встанов
люють границь початку тряски. Характер зміни залежності Сиа *
* КоС) поблизу максимуму впливає на поперечну стійкість літа
ка ари польоті і.а великих кутах атаки.

Точні значення максимального коефіцієнта підйомьої сили 
Су а так * критичного кута атаки оСкр можна визначити тільки 
експериментальним методом. Нижче наведено наближені залежності 
дяк оцінки величина С.^ата)іІ оСкр літака.

Для літака з крилами великого подовження ( > 4) на-
ченья Суа(ПО* обчислюють за формулою
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^Уотах Си к,к  . к. .Уатах і г -з (2.69)
Характеристику профілю крила Су0/П0* моїша визначити так:

'" - .• н е ї (2.70) 

13,8 для

С® -  1 + абг"5С0 - ~ ' го°Заток Г 4
де (Ф “ ІЗ для симетричного профілю ( ? = 0): Р> 
профілю а кривиною.

У розрахунках використовуються сталі значення відносної 
товщини 5 І увігнутості ? профілів, усереднені за розмахом 
крила або обчислені за виразом (1.16).

Мнояники к  ̂ враховують вплив кута стріловидності та зеу 
жзння крила І числа Мю польоту:

1 1 ± 1
п г ^ ьіп2 х 0,25 *

кг .0,В6т0,2б(і ,2-Рк)»гк , * „ . « / , (2 .71)



к» " 1'  І (г  '  ° 'п&> * (0’16

єз

м.

Одержані за рівнянням (2 ,63) значення Суотод «лід роз
глядати як усьреднані за числами РеЯнольдса з діапазоні Re^ 
•» І06...І0 7.

Критичний кут атаки літака визначають таким чином:
< Р .  57, і ; ,  г с ^ . / с р  « < ; ,  в . « )

де с *  І сХ0 -  лриктеристя« літака (див. підрозд. 2,2 1 
2.5).

Для літака з крилом малого подовження і Як < 4) макси
мальний коефіцієнт підйомне! сили обчислюють за фор»:улох

(2.73)Чаїг.а« * ІЇ'*2 “ °:П5-.*.0)С^в&1(

2.5,
Характеристики 1 оС0- див. в підрозд. 2.2 1 с.г.о
Величина оСкр лійка з крилом малого подовження без вра

хування нелінійних ефектів обчислюється так:
< Р  - «Л ІС І * С у ,  (2.74)

За значеннями Суа , ое0 , обжр 1 С-ув(Т10х будують за
лежність с^а *КсС) <рие. 2.6).

Рис. 2.6
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2. И . Індуктивний опір І поляра лІ така

Виникнення Індуктиьного опору пов’ язако 8 утворенням 
вихрової пелени після тіла зо наявності підйомної сили. Але на 
крилі а геометричним скручуванням вихрова пелена, а також Ін
дуктивний опір можуть Існувати при такому розподілу підйомної 
сили вздовж розмоху, поли сумарна підйомна сила крила дорІві:і>- 
вьтиме нулю. Щоб звернути увагу на причину виникнення опору, в 
деяких випадках вводять поняття "вихровий Індуктивний опір'.

Загальний вирез для коефіцієнта Індуктивного опору літака 
має вигляд

Ч - А С ї а ^ С ^ С ,  (2.75)
де перший доданок відноситься до літака, який має горизонталь
ну площину симетрії, другий І третій -  враховують Існую0 І від
мінності (зигич осі фюзеляжу, кути установки крила І горизон
тального оперення до осі фюзеляжу, геометричне скручування кри
ла тощо). Параметр С - коефіцієнт Індуктивного опору літака 
при С̂ а * 0.

Для польотної конфігурації літака останні два доданки у 
формулі (2.75), як правило, вносять незначний вклад в Індуктив
ний опір, 1 на початковому етапі проектування ним. можна знех
тувати, тобто прийняти В -  0, С =■ 0. Разом з тим відмітимо, 
що на параметри В І С основний ыылв спраэляе геометрично 
скручування крила. Підбираючи скручування таким чином, щоб па
раметр В був від"ємним, можна зменшити Індуктивний опір літа
ка при одержагих значеннях С^а (рис. 2 ,7). Деяки відомості

про вплив скручування крила на 
параметри В І С наведено в 
граці [в ].

Без урахувакня'двох остан
ніх доданків у формулі для Ін
дуктивного опору (2.75) поляра 
літака набуває вигляду

СХа ж СХо + , (2.76)
де С х -  коефіцієнт лобового
опору літака при 
розд. І ) .

0 (див.



Єц
Залежність С ха я і СС̂ с)с  квадратне» параболо я з верши

ною, розташованою на осі абсцис. У загальною випадку Індук
тивного опору (2.75) вершина параболи ямізона вгору при В < 0 
або вниз ( 0 > 0 ). Множник А називається коефіцієнте« від- 
валу поляри І кас однакове значення у „рівняннях (2.75) 1 чЗ.^б), 

При дозвукових швидкостях польоту величин» А ВИЗКі-ПаюТЬ
так:

А • У (1 +?£■*■$),

А-'
' "»“*.*-0 (2.7?)

* ■ ? . ( « * , ) * .
де Лкр -  подовження крила з пІдфюззляжпов частиною; лкр *
* 1*р /  5кр . І к? І і*.« - розмах крила І горизонтального
оперення з урахуванням ііідфюзеляжиої частчяч (гаоаритник роз
мір); С^а , С̂ а8ї0 І -  відповідно характеристики
літака в цілому, літака без горизонтального оперення І горизон
тального оперення в системі літака (див. підрозд. 2,2).

Параметри т к І т гс залежать під форми поперечного пере
різу конфігурації крило (оперення) -  фюзеляж. Для форм, показа
них на рио. 2.2, значенн. лпк розраховується за формулами 
(2.62) -  (2.64), ггіго визначається за співвідношеннями юя 
т к пі де т готов кою геометричних розмірів оперення. За наявності 
кінцевих елементів на :<рил1 (оперенні) до т х ( т 4Л) треба 
додати величину д т вл» к 6л- (  (значення Кад диь. в пІдрозд, 
2 .2 .2 ). При цьому кінцеві елементи треба враховувати такой у 
С^а  5 , 0 І С ^ ^ )  * ^вреЗ ЗМІНУ ПОДОЬЖвЕНЯ ВІДПОВІДНО
рівнянню (2.21).

Параметр б визначається законом розподілу циркуляції 
вздовж розмаху крила І розраховується незалежно від числа Маха 
ЗГІДНО я формулой

6 - “ и - £ г



За виразом (2.78) значення £ « Э у випадку, коя залеж
ність у дужках дорівнює нулю. Якщо X йгіж 0. то це мас місце 
при Г} п 0,37, що наближається до оптимальної величини [3 ] .

Для Ізольован го крела з оптимальним (еліптичним) законом 
розподілу циркуляції вздовд розмаху крила о * 0.

Множники |( І враховують розмах горизонтального опе
рення І розташування його на літаку:

.Є “ Н -(І-Є  • >2.™»

66

І , "

де І

ю

‘ Л .' 1.0 ” 10 І '"Кр » ^ “ І  ̂е.о І /  ^кр’
Якшо підйомна силе горизонтального оперення значно менша 

від підйомної оили крила то можна знехтувати внеском оперення 
е  Індуктивний опір літака. И цьсмт випадку формула (2.77) при

Р • ї  в 0. С5адг о " с й'а небувас вигляду

К АКрЛПл
(2.80)

Параметр /пк рраховуе вплив на опір фюзеляжу додаткових 
конструктивних елементів на крилі (через доданок і . т елд„ т к ).

Для Ізольованого крила тк = І , І згідно з рівнянням 
(2.80) одержуємо відомий результат А»(1  + 5 ) / і г Я кр , або, 
що на крилі розташовані конструктивні елементи, А« ( ( ♦ ! ' /  
/ДА„р1<аА , ге Кел див. у сідрозд. 2.2.3.

У надзвуковому потоці коефіцієнт відвалу поляри
А ,

де Ср враховує вплив підсмоктувнлької сили, яка реалізується 
і.е носовій частині фюзеляжу за відсутності лобового повітроза 
бірника, а також на догпухових передніх кромках крила І гори
зонтального оперення.

Множники |к І | для крила І фюзеляжу визначають так:

(2.81) 
гд»

Ч* 5 - “°  “Р" -0< г ;



Множник І г розрахонухті за формулами тлл крило є під- 
стаьовкоя геометричний параметрів горизонтального оперення І 
кт замість к* .

При дозвукових швидкостях польоту літака у рІвн. ні (2.76) 
необхідно врахувати долагксьі опори, га-мовлені наливом кутів 
атаки (підйомної сили) на профіл:ний опір І виникнення хвильо
вої кризи на крилі прп об + 0*.

Уточненп!; вираз для розрахунку псляр::
СХ а - С х 0^АС*а т 2 д С Гч. К.В2)

Приріст коефіцієнта профільного оперу їз збільшенням під
йомної сил'/. оцІнпеться так:

ДСХ і . 0 ,0 ,О - ^ О ,  Х « С и а /С^а т а х . (2.63)
Друге джерело додаткового опору пов"язано з виникненням 

на поверхні крита місцевих стрибків стисливості при значіннях 
Суа , які виходять зг межі дозвукових швидкостей, границя 
якої визначається залежністю М„ ■ і  (С^а) (рис. 2 .8). Якщо для 
заданого числа М^М®. , де 
М* -  критичне число Маха кри
ло ери Суа «■ 0. а значення 
коефіцієнта підйомної сили 
розташовується нижче Леї гра
ниці , то крало буде поьііістю 
обтикатися дозвукоиим пстохом 
І Д Сх і * 2* ^яе при Суц>С^д 
на верхній поверхні хрчла роз
вивається надзвукова зона те
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І’ьс. 2.0
чІІ ? місцевим стрибком стисливості, внаслідок чого виникав 
додатковий опір:

ДСх^* Ц ь.)(^а /С'уа. ’
, . {  щ (2.84)

см * І и І» н г .К , - м- ) А ^ 1- " ^ е“ ^ 1  ■

*У посібнику не ооьг шиється вплив пові„одного гвиїта на Ін
дуктивний опір.'Відносно цього питання трефа звергатися до оае- 
щальної ліїзратург. (див., начрпелад, [ І ] ) .



да к * 3,2, гті * 0,35, П • 2/3 для крила з класичним про
філем; к * І.«і. т  * 0,27, г. ш 1/3 при використанні на
крилі недхрлтзчноге? профілю, -  (£ +17$*)/ Ж.с ■

Врахування додаткового опору (2,84) приводить до харак
терного розгалуження поляр, побудованих для різних чисел 
(рас. 2,9).

При малих значеннях кое
фіцієнта підйомної сили 
( Сї а < с ^  ) всі лоляри зОІ- 
гаються з полярою літака в до
звуковому потоці (якщо не роз
глядати зміну профільного опо
ру за числами М « ) .  Чим біль
ше числа М«> , тим при декших 

і значеннях Сув здійснюється 
відхилення від дозвукової по- 
ляри. В навкояозву новій облас

ті течії ( М»>М* ) вже при Су0 * 0 з'являється хвильовий 
опір, І вершина поллря змішується вправо.

За відомими значеннями коефіцієнтів І С ха розрахо
вують аеродина-лічну якість літака к • С^а /Сха • »находять
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личину максимальної якості І будують залежність kmö>, ■ f  ( М«,).
Якщо скористатися рівнянізту поляри у вигляді (2.76), то 

матимемо К тех “ 0,5/ VACX ' .

3. ПОЗДОВКНІй МОМЕНТ І ПОЛСЕШІЯ 
АЕРОДИНАМІЧНОГО ФОКУСА ЛІТАКА

Для аирїаоння задач динаміки польоту необхідно знати мо
менти! характеристики І положення фокуса літака. При русі у 
вертикальній плоскості Існує тільки момент тангажу (лоздолжнІй 
момент) 1 при фіксованих органах управління -  фокус пс куту 
атаки.

Ях І Інші аеродинамічні характеристики, момент віл аероди
намічних сил літака визначається сумою момг гтів окремих його 
частин (крила, фюзеляжу, горизонтального оперення 1 ч.Ін.).

Слід вважати, по величина моменту залежить від осі, вїдноо-



но якої вона обчислюгться. Нтпв приймається, то вісь прохо
дить через передни точну носової частини фюзеляжу. Точніша ка
жучи, поздовжній момент виникає від повної аеродинамічної слі
ди, але в багатьох випадках можна розглядати момент Ідьки від 
підйомної (нормальної сили), нехтуючи-.впливом сил лобового опо
ру ( поздовжньої сили).

В подальшому використовуватимемо також припущення, що під
йомна сила носучях поверхонь ь систом! літака 1 додаткова під
йомна сила на фюзелядІ, яка виникає під впливу несучої поверх
ні, розташовані у фокусі ізольованого крила або гори зонта ̂ но
го оперення.Лохиоки.яхі вносяться цим припущенням незначні В 7 0 -  
иьуковому потоці 1 зростають Із збільшенням чисел М— при над- 
авукових швидкостях польоту [71.

Коефіцієнт моменту тангажу
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гп1 “ пЧ + ( < / < ^ а)Су а , т* т » в ^  ♦ т « ».о ( 3 . 1 )

де в характеристиці похідної т *  виділені похідні, які вносять- 
ся до літака без горизонтального оперення І до моменту горизон
тального оперення.

Якщо момент тангажу пзначасться відповідно о с і, яка про
ходить через центр ваги (мас) літака, *о вираз для коефіцієнта 
моменту набуває вигляду

т « - т вв + [ * т * ( т { / с £ ) ] С * а . 0 .2 )
де ЗСТ -  координата положення центра ваги (мас) відносно носка 
фюзедялгу, подїлена на характерну довжину.

3-І. Похідна коефіцієнтів мемонту тангажу 
по куту атака літака та його елементів

Значення похідних гті* І лгі* обчислхють за фошула^и 
ЧГ.г.и ге.о

= т *  5 + т *  5- ♦  т *  5 т т ?  5 *-[с^ ? +
*о.ел  ф  *я к  **-<} *•? а п.» П1 к !К"Р р<Р ?

>  к(Х<+ ^  + Г Сі*а ̂  9 * Сї « аі (3.3)

(3. 4)
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Залежність (3.3) містить дохідні коефіцієнтів моменту від 

гондол двигунів, розташованих не боковій поверхні фпзеляжу ебо 
не крилі, І від бокових повітрозабїрникІв. За відсутності цих 
алемонтів відповідні доданки мусять буть виключені.

Координати х к І Х ,0 визначають відстань від носка фюзе
ляжу до передньої кромки бортової хорди крала 1 горизонтального 
оперення; х Р 1 Л,., -  положення фокуса Ізольованих несучих 
поверхонь (крила та оперення) відносно носка бортової хорди;

-  положення, фокуса Ізольованого фюзеляжу; X ,  ̂ ( X ) -  
длече моменту підйомної сили гондоли двигуне (бокового поиітро- 
забірника), приклзденсї до орізу вхідного перерізу (рис. 3.1). 
Від н о с н і величини вкроєні в частках донжина фюселяьу , яка 
прийнята зє характерну довжину г.ра розрахунку коефіцієнта мо
менту та його складових.

3.2. Положення фокуса ізольованих елементів літака

Фокус несучих поверхонь трапецієподібної форми в плані 
(крила, горизонтального оперення) обчислюють за формулами: 

при М „<  1
Х р -[(а т с )- (а -с ) іН в ,]6 5^ у , г , - ^ / :̂ : мГ і (3.5)

при М „ > і
х р - [(а+с)+(а-сХ)-е г) ] ^ (р)г-Л-/м*- Г , (3.5)
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де

. 1 1г . г ь г
< + <

< »1 -М  , 1
31Г П /  біг ~

= 0,25(1 -1 ,б С * ).

Для криле довільної ісрми з плані (див. ряс. 1 3)

“  ■ - г й г ! '  [ Х п . к ( 2 ь и 5 { ( ? ) ] б ( і м і ,
* о і _____ _

с шТі ї :  і V1 - 2* [ Х П>( 2) ■*• Х р .8 ( І )]62.
к о

Розрахунок за рівняннями (3.5) І (3.6) виконується для 
геометричних параметрів консолей криль А * , 15 , X .або
оперення Д к 10 . гг„ в 0 , 'Лм .м  тши М «М^Ук* Для крила І
М -  ^  0П9РЭННЯ-

У крила довільної форми в плані Сц , £>с І 5К -  роз
мах, бортова (центральна) хордо 1 плода крила, утвореного Із 
двох консолей.

За наявності на крилі або горизонтальному оперенні кінце
вих елементів (дав. рис. 2,2).  Величину подовження )1„ або 
А * , 0 треба помножити на к%А згідно з формулою (2.21).

Положення фокуса фюзеляжа я частках його довжини обчислю
ють таким чином:

— І__(  г *  £
Сїач>  ̂ ' мос > ЧидХ Рц»->+ СїаIа пер« (3-7>.

де відносні величини фокуса частин фюзеляжу можна одержати згід
но Із запропонованими нижче залежностями.

Носова частина:
-  длл конічної форми 8 повітрезябірником



72

( ^нос / • (3.8)х  С — — КМ. 
виос 5 ^ 7 Н0Ь 4 "нос / л <р ‘

-  для форми з криволінійною твірною за наявності повітро- 
яаОІрнмка

X * -і-----7±и2ши. М  Л V  (3.9)*иос 15 ї+г^оо ' л »оь/Лср)1

-  ДЛЯ за ту п л ен о ї форми б е з  поьІ тр озабІрки кс 

* 3  V ^ нос /  Л <р )  • (3.10)
нос

За відсутності лобового понітрозаОІрника у формулах (3,8)
І (3.9) Г7нос- 0 .

ііштічдричнб частино. При дозвукових швидкостях польоту ци
ліндрична частина фюзеляжу не створює підйомної силі, І в цьому 
випадку положення фокуса не визначається.

У надзвуковому потоці

- [ С 1 ^ н /^ ) Л и 00+ (ев/— - 0  ^ц*м]/^<р*(З.ІІ)ЦИА

■ т'МОС » Ц̂ЯЛ ЦЯА *х н- - /м  !в-</д,
Параметр сі -  1,29 -  для конічної носової частини; СІ ■ 

«  0,88 -  для носової частини ? криволінійною твірною.
Кормова частина. Незэлэжно від форми І числа М „ польоту

(ЗД2>
Оскільки ввужена кормова частина створює негативну підйом

ну силу, то фокус фюзеляжу може знаходитися перед носовою час
тиною ( X . < 0 ). р<Р

3.3. Положення фокуса літака

Положення аеродинамічного фокуса літака в цілому І літака 
без горизонтального оперення відносно носка фюзеляж в частках 
його довжини визначають таким чином:

, %с - т *  ІС*  (3.13)
У<х ’ р5.шл *Вг- ° 'У а1.го

£ р - - т ^ / С



У задачах динаміка польоту положення фокуса прийняте об
числювати відносно носка середньої аеродинамічної хорді крала, 
вираженого в частках довжини САХ.

Перехід до нових значень здійснюється за рівнкн. на
Х ИА • [ 5.,: ~ ( ї к Т Х А)] Бд ,

г , . (3.14)
ї р *8.е.о“ Ьг и5.10" ( г к> х д ) ] . 

де Ьд І Х Л -  середня аеродпнамічі.а хорда крила І відстань 
ві'д коска &А до передньої кромки бортове! хорди крила: х д ■ 
* ХА / Оф*

Для кайла довільної фооми в плані (диз. рис. 1.3)
£*/» (-*/г

6Л* { -  1 х * жт  { х п.ки )Б (2)с(г. (з.іо)
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В окремому випадку крила трапецієподібної форми в їлані
маємо:

* 3 Ік С ік * ' )  f ’ І < * 6 f}K*1 ^ п ж  'ЗДб)

За виразами (2.14) оцінюють вплив горизонтального спарен
ая на змішання фохуса літака:

Х,:д-^ р Ав.го . (ЗЛ7/

3.4. Поздовжній момент літака при нульовій підйомній силі

Формули для визначення коефіцієнта моменту при нульовій 
підйомній силі літака в цілому mig І літака баз горизонталь
ного оперення т а

об.г.о

-  » т і  + т ,  s + + т а 5„ +*о ‘-а аофа«Р г ок%'к  “ ог.д *•£

+ т .  § + т ,  5 ,*ün.î л.а . ого і.о ’
(3.18)

т -  » т Г г
оо.*.о *о5.г.о ♦ т '  S К  + ті 5jnt*otp ф «ок * 4ог.д

(З.Т9Л
+ ml • S . 

*ип.ь п.а
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Д?

Складові коефіцієнта моменту визначають за співвідношення
ми, в яких за характерну довжину прийнято середню аеродинаміч
ну хорду крила:

Зирази для коефіцієнтів моментів т і  . т £ ок • ••• 
одержують Із відповідних формул для т їо(^ , т І0|Г , . . .  замі
ною Х Р на Х Р6

Кути нульової підйомної сили гочдолг. двигуна сс0 І боко
вих повітрозабіпників оС0п і визначають кутами між осями роз
глянутих елементів І фюзеляжу: ^  І Фп 5 • Якщо осі гондо
ли І повІтрозабІркика відхилені вгору, то оСог  ̂ * - 9 , «  • 
оС0П І ■ - Ч’я,,. За відсутності цих елементів на літьлу відио- 
відні доданки виключаються з рівнянь (3.18) І (3.19).

Для Ізольованого крила без геометричного скручування І 
для фюзеляжу в системі г крилем коефіцієнти моменту обчислюють 
таким чином:

профілю крила, І співвідношеннями (3.21) слід користуватися 
за відсутності довідкових даних. Яхто фюзеляж має кзколову 
форму поперечного перерізу, то параметр сі<р визначає ширину 
фюзеляжу.

і Для геометрично закрученого крила до коефіцієнта моменту 
, т >  необхідно додати доданок Діл, , зумовлений скручу-
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ванням

Л,Т>г04> 26Д ^̂ ok̂ k4 ^ o.?s[°'-j-p і E>(I)idI

, г1
7к+ , - 2 ^ к р І

4>Cz)6'(I>2di],
(3.22)

де І * 22/ б  , я величина об0  ̂ визіісчветься зл формулою
(2.35).

У випадку для трапеціє подібного крила з лінійним зеконом 
скручування 1) • 2 . 0 < І  £ 1 , де ^  - кут скручу
вання кінцевої корди, матимемо

< « ? к ^ х і -^ г ій А і і
An,aove " ^ <8 ? K* 1 - 2 f f Kp q Z + ъ о.г$(3.23)

ВІдловІдним виборем закону скручування хрила, кута відхи
лення стабілізатора або руля висоти можна одержати необхідні 
значення коефіцієнта моменту піг . забезпечуючи потрібні мо- 
ментнІ харгктеоистини І балансування літака при постійному го 
ризонтальному ПОЛЬОТІ.

3.5. Вплив повітряного гвинта на поздовжній момент 
І положення фокуса літака

Як відомо, на частині крила, яка обдувається струменем від 
гвинта, виникав додаткова підйомна сила. Підйомна сила .^явля
ється також І на самому гвинті при його косій обдувпі (див.пІд- 
розд. 2.4). ЦІ дві сили створюють додаткові поздовжні моменти 
літаїса відносно носка фюзеляжу, коефіцієнти яких при характер
ній довжині визначаються таким чином:у

' ■ *  "  г ) , .т ;  . . . 3 - [ д С о ____, 2 .1к(гв) 
'П'г: Г»

(3.24)
Г Ч аг ,  ^(гз) 1 і * 

де х ко*)і  ̂ Т (г»н -  відстані’ від носка фюзеляжу до 0,2$  xcjf~ 
ди крала по осі гвинта 1 до площини обертання гвинта; "«

/  І ; ' <г»>| '(Г8П /£  <р*
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Формули (3.24) 88писано для одного гвинта, І якщо гвинт 

розташоване на носовій частині фюзеляжу, то Х (га). = 0 І

Користуючись в: разами (2.27), (2.23) 1 (3.24), після не
складних перетворень можна записати:

-  для складових сумарного моменту від додаткової підйом
ної сили на крклі гп1к(га,

'П і к(г*-,,г ' С ї а к | ,  ( к ( " 0 ^1 ї к <™ >Г ’ (3 ,2 5 )

^  Ч̂й/Бд*

(к 4*-1) с о̂к + <ї'і^<гв>і Д кі '*
-  для о класових сумарного моменту від косої обдувки гвин-

Д 9

та т
т .5гВ

г<* хг> , -  
" С̂ г 6 ^  хІ"! (га>і

т а0гвв ~Сїагв Гг р~ ^ « г в і і І ^ о С г в ) )^ 6* ’
(3.26)

Дв Г*
С‘ Г1 . ( в . О . О б ^ І г ^ “  ‘ ) 7 » , о £ . т . - ^ ( я н -

Штрих біля знаку сумі*, означає, що при одному гвинті на лі
такові значення т ! ' - і  т *  „ необхідно покласти такими, щоб 
вони дорівнювали нулю.

Слід мата на увазі, що при визначанні похідних г г ^ ге)
І ' т игв 38 х-'1РекТ0РнУ довжину прийнято довжину фюзеляжу , 
а т *ок(г*) І т гогв “ середня аеродинамічна хорда крила Ьк .

При п > 2 розрахунки за рівняннями (3.25) 1 (3.25) можна 
виконувати для гвинтів, розташованих тільки на одній к от салі 
крила або з одного боку фюзеляжу, з подальшим збільшенням у два 
рази одержаного результату.

Значення т  І т* підсумовуються з похідною Л- 
така т *  або з похідною лівака без горизонтального оперення 
т ^ 5 [ див. співвідношення (3„І) І (3.3)].

При визначенні положення фокуса за формулами (3.13) необ
хідно до похідних С^п І С* додати доданки АСп» 1 3а зо-о.е.о 3 а к(га)
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Дв

Л^Уак«'»> * ^ Г 1 Н і  ■ (3.27)
Значення іїІІИ(г|) 1 т аогв зводять у вираз (3.18) для 

коефіцієнта моменту лt тaкa при нульовій підйомній сіл і .
ГПі огі І* ^ н о »  в .3.25)Відповідно *орм;дли для ГП иок(г|| *1 ч •— «» • *» Vі р.(3.26) Х р на Х р 4 ,л слід додати до рівняння (3.19/ для

оефіпіента моменту літе*« баз горизонтального опарення т Іові
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