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струму на електродах 13, 14 у значення миттєвої швидкості течії повітря в каналі, на основі 
яких визначається залеж ність зміни миттєвої ш видкості течії повітря в каналі від часу.

Одержані результати досліджень на комбінованому пристрої дозволять розрахувати
.. • ,  С

значення зведеної ш видкості А = , _ _ ----- , що, в свою чергу, дозволяє отримати значення

газодинамічних функцій q{X), т(Х.), л(Х), через які на універсальній характеристиці каскаду 
компресора м ож на знайти робочу точку.

За результатами експериментів важливо провести калібровку математичної моделі 
роботи іонного анемометра. Суть калібровки полягає у визначенні в експерименті вольт- 
амперних характеристик коронного розряду в потоці в залежності від числових значень газо
динамічних та електричних параметрів іонного анемометра та підставлення в модель геомет
ричних параметрів анемометра.

В ідкалібрована математична модель дозволить одержувати експлуатаційні характерис
тики анемом етра в ш ирокому діапазоні конструктивних та газодинамічних параметрів.
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ВПЛИВ КОНСТРУКТИВНИХ ОСОБЛИВОСТЕЙ КРИЛА 
НАДЛЕГКОГО ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА 
НА ЙОГО АЕРОДИНАМ ІЧНІ ХАРАКТЕРИСТИКИ

Розглянуто результати експериментальних досліджень впливу конструктивних особли
востей крила і компонування на аеродинамічні характеристики моделей надлегкого лі
тального апарата.

В галузі створення надлегких літальних апаратів (НЛА) спостерігається велика р ізно
манітність конструктивних ріш ень як окремих елементів, так і л ітака в цілому. П ідтвердж ен
ня розрахункових значень аеродинамічних та льотно-технічних характеристик при сертифі
кації має відбуватися у льотних випробуваннях, хоча інформативні можливості таких експе
риментів вкрай низькі внаслідок відсутності відповідної контрольно-записую чої апаратури 
При розробці важких літаків значну роль в оптимізації аеродинаміки відіграю ть експериме.-- 
ти в аеродинамічних трубах. Н акопичений на кафедрі аеродинаміки повітряних суден та без
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пеки польотів Н аціонального авіаційного університету досвід продувок моделей Н ЛА  сіль
ськогосподарського призначення дозволив провести порівняльний аналіз впливу конструк
тивних особливостей компонування крила і літака в цілому на його аеродинамічні характе
ристики, які визначалися для моделей літаків під час продувок в аеродинамічній трубі ТАД-2 
Н А У  на ш естиком понентних тензовагах.

Досліджені моделі мали такі конструктивні особливості. М одель 1 -  вільнонесучий низь- 
коплан з хвостовим оперенням нормальної схеми, крило прямокутної форми в плані має елерони 
і поворотні однощілинні закрилки, профіль крила типу Р-П, несиметричний (відносна товщ ина 
с = 13,5%, кривизна /  =  3,5%, відносна координата точки максимальної кривизни х с, f -  25%), 

площа крила 5  = 0,443 м2, розмах крила /кр =2 ,018  м, середня аеродинамічна хорда />д = 0,22 м.

М одель 2 -  високоплан з хвостовим Т-подібним оперенням, крило прямокутної форми в плані 
має геометричне кручення - 3°, поворотні однощілинні закрилки, які одночасно виконують фун
кцію елеронів, профіль крила типу Р-Ш, несиметричний (с  = 15%, /  = 4,5%, х с, /  =  25%), 

5  = 0,6272 м2, /кр=  2,242 м, ЬА = 0,28 м. М одель 3 -  високоплан з хвостовим оперенням норма

льної схеми, крило прямокутної форми в плані має елерони і відхилювані закрилки, профіль 
крила симетричний, спрощений (с  =  16%, х с = 15%), 5 ^  =  0,5076 м2, = 2,040 м, ЬА =0,28 м.

М одель 4 співпадає з моделлю 3 за виключенням зміненого носика профілю крила шляхом його 
загострення і відхилення вниз (с  = 15,15%, /  = 2,5%, х с, /  -  16%).

Залежності аеродинамічних характеристик су = / ( а ) ,  с = / ( с х)  та  т2= / ( а )  для моделей

1 -  4 наведені на рис. 1. Кут атаки визначався відносно хорди кореневого перерізу крила.
У перш у чергу звернем о увагу на значення су  т а х , а кр та поведінку су = /(о .)  біля

критичних та закритичних кутів атаки. Застосування високонесучих профілів крила на моде
лях 1, 2 забезпечило високу аеродинамічну якість і плавну зміну коефіцієнта піднімальної 
сили на білякритичних та закритичних кутах атаки. Спрощ ена форма профілю крила на м о
делі 3 призвела до зм енш ення с у тах і різкого падіння піднімальної сили на кутах а  > а кр .

П одальш а модифікація профілю за рахунок зміни форми його носика хоча й призвела 
до відчутного збільш ення су  т а х , але зривові характеристики залиш илися попередніми.

Зм іна носика профілю  практично не призводить до збільш ення а кр, якщ о врахувати 
зменш ення кута установки хорди крила приблизно на 2° внаслідок зм іщ ення передньої точки 
носика профілю вниз. Н еобхідно відзначити суттєвий вплив на аеродинамічну якість і зри во
ві характеристики ф орми фю зеляжу та аеродинамічної досконалості виконання стику ф ю зе
ляжу та крила. М ала площ а міділевого перерізу фюзеляжу моделі 2 та  висока якість сполу
чення крила з ф ю зеляж ем  забезпечили найбільшу аеродинамічну якість і найменш ий коефі
цієнт лобового опору серед досліджених моделей. М оделі 3 і 4 при той самій високопланній 
схемі, але при наявності виступів передньої кромки крила і вирізів у задній частині крила в 
місцях приєднання до фю зеляжу призвели до шкідливої інтерференції, утворення зон зриву 
на верхній поверхні ф ю зеляж у за крилом починаючи з кутів атаки 5 - 6° і в підсумку -  до 
значення коеф іцієнта лобового опору, вдвічі більш ого порівняно з моделлю  2 .

Для Н Л А  сільськогосподарського призначення велике значення з точки  зору  безпеки 
польотів м ає певний запас потуж ності двигуна на реж имах обробки полів, де необхідно за 
безпечити певні запаси  наявного градієнта набору висоти з урахуванням  рельєф у м ісцевос
ті, переш код, динам іки  вітрової обстановки і це все -  в умовах малих запасів висоти та 
ш видкості польоту над їх небезпечними значеннями. Том у великий аеродинам ічний опір 
НЛА, низька аеродинам ічна якість вимагаю ть установки більш  потуж них моторів, а це сут
тєво погірш ує економ ічну ефективність використання Н Л А  -  зростаю ть вага і вартість дви 
гуна, витрати пального.
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а -  модель 1: + - 5в = 53 = 0; ■ -  5в = 0; 83 = 20°; А -  5в = 0; 53 = 35°; О -  5в = -  10°; 53 = 0;
*  -  5в = -  20°; 53 = 0;
б -  модель 2: + -  83 = 0; • -  53 = 4°; Д -  53 = 10°; о - 5 3=16°; * - 5 3 = 21°;
в -  модель 3: + -  53 = 0; #- -  53 = 10°: Е  -  83 = 20°; Д -  53 = 30°; 
г-модель 4: * - 5 3 = 0; * - 5 3 = 8°; £3— 53 = 18°; А - 5 3 = 28°

Еф ективність закрилків помітно зменш ується у випадку їх відхилення на кути більші 
за 20°. В ідхилення до 10° несуттєво впливає на аеродинамічну якість та  приріст опору, що і 
визначає раціональні межі відхилення закрилків на режимах польоту під час обробки полів. 
П отрібна потуж ність двигуна у цьому випадку практично не зміню ється, а су  тах збільш у

ється на 7 ... 10% . Відхилення закрилків на 35° у моделі 1 призвело до раннього розвитку 
зриву потоку на верхній поверхні крила і відповідно до зменш ення су  тах та а кр . Результу

ючі дані для моделей досліджених літаків наведені на рис. 2 .
В аж ливою  для забезпечення безпеки польотів є також  поведінка залеж ностей т2= /(а  )  

на малих та  від 'ємних кутах атаки при відхиленні руля висоти вгору. В ідповідний режим 
польоту мож е бути у випадку виходу зі зниж ення на великій ш видкості і положенні штурва
лу "на себе". Н а моделі 1 виявлено явищ е зриву потоку на горизонтальному оперенні і поява 
зони поздовжньої нестійкості в зазначеній області кутів атаки.

Аналіз результатів досліджень показав наявність у деяких моделей певних аеродинамі
чних особливостей. Продувки моделей Н Л А  на етапі проектування дозволяю ть уникнути 
конструктивних прорахунків і оптимізувати майбутнє компонування, що є значно ефектив
ніш им і деш евш им, ніж подальше доведення вже готової конструкції. Крім  того, результати 
експериментів в аеродинамічних трубах суттєво доповню ю ть результати льотних випробу
вань, щ о є доказовим матеріалом при проведенні сертифікаційних робіт. Такі матеріали ви



96 Вісник НАУ. 2001. №2

користовую ться при визначенні льотно-технічних характеристик та розробці документації, 
що реглам ентує льотну експлуатацію  і спрямована на забезпечення безпеки польотів. Ре
зультати продувок є основою  для розробки математичних моделей НЛА , призначених для 
дослідж ення динаміки керованого руху в очікуваних умовах експлуатації, у том у числі з 
урахуванням  впливу зовніш нього середовища.

Стаття надійшла до редакції 10.04.01.

УДК 629.736.072.8;; 681.3
. V О г ■■ ~ р  С'Ъ

В.В. Кабанячий

ІМІТАЦІЯ АКСЕЛЕРАЦ1ЙНИХ ДІЯНЬ НА АВІАЦІЙНИХ ТРЕНАЖ ЕРАХ

Розглянуто задачу імітації акселераційних діянь на авіаційних тренажерах літальних 
апаратів. Викладено обгрунтування і математичну постановку задачі та показано 
складові її розв'язання.

Сучасні авіаційні тренаж ери складаю ться з декількох взаємозв'язаних і взаємодію чих 
систем, серед яких однією з найважливіш их є імітатор акселераційних діянь (АД). Й ого при
значенням  є імітація АД, які виникаю ть під час руху літального апарата (ЛА ) та  забезпечу
ють пілота неінструментальною  інформацією про зміни положення Л А  та  ф ункціонування 
його систем.

У методичному віднош енні імітація АД на авіаційних тренаж ерах являє собою  дуже 
складну проблему. Ц е обумовлене тим, що точне відтворення АД, які виникаю ть у реально
му польоті, м ож ливе лиш е при точному відтворенні просторового руху ЛА. Але через конс
труктивні та  економічні обмеж ення динамічний стенд (ДС) авіаційного тренаж ера має певні 
обмеження порівняно з Л А  і здатен імітувати АД тільки в цих межах [1; 2].

П ерш е обмеж ення обумовлене кількістю степенів вільності ДС. В артість і тривалість 
розробки та виготовлення сучасного ДС дуже великі. З кожним додатковим  степенем  вільно
сті складність конструкції та  вартість ДС суттєво зростають. Вартість ш естистепеневого ДС 
опорного типу з довж иною  гідроциліндрів 1,5 м становить 2 млн. доларів СІЛА. З огляду на 
відсутність норм і універсальних критеріїв оцінки імітаторів АД завищ ення вим ог до кілько
сті степенів вільності ДС призводить до непродуктивних витрат та  різкого зростання вартос-


