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В данной работе представлены результаты экспериментальных исследований по изучению одного 

из путей улучшения эффективности поперечного управления самолетом на закритических углах атаки 
посредством использования интерцептора, установленного на нижней поверхности крыла. Проведен 
весовой эксперимент по исследованию влияния интерцептора на коэффициент нормальной силы пря-
моугольного крыла. 
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Введение 
Летательные аппараты военного назначения 

(ЛА ВН) нашли широкое применение в качестве 
объектов военной техники. В настоящее время реа-
лизуется множество программ разработки и модер-
низации ЛА ВН различных типов, что неразрывно 
связано с формированием или изменением их 
аэродинамической компоновки. Одна из основных 
задач разработчиков в процессе аэродинамической 
компоновки ЛА ВН заключается в обеспечении по-
требных характеристик их устойчивости и управ-
ляемости. 

Для многих современных истребителей вели-
чина допустимого угла атаки, определяющего ма-
невренные характеристики ЛА, ограничена возмож-
ностью управления по крену [1, – 3].  

Решению этой важной проблемы посвящены 
ряд работ, в которых предлагаются аэродинамиче-
ские пути ее решения [4 – 7].  

В работе [4] в качестве органа поперечного 
управления на больших углах атаки предложен ге-
нератор вихрей в виде треугольного крылышка. В 
работах [5, 6] для управления по крену рассматри-
ваются поворотные аэродинамические гребни, диф-
ференциально отклоняемые половины наплыва 
крыла, дифференциально отклоняемый верхний 
план бипланного крыла. Однако, эти органы управ-
ления имеют ряд недостатков, ограничивающих 
возможность их применения. Недостатками генера-
торов вихрей, как органа управления креном, явля-
ются необходимость обеспечения безотрывного об-
текания, что не всегда возможно на больших углах 
атаки, смена знаков управляющего момента при 
возникновении отрыва на крыле и конструктивная 
сложность. 

При использовании для управления по крену 
поворотных аэродинамических гребней и диффе-
ренциально отклоняемых половин наплыва крыла 

создается неблагоприятный сопутствующий момент 
рыскания. 

В работах [6, 7] для управления самолетом в 
поперечном канале на больших, включая закритиче-
ские, углах атаки предложен интерцептор, располо-
женный на нижней поверхности крыла. 

Данная работа продолжает направление иссле-
дований по обоснованию аэродинамической эффек-
тивности предложенного интерцептора и ее целью 
является экспериментальное исследование аэроди-
намических характеристик прямоугольного крыла с 
предлагаемым интерцептором. 

Условия эксперимента 
С целью всестороннего исследования физиче-

ских процессов, имеющих место при обтекании по-
током крыла с интерцептором на нижней поверхно-
сти был проведен весовой эксперимент.  

На первом этапе проводились качественные 
исследования в аэродинамической трубе малых доз-
вуковых скоростей Т-1.  

При выполнении продувок учитывалось влия-
ние державки.  

Максимальная скорость потока в рабочей части 
трубы составляла maxV  = 25 м/с. 

Модель прямоугольного крыла  
с интерцептором 

Для качественного исследования аэродинами-
ческой эффективности интерцептора использова-
лась модель прямоугольного крыла с интерцептором 
вдоль всего размаха (рис. 1). 

Модель крыла выполнена из листовой стали и 
имеет следующие геометрические параметры: 

– толщина δ = 0,0008 м; 
– размах l = 0, 28 м;  
– хорда b = 0,07 м;  
– площадь крыла S = 0,0196 м2; 
– удлинение крыла λ = 4. 

©  И.Б. Ковтонюк 



Наука і техніка Повітряних Сил Збройних Сил України, 2015, № 4(21)                                        ISSN 2223-456Х 

 36

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

Рис. 1. Модель тонкого прямоугольного 
 крыла с интерцептором: 

1 – интерцептор; 2 – крыло 
 

Относительная толщина профиля крыла с  со-
ставляла: 

с с / b = 0,011, 

где с – толщина профиля крыла. 
Передняя кромка крыла заострена снятием од-

носторонней фаски с верхней поверхности. Ширина 
фаски равна утроенной толщине крыла. 

Интерцептор изготовлен из алюминиевого лис-
та толщиной δ = 0,0005 м и имеет прямоугольную 
форму. 

Относительная хорда интерцептора составляла: 

и иb b / b 0,275  , 

где иb  – хорда интерцептора. 
Аэродинамическая эффективность интерцепто-

ра исследовалась при различном положении интер-
цептора вдоль хорды крыла на верхней и нижней 
поверхностях крыла.  

Ось поворота интерцептора параллельна оси 
ОZ связанной с крылом системы координат.  

Относительная координата оси поворота ин-
терцептора вдоль хорды крыла определялась таким 
образом: 

u ux x / b , 

где ux  – координата оси поворота интерцептора. 
Угол отклонения интерцептора во всех случаях 

составлял δи = 90°. 

Исследование влияния  
интерцептора на коэффициент  

нормальной силы  
прямоугольного крыла 

Весовой эксперимент по исследованию влия-
ния интерцептора, установленного на нижней по-
верхности крыла, на аэродинамические характери-

стики прямоугольного крыла проводился с целью 
обоснования одного из путей улучшения эффектив-
ности поперечного управления самолетом на закри-
тических углах атаки посредством использования 
данного интерцептора. 

В результате физического эксперимента прове-
дена оценка аэродинамической эффективности ин-
терцептора путем анализа его влияния на коэффи-
циент нормальной силы yC  прямоугольного крыла 

на различных углах атаки. 
Рассматривалось два варианта расположения 

интерцептора на модели крыла: 
– на верхней поверхности с ux 0,725   (знак 

“+” означает размещение интерцептора на верхней 
поверхности крыла); 

– на нижней поверхности с ux 0,225  , (знак 
“–” означает размещение интерцептора на нижней 
поверхности крыла). 

На рис. 2 приведены полученные в результате 
исследования зависимости коэффициента нормаль-
ной силы yC  от угла атаки для двух вышеуказанных 

вариантов размещения интерцептора на крыле и 
крыла без интерцептора. 

 

 
 

Рис. 2. Зависимость коэффициента нормальной силы 
yC  прямоугольного крыла с различными  
вариантами установки интерцептора  

от угла атаки  
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Анализ данной зависимости показывает, что, 

начиная с угла атаки 28   , интерцептор на верх-
ней поверхности крыла не влияет на величину ко-
эффициента нормальной силы yC , в то время как 

интерцептор на нижней поверхности уменьшает 
значения yC  и остается эффективным вплоть до 

45    (рис. 2). 

При 8    выпуск интерцептора на нижней 
поверхности приводит не к уменьшению, а к увели-
чению коэффициента нормальной силы yC , что 

свидетельствует о смене знака управляющего эф-
фекта (рис. 2). 

Выводы 
1. Таким образом, проведенные эксперимен-

тальные исследования позволяют сделать вывод о 
возможности поперечного управления на больших 
углах атаки при помощи интерцептора, размещен-
ного на нижней поверхности крыла. 

2. Недостатком данного интерцептора является 
смена знака управляющего воздействия на малых 
углах атаки. 
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ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНЕ ДОСЛІДЖЕННЯ  

АЕРОДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК ПРЯМОКУТНОГО КРИЛА  
З ІНТЕРЦЕПТОРОМ НА НИЖНІЙ ПОВЕРХНІ 

І.Б. Ковтонюк 
У даній роботі представлено результати експериментальних досліджень з вивчення одного із шляхів покра-

щення ефективності поперечного керування літаком на закритичних кутах атаки за допомогою використання 
інтерцептора, який встановлений на нижній поверхні крила. Проведено ваговій експеримент по дослідженню 
впливу інтерцептора на коефіцієнт нормальної сили прямокутного крила. 

Ключові слова: крило, аеродинамічні характеристики, інтерцептор, фізичний експеримент. 
 

EXPERIMENTAL STUDY  
OF THE AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF A RECTANGULAR WING 

WITH INTERCEPTOR ON THE LOWER SURFACE 
I.B. Kovtonyuk  

This paper presents the results of experimental studies of one of the ways to improve the efficiency of lateral con-
trol of the aircraft at supercritical angles of attack by using a spoiler mounted on the lower surface of the wing. An 
weight experiment to study the influence of the spoiler on the coefficient of the normal force of a rectangular wing is 
conducted. 

Keywords: wing, aerodynamic characteristics, spoiler, physical experiment. 


