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НАБЛИЖЕНІ МАТЕМАТИЧНІ МОДЕЛІ ОЦІНКИ ЗБУДЖЕНИХ ШАРНІРНИХ 
МОМЕНТІВ І СИЛ ПОВОРОТНИХ КІЛІВ 

 
У статті отримані наближені математичні моделі оцінки збуджених шарнірних моментів і сил пово-

ротних кілів надзвукових літаків на трансзвукових числах М польоту. З аналізу отриманих математичних 
моделей випливає, що збуджені шарнірні моменти і сили виникають завдяки особливостям взаємодії стри-
бків ущільнення з кутовою швидкістю крутильних коливань кіля і залежать від геометричних характерис-
тик аеродинамічного профілю, амплітуди коливань кіля і параметрів польоту літака. 
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Вступ 

Постановка проблеми. Випадки виникнення 
трансзвукового флатеру аеродинамічних поверхонь 
керування спостерігалися неодноразово як у лабора-
торних дослідженнях при продувках динамічно по-
дібних моделей в аеродинамічних трубах, так і у 
льотних дослідженнях надзвукових літаків на транс-
звукових швидкостях польоту.  

У той же час, випадків виникнення інтенсивних 
коливань поворотних кілів у лабораторних дослі-
дженнях не спостерігалося. Тому розробка матема-
тичних моделей оцінки збуджених шарнірних мо-
ментів і сил поворотних кілів  надзвукових літаків 
на трансзвукових швидкостях польоту є актуальною 
науковою проблемою, оскільки саме цей підхід мо-
же забезпечити безпеку польотів надзвукових літа-
ків на трансзвукових швидкостях польоту при одно-
часному підвищенні ефективності керування літа-
ком. 

Аналіз останніх досліджень і публікацій. 
Явищу виникнення збуджених шарнірних моментів 
і сил аеродинамічних поверхонь керування надзву-
кових літаків на трансзвукових числах М, тобто, 
моментів і сил, внаслідок яких виникають інтенсив-
ні коливання аеродинамічних поверхонь, присвяче-
но багато публікацій [1 – 5]. 

У цих працях викладені результати продувок 
моделей крила в аеродинамічних трубах та пропо-
нуються можливі причини виникнення цього явища, 
але теоретичного обґрунтування причин виникнення 
збуджених шарнірних моментів і сил аеродинаміч-
них поверхонь керування і теоретичних методів їх 
оцінки не наведено. 

Формулювання мети статті. Розробити на-
ближені математичні моделі оцінки величин збу-
джених шарнірних моментів і сил поворотних кілів 
надзвукових літаків у трансзвуковому потоці. 

Виклад основного  
матеріалу дослідження 

Виклад почнемо з аналізу особливостей обті-
кання аеродинамічних поверхонь трансзвуковим 
потоком повітря, а саме, з умов формування стриб-
ків ущільнення на поверхні симетричного аероди-
намічного профілю, який розташований у потоці 
повітря під нульовим кутом атаки, та з аналізу зако-
номірностей взаємодії стрибків ущільнення з чисто 
крутильними коливаннями цього профілю. 

З цією метою уявимо обтікання дифузорної ча-
стини аеродинамічного профілю течією Прандтля-
Майєра, в якої число М1 місцевого надзвукового 
струму на поверхні аеродинамічного профілю збі-
льшується зі збільшенням куту його відхилення [6]. 
У праці [5], враховуючи, що збільшення числа М  
місцевого надзвукового струму на поверхні  аероди-
намічного профілю починається з числа 1М 1,0 , 
ця залежність визначена наближеним рівнянням  

 3
1М 1 11,5 х   ,                         (1) 

де  х  – характер зміни кута відхилення місцевого 
надзвукового струму на поверхні аеродинамічного 
профілю, або характер зміни кута нахилу дотичної 
до поверхні  дифузорної частини профілю. 

Зауважимо, що похибка оцінки числа М  міс-
цевого надзвукового струму на поверхні аеродина-
мічного профілю за допомогою рівняння (1) при 

  ох 15   не перевищує 1,0%. 
Для обґрунтування закономірностей взаємодії 

стрибків ущільнення з чисто крутильними коливан-
нями аеродинамічних поверхонь керування, тобто, у 
даному випадку, з крутильними коливаннями пово-
ротних кілів, необхідно також оцінити характер за-
лежності тиску або зміни тиску місцевого надзвуко-
вого струму на поверхні аеродинамічного профілю 
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від його числа М  і числа М  незбудженого потоку 
повітря та обґрунтувати умови формування стрибків 
ущільнення. 

 З цією метою розглянемо рівняння Бернуллі 
для стислого газу [6]: 

 к к 1
2 21
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, (2) 

де 1Р  – відносна величина тиску місцевого надзву-
кового струму на поверхні аеродинамічного профі-
лю; 1Р  – тиск місцевого надзвукового струму на 
поверхні  аеродинамічного профілю; Р  – тиск не-
збудженого потоку повітря; к – показник адіабати 
(для повітря к 1, 4 ); М  – число М  незбудженого 
потоку повітря. 

Для тонких аеродинамічних профілів, які роз-
ташовані у потоці повітря під нульовим кутом ата-
ки, в узькому діапазоні чисел М  незбудженого по-
току повітря, а, саме, від критичного числа М  про-
філю до числа М 1,0  , точну залежність (2) мож-
на апроксимувати наближеною залежністю, як це 
запропоновано у праці [5]: 

1 1Р 1 М М   .                         (3) 
З аналізу залежностей (2) і (3) випливає, що 

при крМ М  , тобто, коли число 1М 1,0 , віднос-

на величина тиску місцевого надзвукового струму 
на поверхні  аеродинамічного профілю дорівнює: 

1 кр крР Р М  ,                            (4) 

де крМ  – критичне число М  аеродинамічного про-

філю. 
Враховуючи, що розширення місцевого над-

звукового струму на поверхні аеродинамічного 
профілю починається з величини 1 крР Р , рівняння 

(2) можна подати і у вигляді: 
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. (5) 

З урахуванням залежностей (3) і (4), рівняння 
(5), як і рівняння (2), можна подати наступною на-
ближеною залежністю: 

1 крР 2М М  .                          (6) 

Залежності (3) і (6) дозволяють обґрунтувати 
наближену умову формування стрибків ущільнення 
на поверхні аеродинамічного профілю. Дійсно, з 
порівняння цих залежностей маємо: 

 1 крМ 1 2 М М   .                      (7) 

Умова (7) – є і умова адіабатичного розширен-
ня місцевого надзвукового струму на поверхні аеро-
динамічного профілю, тобто, при збільшенні числа 
М  незбудженого потоку повітря число 1М  збіль-
шується удвічі швидше.  

У той же час, умова (7) є і умовою адіабатично-
го обмеження числа М1. А саме, якщо місцевий над-
звуковий струм має можливість, згідно рівняння (1), 
відхилятися на великий кут, то максимальна вели-
чина числа М1 цього струму обмежується не умовою 
(1), а умовою (7).  

Залежності (1) і (7), при відомих геометричних  
характеристиках аеродинамічного профілю, дозво-
ляють обґрунтувати наступні  закономірності взає-
модії стрибків ущільнення з крутильними коливан-
нями поворотних кілів. 

Спочатку розглянемо закономірності взаємодії 
стрибків ущільнення з кутовим відхиленням пово-
ротних кілів. Так, якщо стрибки ущільнення були 
розташовані у перетині « іх » дифузорної частини 
профілю кіля, то при його відхиленні на малий кут 
 t  стрибкі ущільнення перемістяться у ті перети-

ни хорди профілю, в яких, як випливає з рівняння 
(7), число М1 залишається незмінним, оскільки і 
число М Const  , і число крМ Const . Тобто, 

згідно рівнянь (1) і (7), стрибки ущільнення переміс-
тяться у ті перетини хорди профілю, в яких кут об-
тікання профілю місцевим надзвуковим струмом 
залишається незмінним. Такий характер взаємодії 
стрибків ущільнення з кутовим відхиленням кіля 
можна подати рівняннями: 

- при переміщенні стрибків ущільнення від поча-
ткового розташування вперед до осі обертання кіля: 

     і вх х х t      ;                  (8) 

- при переміщенні стрибків ущільнення від по-
чаткового розташування назад від осі обертання кіля: 

     і нх х х t       .                  (9) 

У залежностях (8) і (9) введені наступні позна-
чення: вх  – величина переміщення стрибків ущіль-
нення від початкового розташування вперед до осі 
обертання кіля; нх  – величина переміщення стриб-
ків ущільнення від початкового розташування назад 
від осі обертання кіля;  t  – кут відхилення кіля.  

Як випливає з рівнянь (1), (8) і (9), для кількіс-
ної оцінки характеру  взаємодії  стрибків ущільнен-
ня з коливаннями аеродинамічних поверхонь необ-
хідно знати їх геометричні характеристики, а саме, 
характер зміни кута нахилу дотичної до поверхні 
дифузорної частини профілю. 

Для симетричних аеродинамічних профілів 
можна покласти [7]: 

   0 і 1х х b    ,                     (10) 
де 0  – максимальний кут нахилу дотичної до по-
верхні дифузорної частини профілю кіля поблизу 
задньої кромки або максимальний кут відхилення 
надзвукового струму у дифузорній частині аероди-
намічного профілю; хі – відстань перетину «і» хорди 
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дифузорної частини профілю кіля  від перетину ма-
ксимальної товщини профілю; b1 – відстань перети-
ну максимальної товщини профілю кіля до його за-
дньої кромки. Підставляючи залежність (10) в умову 
(8) або в умову (9), отримаємо характер взаємодії 
стрибків ущільнення з кутовим відхиленням кіля: 

   в н 1 0х х b t       .           (11) 

Нагадаємо, що таке переміщення стрибків ущі-
льнення викликає виникнення дестабілізуючого шар-
нірного моменту поворотного кіля, тобто, моменту, 
який діє у бік відхилення дифузорної частини  кіля. 
Це явище відоме під назвою «інверсія керма» і неод-
норазово спостерігалося на аеродинамічних поверх-
нях керування  як у лабораторних дослідженнях, так і 
у льотних дослідженнях надзвукових літаків [8]. 

Але, закономірності взаємодії стрибків ущіль-
нення з кутовим відхиленням кіля, які визначені 
залежністю (11), не викликають виникнення коли-
вань аеродинамічних поверхонь на трансзвукових 
числах М  польоту. Для обґрунтування причин ви-
никнення цих коливань необхідно визначити причи-
ни виникнення збуджених шарнірних моментів і сил  
поверхонь керування. З цією метою оцінимо харак-
тер взаємодії стрибків ущільнення з кутовою  швид-
кістю крутильних коливань кіля. Для чого скористу-
ємося гіпотезою «динамічного скривлення» аероди-
намічного профілю [9], згідно з якою аеродинамічні 
характеристики профілю, який коливається, не від-
різняються від характеристик сталого профілю, 
скривленого таким чином, що зміна місцевих кутів 
його обтікання потоком повітря задовольняє умову: 

     сх; х V t     ,                 (12) 

де сх  – відстань перетину «с» хорди дифузорної 
частини профілю від осі обертання поворотного кі-
ля; V  – швидкість незбудженого потоку повітря. 

Як і вище, тобто, згідно рівнянь (1) і (7), стриб-
ки ущільнення при коливаннях аеродинамічної по-
верхні перемістяться у ті перетини хорди профілю, в 
яких кут обтікання профілю місцевим надзвуковим 
струмом залишається незмінним. Тому характер 
взаємодії стрибків ущільнення з кутової швидкістю  
коливань кіля, з урахуванням залежності (10) та з 
урахуванням динамічного кута, який визначений 
залежністю (12), можна подати рівняннями, аналогі-
чними рівнянням (8) і (9):  

- при переміщенні стрибків ущільнення від по-
чаткового розташування вперед до осі обертання кіля: 
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 ;    (13) 

- при переміщенні стрибків ущільнення від по-
чаткового розташування назад від осі обертання кіля: 

 
   

 і н с н
0

1

х х х х
х t
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 .    (14) 

У залежностях (13) і (14) введені наступні поз-
начення:  вх   – величина переміщення стрибків 

ущільнення від початкового розташування вперед 
до осі обертання кіля, яке обумовлено кутовою 
швидкістю його коливань;  нх   – величина пе-

реміщення стрибків ущільнення від початкового 
розташування назад від осі обертання кіля, яке обу-
мовлено кутовою швидкістю його коливань. 

Підставляючи залежності (10) і (12) у рівняння 
(13) і (14), отримаємо: 
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Сумарне переміщення стрибків ущільнення, 
яке обумовлено кутовим відхиленням поворотного 
кіля та кутової швидкістю його коливань, дорівнює 
алгебраїчній сумі залежностей (11), (15) і (16): 

     
 

с 11
c

0 0 1

х b tbх ; t
V b t


     

   




 .        (17) 

Характер залежності (17) подано на рис. 1.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Враховуючи, що випадки руйнації аеродина-

мічних поверхонь керування спостерігалися при 
амплітудах коливань, які не перевищують 

о о2,0 2,5 , їх можна віднести до малих коливань. 
Крім того, на підставі результатів експерименталь-
них досліджень [3;4], їх можна віднести і до гармо-
нічних коливань, тобто: 

  0t Sin t    ,                          (18) 

де 0  – амплітуда крутильних коливань кіля;   – 
кутова швидкість крутильних  коливань кіля. 

З урахуванням наведеного і залежності (18), 
при малих амплітудах коливань, рівняння (17) мож-
на подати у вигляді: 

  c 11
с о 0

0 0

x bb
х ; Sin t Cos t

V


        
 

 .  (19) 

Рівняння (19) можна подати і іншим чином 
[10], а саме: 

 
 

 

 
 

Рис. 1. Характер взаємодії стрибків ущільнення з 
коливаннями кіля: ---  правий  стрибок ущільнення; 

- - -   лівий стрибок ущільнення 

 t  

V 
  ;х c  
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   с1
с о

0

хb
х ; 1 Sin t

V


        


 ,      (20) 

де   – фазовий кут випередження переміщень стри-
бків ущільнення над кутом відхилення кіля при ко-
ливаннях, який дорівнює: 

 carctg x V   .                      (21) 
З аналізу рівнянь (20) і (21) та рис. 1 випливає, 

що складова переміщення стрибків ущільнення, яка 
обумовлена кутовою швидкістю коливань кіля, ви-
переджує кут його відхилення. Саме ця складова 
викликає таке розташування тиску місцевого над-
звукового струму за хордою профілю кіля, внаслі-
док якого виникають збуджені  шарнірні моменти і 
сили. Оцінимо величини збуджених шарнірних мо-
ментів і сил кіля. З цією метою нагадаємо, що, як 
правило [8], для кількісної оцінки шарнірних моме-
нтів і сил аеродинамічних поверхонь керування ко-
ристуються безрозмірним відношенням, яке має на-
зву «коефіцієнт тиску»: 

 р 1С Р Р q  ,                      (22) 

де Cp – коефіцієнт тиску місцевого надзвукового 
струму на поверхні аеродинамічного профілю без 
урахування стислості повітря; q – швидкісний напір 
незбудженого потоку повітря. 

Але у даній статті для оцінки відносної вели-
чини зміни тиску місцевого надзвукового струму 
запропоновано наступне безрозмірне відношення: 

 1 1 1Р Р Р Р 1 Р      ,             (23) 

де 1Р  – відносна величина зміни тиску місцевого 
надзвукового струму. 

Такий підхід значно спрощує кількісну оцінку 
збуджених шарнірних моментів і сил. Дійсно, відно-
сну величину зміни тиску місцевого надзвукового 
струму на поверхні профілю, яка визначена залежні-
стю (23), з урахуванням залежності (3), можна пода-
ти у вигляді: 

1 1Р М М   .                        (24) 
А залежність (24) при крМ М   перетворю-

ється, з урахуванням рівності (4), у наступну залеж-
ність: 

кр кр крР 1 Р 1 М     .                 (25) 

У залежності (25) величина крР  визначається 

аналогічно залежності (23), тобто: 

 кр крР Р Р Р    ,                  (26) 

де крР  – величина тиску місцевого надзвукового 

струму на поверхні профілю при крМ М  . 

Крім того, при М 1,0   рівняння (5) перетво-
рюється  у залежність: 

1min крР 2Р 1  .                       (27) 

Рівняння (27) також можна привести до вигляду: 

 max 1min кр крР 1 Р 2 1 Р 2 Р       .     (28) 

З аналізу залежності (28) випливає, що при по-
вному адіабатичному розширенні місцевого надзву-
кового струму на поверхні аеродинамічного профі-
лю, тобто, при числі М 1,0  , зміна тиску цього 
струму вдвічі більше, ніж зміна тиску струму при 
числі крМ М  . 

Залежність (28), з урахуванням наближеної за-
лежності (4), можна подати у вигляді: 

 max крР 2 1 М   .                     (29) 

На підставі отриманих результатів залежність 
 1Р f M   можна подати наближеним рівнянням: 

 кр
1 кр

кр

М М
Р 1 1 М

1 М
 

      
.          (30) 

Зауважимо, що при крМ М   рівняння (30) 

перетворюється у залежність (25), а при М 1,0   – 
у залежність (29). 

Враховуючи вищенаведене та результати лабо-
раторних досліджень [3, 4], характер зміни відносно-
го тиску місцевого надзвукового струму  на поверхні 
дифузорної частини аеродинамічного профілю можна 
подати такою наближеною лінійною залежністю  

  0 c
0

1

b x1Р х Р 1
2 b

 
    

 
,               (31) 

де 0Р  – максимальна відносна величина зміни ти-
ску місцевого надзвукового струму на поверхні ае-
родинамічного профілю при умові розташування 
стрибків ущільнення на задній кромці профілю та 
при відсутності коливань; 0b  – відстань осі обер-
тання кіля до лінії максимальної товщини профілю. 

Максимальна величина 0Р  може бути визна-
чена залежністю, яка аналогічна залежності (24), а, 
саме: 

0 10Р М М   ,                        (32) 

де 10М  – максимальне число М  місцевого надзву-
кового струму на поверхні аеродинамічного профі-
лю при умові розташування стрибків ущільнення на 
задній кромці профілю та при відсутності коливань. 

Число 10М  у рівнянні (32) визначається на-
ближеною залежністю [5]: 

3
10 0М 1 11,5   .                       (33) 

Число М  незбудженого потоку повітря у рів-
нянні (32) можна визначити з умові формування 
стрибків ущільнення (7), яка в даному випадку має 
вигляд: 

 10 крМ 1 2 М М   .                   (34) 

При малих амплітудах коливань кіля, поклав-
ши, що тиск місцевого надзвукового струму на по-
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верхні аеродинамічного профілю за стрибками ущі-
льнення збільшується до тиску незбудженого пото-
ку повітря за законом, близьким до лінійного, хара-
ктер залежності розподіленої збудженої сили від 
розташування стрибків ущільнення можна подати 
наближеною залежністю: 

     1F x; P x Р l x;
2       ,                (35) 

де  l x;  – сумарне переміщення стрибків ущіль-

нення, яке обумовлено кутовою швидкістю коли-
вань кіля. 

Сумарне переміщення стрибків ущільнення у 
рівнянні (35) визначається сумою залежностей (15) і 
(16) і дорівнює: 

   
 

c 1 0
2 2 2 2
0 1

2x b V t
l x;

V b t

 
 

  





.                  (36) 

Підставляючи залежності (31), (32) і (36) у рів-
няння (35), отримаємо наближений характер залеж-
ності розподіленої збудженої сили від розташування 
стрибків ущільнення: 

   

    

0 c
10

1
2 2 2 2

c 1 0 0 1

b x1F x; Р М М 1
2 b

x b V t V b t .

 
 

     
 

     



 
    (37) 

Наближену залежність розподіленої величини 
збудженого шарнірного моменту кіля від розташу-
вання стрибків ущільнення оцінимо шляхом мно-
ження розподіленої збудженої сили на координату її 
прикладення: 

       н в
c

x х
М х; F x; x

2

     
    
  

 
  .    (38) 

Підставляючи залежності (15), (16) і (37) у рів-
няння (38), отримаємо наближену залежність розпо-
діленої величини збудженого шарнірного моменту 
поворотного  кіля від розташування стрибків ущіль-
нення, параметрів польоту, геометричних характе-
ристик кіля та від рівня коливань: 

   

   

0 c
10

1
22 t2 3 3 2 2 2

с 1 0 0 1

b x1М х; Р М М 1
2 b

х b V t V b .

 
 

     
 

        



 
    (39) 

З аналізу рівняння (39) випливає, що збудже-
ний шарнірний момент поворотного кіля зростає з 
переміщенням стрибків ущільнення до задньої кро-
мки профілю. Але при збільшенні числа М  незбу-
дженого потоку повітря або при збільшенні амплі-
туди коливань кіля переміщення  стрибків ущіль-
нення назад обмежується задньою кромкою профі-
лю кіля, тому їх сумарне переміщення починає зме-
ншуватися за законом: 

   1 k c вl x; b x x х;       ,              (40) 

де кb  – відстань від осі обертання кіля до задньої 
кромки профілю. 

Величина параметра кb  в умові (40) визнача-
ється залежністю: 

k 1 0b b b  .                             (41) 
Підставляючи у рівняння (40) залежність (15), 

отримаємо: 

 
 

c 0
1 k

0 1

x V
l x; b

V b t


  
  


 .               (42) 

На цій ділянці хорди профілю починає змен-
шуватися як величина збудженого шарнірного мо-
менту поворотного кіля, так і величина збудженої 
сили. 

Характер зменшення розподіленої збудженої 
сили на цієї ділянці хорди профілю поворотного 
кіля до c kx b  може бути визначений залежністю, 
яка аналогічна залежності (35), тобто, підставляючи 
рівняння (42) у залежність (35) та враховуючи зале-
жності (31) і (32), отримаємо: 
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b x1F x; Р М М 1
4 b
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    (43) 

Наближену залежність збудженого шарнірного 
моменту поворотного кіля на цій ділянці хорди про-
філю поворотного кіля до c kx b  від розташування 
стрибків ущільнення отримаємо з рівняння, яке ана-
логічне рівнянню (38) і яке, у даному випадку, мож-
на подати залежністю: 

     1 1 k c в
1М х; F x; b x x
2

       
   .        (44) 

З урахуванням залежностей (15) і (44), рівняння 
(44) можна подати у вигляді: 
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.    (45) 

Рівняння (37), (39), (43) і (45) дозволяють оці-
нити характер залежностей розподіленої збудженої 
сили і розподіленого збудженого шарнірного моме-
нту поворотного кіля від розташування стрибків 
ущільнення на ділянці хорди профілю при c kx b , 
рівня коливань кіля, його геометричних характерис-
тик та умов польоту літака. 

Максимальна величина переміщення  стрибків 
ущільнення, а тому і максимальна величина збудже-
ної сили, і  максимальна величина збудженого шар-
нірного моменту поворотного  кіля спостерігаються 
при умові: 

 с к нх b х   .                           (46) 

Умову (46), з урахуванням залежності (16),  
можна подати у вигляді: 
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 k
с 0 1

0

b
х V b t

V
     

 .               (47) 

Підставляючи умову (47) у рівняння (37) або у 
рівняння (43), та враховуючи залежність (41), отри-
маємо залежність максимальної  розподіленої вели-
чини збудженої сили кіля від амплітуди коливань 
кіля, його геометричних характеристик та умов 
польоту літака: 

         
 

     

0 10 k 0

k 1

o 1 0

F Р М М 1 b 2 V t

tb b
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 (48) 

А підставляючи умову (47) у рівняння (39) або 
у рівняння (45) та враховуючи залежність (41), 
отримаємо залежність максимальної  розподіленої 
величини збудженого шарнірного моменту від цих 
характеристик кіля та умов польоту літака: 
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(49) 

Рівняння (37), (39), (43), (45), (48) і (49) – це є 
наближені нелінійні  математичні моделі, які дозво-
ляють оцінити залежність розподілених збуджених 
шарнірних моментів і сил поворотного кіля надзву-
кових літаків на трансзвукових швидкостях польоту 
від різноманітних параметрів. 

Висновки 
З аналізу отриманої математичної моделі ви-

пливає, що збуджені шарнірні моменти і сили вини-
кають завдяки особливостям взаємодії стрибків 
ущільнення з кутовою швидкістю крутильних коли-
вань кіля і залежать від рівня крутильних коливань 
кіля, геометричних параметрів його конструкції та 
параметрів польоту літака. 

Отримані наближені математичні моделі, при 
відомих величинах шарнірних моментів, які обумо-
влені силами аеродинамічного та конструкційного 
демпфірування, дозволяють обґрунтувати умови, 
при яких виникнення трансзвукового флатеру пово-
ротного кіля неможливо, чому і доцільно присвяти-
ти подальші дослідження. 
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ПРИБЛИЖЕННЫЕ МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ ОЦЕНКИ 

ВОЗБУЖДАЮЩИХ ШАРНИРНЫХ МОМЕНТОВ И СИЛ ПОВОРОТНЫХ КИЛЕЙ 
А.В. Сафронов, А.Н. Недилько, В.А. Сафронов 

В статье получены приближенные математические модели оценки возбуждающих шарнирных моментов и сил 
поворотных килей сверхзвуковых самолетов  на трансзвуковых числах М полета. Из  анализа полученных математиче-
ских моделей следует, что возбуждающие шарнирные моменты и силы возникают из-за особенностей взаимодействия 
скачков уплотнения с угловой скоростью крутильных колебаний киля и зависят от геометрических характеристик 
аэродинамического профиля, амплитуды колебаний киля  и параметров полета самолета. 

Ключевые слова: математическая модель, шарнирные моменты, поворотные кили, трансзвуковой флаттер, чис-
ло М, давление, угловая скорость, колебания. 

 
APPROXIMATE MATHEMATICAL ASSESSMENT MODEL 

OF ALL-MOVING FINS EXCITING HINGE MOMENTS AND ENERGY 
A.V. Safrоnov, A.N. Nedil’ko, V.A. Safrоnov 

The paper presents approximate mathematical assessment models of all-moving fins exciting hinge moments and forces for 
supersonic aircraft at transonic M number. Obtained mathematical models analysis proved that exciting moments and forces 
arise because interaction exception of the shock waves with fin torsion vibrations rotation rate and depend on the airfoil geomet-
ric characteristics, the vibration amplitude of the all-moving fin and the aircraft flight parameters. 

Keywords: mathematical model, the hinge moments, all-moving, transonic flutter, M number, pressure, rotation rate, vib-
rations. 


