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Âèñíîâêè 

1. Проведено аналіз особливостей комбінованої 
конструкції кілів літака МиГ-29,  яка в умовах екс-
плуатації піддається інтенсивній корозії. 

2. Розвиток інтенсивних корозійних процесів 
на стикових накладках кілів літаків типу МиГ-29 
здійснюється через механізм електрохімічної корозії 
в місцях контакту пластин вуглепластику КМУ-4Л з 
матеріалом основної конструкції літака - алюмініє-
вий сплав типу Д-19 при наявності природного еле-
ктроліту. 

3. Експериментально встановлені параметри 
електрохімічного процесу і вплив на них зовнішніх 
умов експлуатації (температура, щільність, час). 

4. Матеріали досліджень у подальшому будуть 
використані при встановленні періодичності конт-
ролю конструкції кілів МіГ-29 для виявлення ступе-
ню ушкодження та відпрацювання рекомендацій з 
усунення наслідків корозії. 
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В статье приведены данные экспериментальных исследований аэродинамических характеристик модели са-
молета вертикального взлета и посадки в аэродинамической трубе на режимах горизонтального полета. Пред-
ставлены полученные графические зависимости основных аэродинамических характеристик и дан их анализ.  
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Ââåäåíèå 

При аэродинамическом проектировании само-
летов вертикального взлета и посадки (СВВП) од-
ной из основных задач является определение их аэ-
родинамических характеристик на всех режимах 
полета. Как правило, эта задача решается совместно 
теоретическими и экспериментальными методами 
[1, 2]. Ниже приведены некоторые результаты экс-
периментальных исследований модели перспектив-
ного самолета вертикального взлета и посадки в 
аэродинамической трубе АТ-1 ГосНИИ авиации.  

Цель работы. Экспериментально оценить и 
проанализировать аэродинамические характери-
стики самолета вертикального взлета и посадки  на 
режимах горизонтального полета в аэродинамиче-
ской трубе. 

Îñíîâíîé ðàçäåë 

Аэродинамическая модель. Масштабная мо-
дель самолета вертикального взлета и посадки 
(рис. 1) изготовлена из твердого полистирола в со-
ответствии с требованиями к моделям для аэроди-
намических труб [2, 3] 
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Рис. 1. Аэродинамическая модель СВВП 

Методика и программа экспериментов. Ис-
пытания проводились в аэродинамической трубе 
при скорости потока в рабочей части V¥ =25 м/с. 

Этой скорости соответствует число Re= 52.45 10× , 
определенное по САХ модели СВВП.  

Модель устанавливалась на аэродинамические 
весы в рабочей части, затем аэродинамическая труба 
выводилась на рабочий режим в соответствии с про-
граммой исследований. В процессе эксперимента 
изменялись углы атаки a и углы скольжения b мо-
дели. Максимальные углы атаки задавались в пре-
делах, указанных в программе испытаний. В про-
цессе проведения испытаний на аэродинамических 
весах измерялись действующие на модель аэроди-
намические силы Xa  и Ya , а также аэродинамиче-
ские моменты zM  и yM .  

Каждый эксперимент проводился пятикратно, 
показания весов усреднялись и обрабатывались на 
ЭВМ с выдачей рассчитанных аэродинамических 
параметров.  

Определение диапазона скоростей автомо-
дельного режима. Перед началом эксперименталь-
ных исследований были проведены тестовые испы-
тания модели, в которых определялась зависимость 
коэффициента лобового сопротивления при нулевой 
подъемной силе õ0ñ  от скорости потока (числа Рей-
нольдса) и определение диапазона скоростей авто-
модельного режима, при которых  коэффициент со-
противления õ0ñ  изменяется несущественно. Ско-
рость потока в рабочей части трубы в этом экспери-
менте устанавливалась в диапазоне V¥ =5¸30 м/с. 
Заданному диапазону скоростей соответствовал 
диапазон чисел Re= 60.04 0.22 10¸ ×  (число Рей-
нольдса определялось по САХ модели). На рис. 2 
показана зависимость изменения коэффициента ло-
бового сопротивления при нулевой подъемной силе 
модели от скорости потока в рабочей части. 

Как видно из графика, при скоростях более 
25 м/с (число 6Re 0.2 10= × ), дальнейшее увеличение 
скорости практически не влияет на величину коэф-
фициента сопротивления. Исходя из этого все аэро-

динамические характеристики определялись при 
скорости потока в рабочей части V¥ =25 м/с. 
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Рис. 2. Зависимость коэффициента õ0c f (Re)=  

Результаты экспериментальных исследова-
ний и их анализ. По полученным в ходе экспери-
ментов данным проводился расчет зависимостей 
аэродинамических коэффициентов сил и моментов 
от угла атаки и скольжения,  а также их анализ.  Ре-
зультаты исследований приведены в виде графиче-
ских зависимостей.  

Коэффициент подъемной силы 
На рис. 3 приведена экспериментальная зави-

симость коэффициента подъемной силы óc f ( )a = a  

модели СВВП. 
 

 
Рис. 3. Зависимость óc f ( )a = a  модели СВВП 

Из графика видно, что производная коэффици-
ента подъемной силы по углу атаки на линейном 

участке кривой составляет óña »0,077. Коэффициент 

максимальной подъемной силы, достигнутый в экс-
перименте ó ì àêññ a »1.15 при угле атаки êða »22°. 

Угол атаки нулевой подъемной силы 0a » -1.0°.  
Коэффициент лобового сопротивления 
Характер изменения коэффициента сопротив-

ления модели õc f ( )a = a , õ óc f (c )a a= , который 
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пересчитывался на натурное число Рейнольдса по-
казан на рис. 4, 5.  

 

 

Рис. 4. Зависимости õc f ( )a = a  модели СВВП 
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Рис. 5. Зависимость õ óc f (c )a a=  модели СВВП 

Коэффициент аэродинамического качества. 
Для модели проектируемого СВВП коэффици-

ент лобового сопротивления õ0ñ =0,0265, а поляра 

крыла до значения коэффициента óc a »0,35…0,40 

имеет классический вид. Дальнейшее изменение 
течения кривой õ óc f (c )a a=  связано с перестрой-

кой пространственного обтекания саблевидного 
крыла обратной стреловидности. 

Аэродинамическое качество ЛА является од-
ним из основных показателей совершенства аэроди-
намической компоновки. Максимального значения 
аэродинамическое качество достигает на угле атаки 

í âa =4,8° (рис. 6).  
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Рис. 6. Зависимость Ê f ( )= a  модели СВВП 

Максимальное аэродинамическое качество 
СВВП при натурных числах 6Re 8,9 10» ×  будет 
иметь величину ì àêñÊ 13,0»  при значении коэффи-
циента подъемной силы óí âñ 0,57» . 

Характеристики продольного момента модели 
СВВП. 

Как видно из рис. 7, графическая зависимость 
zm ( )a , близка к линейной на участке кривой 

a = -10°…+15°. При дальнейшем увеличении угла 
атаки, в результате усиления эффекта пространст-
венного обтекания крыла наклон кривой zm ( )a  
уменьшается. Коэффициент продольного момента 

z0m = -0,018, а степень продольной статической 
устойчивости модели при заданной центровке 

( òx =0,278) составляет yc
zm = -0,074. 
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Рис. 7. Зависимости zm f ( )= a  модели СВВП 

Определение эффективности органов продоль-
ного управления модели.  

Эффективность цельноповоротного переднего 
крыла модели СВВП определялась следующим об-
разом. Модель помещалась в аэродинамическую 
трубу, затем определялись величина подъемной си-
лы ( óc a ) и продольного момента ( zm ) в зависимо-

сти от угла атаки a и угла отклонения ï êj .  
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По результатам экспериментальных исследова-
ний были построены зависимости z ï êm f ( , )= a j , 
которые приведены на рис. 8. 

 

-10 -5 0 5 10a,
-0.4

0.0

0.4

mz

o

j  =  0

j  =  - 5

j  =  + 5

o

o

o

 
Рис. 8. Зависимости zm f ( )= a  модели СВВП  
при отклонении цельноповоротного переднего  

горизонтального оперения 
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Рис. 9. Зависимости zm f ( )D = a  модели СВВП  
при отклонении цельноповоротного переднего  

горизонтального оперения 
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Рис. 10. Зависимости z ï êm f ( )D = j  модели СВВП 
при отклонении цельноповоротного переднего гори-

зонтального оперения 

Характеристики путевого момента модели 
СВВП. 

Для СВВП заданной аэродинамической компо-
новки получение приемлемых характеристик путе-
вой статической устойчивости являются достаточно 

сложной задачей. Это объясняется большой площа-
дью проекции поверхности носовой части фюзеляжа 
модели проектируемого СВВП на плоскость сим-
метрии и наличие крыла обратной стреловидности. 
Как следствие, эти факторы существенным образом 
повлияли на путевую статическую устойчивость ЛА 
в целом.  

На рис. 11, 12 приведены зависимости коэффи-
циента путевого момента ym , по углу скольжения b  

на углах атаки модели a= ±10° и их производные. 
Как видно из графических зависимостей модель ус-
тойчива в путевом отношении (рис. 11). Зависимо-
сти ym f ( , )= b a  близки к линейным в диапазоне 

углов скольжения b= ±15°.  В то же время зависи-

мость ym f ( )b = a  нелинейная (рис. 12).  

По мере увеличения угла атаки до a=4°…5° 
степень путевой статической устойчивости модели 
сначала увеличивается, а затем начинает умень-
шаться вследствие затенения верхнерасположенного 
вертикального оперения развитой головной частью 
фюзеляжа.  
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Рис. 11. Зависимости ym f ( , )= b a   
модели СВВП 
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Рис. 12. Зависимость производной ym f ( )b = a   
модели СВВП 

Как показал анализ, установка верхних килей 
внесла небольшие изменения в зависимость 
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óc f ( )a = a  на углах атаки a > 10° и несуществен-

ные изменения в зависимость õc f ( )a = a .  
Характеристики аэродинамического качества и 

продольного момента практически не изменились. 

Наиболее важные результаты, полученные в 
результате экспериментальных исследований по 
определению несущих свойств, характеристик со-
противления, продольной и путевой устойчивости 
модели СВВП приведены в табл. 1. 

Таблица 1 
Аэродинамические характеристики модели СВВП 

Параметры 

óña , 1/° óì àêññ  êða ,° 0a ,° ì àêñÊ  õ0ñ  ï ãî
zmj ,1/° ymb , 1/° 

0,0772 1,15 22 4,5 12,95 0,026 -0,01 -0,0013 
 
 

Âûâîäû 

1. Анализ проведенных исследований показал, 
что зависимости óc f ( )a = a  модели СВВП близки к 

линейным. Производная óña , характеризующая не-

сущие свойства крыла, имеет достаточно большую 

величину и составляет óña » 0,077 1/°. 

2. Максимальное аэродинамическое качество 
СВВП соответствует ì àêñÊ  » 13.0 (при пересчете на 

натурные условия при числах 6Re 9 10= × . 
3. В эксперименте на модели получены удов-

летворительные характеристики продольной стати-
ческой устойчивости. Коэффициент продольного 
момента z0m = -0.018, степень продольной статиче-
ской устойчивости модели при заданной центровке 

òx =0,278% составляет yc
zm = -0,074. 

4. Как показал эксперимент, модель статиче-
ски устойчива в путевом отношении. Зависимости 

ym f ( , )= b a  близки к линейным в диапазоне углов 

скольжения b= ±15°. 

Результаты экспериментальных исследований в 
целом подтвердили правильность основных подхо-
дов по созданию аэродинамической компоновки 
легкого СВВП. 
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ÅÊÑÏÅÐÈÌÅÍÒÀËÜÍÅ ÄÎÑË²ÄÆÅÍÍß ÀÅÐÎÄÈÍÀÌ²×ÍÈÕ ÕÀÐÀÊÒÅÐÈÑÒÈÊ  
ÏÅÐÑÏÅÊÒÈÂÍÎÃÎ Ë²ÒÀÊÀ ÂÅÐÒÈÊÀËÜÍÎÃÎ ÇËÜÎÒÓ ÒÀ ÏÎÑÀÄÊÈ 

О.Л. Лемко, Є.Ю. Іленко, Н.В. Силка 
У статті приведені дані експериментальних досліджень аеродинамічних характеристик моделі літака вертика-

льного зльоту та посадки в аеродинамічній трубі на режимах горизонтального польоту. Отримані графічні залежно-
сті основних аеродинамічних характеристик и надано їх аналіз.  

Ключові слова: аеродинамічні характеристики, горизонтальний політ, аеродинамічна труба, перспективний лі-
так. 

 
EXPERIMENTAL RESEARCH OF AERODYNAMIC DESCRIPTIONS OF PERSPECTIVE AIRCRAFT  

OF VERTICAL FLIGHT AND LANDING 

O.L. Lemko, Ye.Yu. Ilenko, N.V. Silca 
Datas of experimental researches of aerodynamic descriptions of model of aircraft of vertical flight and landing in wind-

channel on the modes of horizontal flight are cited in article. Introduced graphic dependences of basic aerodynamic descriptions 
are presented and their analysis is given. 

Keywords: aerodynamic descriptions, horizontal flight, wind-channel, prospective aircraft 


