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ДО РОЗРАХУНКУ ПОЛЬОТНОГО АЕРОДИНАМІЧНОГО 

НАВАНТАЖЕННЯ СТАБІЛІЗАТОРА ЛІТАКА ТИПУ МіГ-27 
 

 В статті наведена методика розрахунку 

польотного аеродинамічного 

навантаження на один із елементів 

конструкції літака, результати 

конкретного розрахунку та їх аналіз 
 

Задача розрахунку розподілених та сумарних аеродинамічних навантажень на 
елементи стабілізатора літака типу МіГ-27 виникла у зв'язку з необхідністю оцінки 
можливості встановлення міжремонтного ресурсу 750 годин осям стабілізатора 
літаків типу МіГ-27, які з метою покращення характеристик втомної витривалості 
матеріалу конструкції під час виконання ремонту літака піддаються технологічній 
операції "омолодження", в ході якої видаляється частина пошкодженого втомою або 
іншими чинниками поверхневого шару матеріалу і проводиться термічна обробка 
всього виробу. 

Підтвердити таку можливість планується шляхом проведення натурних 
ресурсних випробувань однієї або декількох відібраних осей після проведення на 
них технологічній операції "омолодження", а для цього необхідно виявити спектр 
навантажень, які діють на ці силові елементи у реальному польоті. 

Проблему зараз в особливо жорсткій формі складає дефіцит інформації та 
неможливість доступу до конструкторської документації з-за відсутності 
авторського супроводження з боку виробників та розробників літака. 

 
1. Підготовка вихідних даних 
 

Для вирішення поставленої задачі використані і проаналізовані дані, матеріали 
і документи, які ми маємо в своєму розпорядженні. 

Кожний з серійних літаків типу МіГ-27 обладнаний системою реєстрації 
параметрів польоту та функціонування систем літака типу "Тестер У3"(САРП), по 
записах якого ми маємо можливість, наприклад, отримати значення наступних 
параметрів: 

висоти H  та істинної швидкості польоту V ; 
нормального перевантаження  yn  та виміряного (місцевого) кута атаки Mα ; 

кутів відхилення половин диференційно-керованого стабілізатора 1ϕ  (в  
площині, перпендикулярній вісі повороту). 
Маємо також відомі [1] формули міжнародної стандартної атмосфери, за 

допомогою яких можливо розрахувати параметри оточуючого середовища: 
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температури 
HTT 00649,00 −= , при 11000≤H  м,           (1) 

KT o77,216= , при 11000>H  м; 
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швидкості розповсюдження звуку в атмосфері   Ta 1,20= , 

де KT o15,2880 = , 
30 225,1

м

кг
=ρ , Паp 1013250 =  значення відповідних параметрів при 

0=H . 
По згадуваних записах параметрів польоту можна також розрахувати: 

a

V
M =  - число Маха;         (2) 

ocχϕϕ cos1=  - кут відхилення керованого стабілізатора в площині, паралельній 

вектору швидкості польоту V
r

,  де  ocχ  - кут між віссю поворотного стабілізатора та 

площиною, перпендикулярною вісі літака;                  (3)  

Mом kααα +=  - істинний кут атаки.        (4) 

Для літаків типу МіГ-27  градом 16,3=α , k 62,0= . 
 

2. Розрахунок аеродинамічних коефіцієнтів та аналіз результатів 
 
Для розрахунку сили, яка діє на рухому частину стабілізатора, спочатку 

необхідно знайти аеродинамічні коефіцієнти, величина яких залежить від зовнішніх 
форм ЛА та його частин, орієнтації відносно вектора швидкості набігаючого потоку 
та числа M . 

Коефіцієнт сили, діючої на поворотну частину стабілізатора літака, при умові 
плавного безвідривного його обтікання, відносно невеликих швидкостях зміни α  і 
ϕ  (в квазістаціонарній лінійній постановці), можна розрахувати по формулі 

 ϕα ϕα
yroyroyrо CCC += ,             (5) 

де 
α

α

∂

∂
=

yro

yro

C
C ,  

ϕ

ϕ

∂

∂
=

yro

yro

C
C . 

Величини цих похідних знаходяться за допомогою сучасних чисельних 
методів. 
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Одними із тих, які гарно зарекомендували себе при вирішенні подібних задач 
та широко застосовуються в дослідницькій практиці, являються чисельні методи, 
фундаментом яких являється метод дискретних вихорів [2]. Одна з реалізацій такого 
чисельного методу приведена в роботі [3]. 

Для проведення розрахунків ЛА та його частини схематизуються тонкими 
базовими площинами, які розташовуються в безпосередній близькості від поверхонь 
ЛА, і омиваються масами набігаючого повітряного потоку. 

Обтікання моделюється за допомогою дискретних підковоподібних вихорів, 
які розміщуються відповідним чином на указаних базових площинах. Інтенсивність 
цих моделюючих вихорів розраховують із граничних умов непротікання поверхні 
ЛА та Чаплигіна-Жуковського на задніх гострих крайках несучих поверхонь ЛА.  

Умова непротікання поверхні ЛА зноситься з цієї поверхні на найближчі 
базові площини та виконується в так званих контрольних точках.  

Розташування контрольних точок в безпосередній близькості від гострих 
задніх крайок забезпечує виконання умови Чаплигіна-Жуковського про кінцевість 
величин збурених швидкостей та тиску. 

Використання в якості моделюючих газодинамічних особливостей вихорів 
забезпечує виконання граничної умови затухання збурень на безкінцевості, а 
оскільки задача моделювання вирішується в лінійній постановці, впливом 
деформації вихрового сліду, як фактору другого порядку малості, нехтують. 
 Лінійний підхід також дає можливість для урахування впливу стисливості 
середовища використовувати відомі перетворення Прандтля-Глауерта. 

Похідні величин аеродинамічних навантажень 
α

α

∂

∆∂
=∆

p
p , 

ϕ

ϕ

∂

∆∂
=∆

p
p  на 

базових поверхнях визначаються за допомогою теореми Жуковського в «малому» 
[2] 

Nip ii ,,1,2 K=−=∆ αα γ ,  Nip ii ,,1,2 K=−=∆ ϕϕ γ ,      (6) 

 

де 
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i , iΓ - циркуляція i -того дискретного 

вихору; 
b

b
b i

i

∆
=∆ , ib∆  - довжина середньої лінії i -тої трапецієподібної панельки, на 

які розподіляється кожна базова площина, b - характерний лінійний розмір,  

N  - загальне число панельок. 
Похідні аеродинамічних коефіцієнтів в формулі (6) розраховуються шляхом 

інтегрування (сумування) α

ip∆ , ϕ

ip∆  по базових поверхнях, які схематизують 

стабілізатор.  
Похідні коефіцієнтів моментів аеродинамічних сил  
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відносно відповідних осей координат теж розраховуються інтегруванням 
елементарних моментів від α

ip∆ , 
ϕ

ip∆ .  

На основі викладеного підходу  були проведені відповідні розрахунки для 
літака МіГ-27, під час яких було використано біля 500 моделюючих 
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підковоподібних вихорів.  
Результати наведені в таблицях 1…4. В цих таблицях також наведені 

результати розрахунків координат точки прикладення аеродинамічної сили, яка діє 
на стабілізатор. Її величина обчислювалась по формулах  

α

α

α

yrо

z

p
C

m
x го

2
−= , 

α

α
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x

p
C

m
z го
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p
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x го

2
−= , 

ϕ

ϕ

ϕ

yrо

x

p
C

m
z го

2
−= .     (7) 

 

Розрахунки виконувались для стрілоподібностей крила літака o16=крχ  та 
o72=крχ . Початок координат розташовувався на вістрі фюзеляжу. Вісь Ох 

направлена назад, вісь Оz – вправо. 
                                                                                                          Таблиця 1. 

o72=крχ , α  - задача                                                                 

M  0 0,2 0,4 0,6 0,8 
α

yrоC , 
рад

1  1,07 1,08 1,1 1,14 1,21 

α

гоxm , 
рад

1  2,57 2,59 2,64 2,74 2,93 

α

гоzm , 
рад

1  -49,08 -49,36 -50,26 -50,01 -55,30 

α

px , м  14,747 14,689 14,689 14,104 14,689 

α

pz , м  1,543 1,543 1,543 1,543 1,556 

                                                                                                               

                                                                                                              Таблиця 2. 
o16=крχ , α  - задача                                                                           

M  0 0,2 0,4 0,6 0,8 
α

yrоC , 
рад

1  1,37 1,37 1,37 1,37 1,33 

α

гоxm , 
рад

1  3,45 3,45 3,46 3,47 3,37 

α

гоzm , 
рад

1  -62,61 -62,7 -62,91 -62,95 -61,25 

α

px , м  14,689 14,715 14,760 14,766 14,805 

α

pz , м  1,620 1,620 1,626 1,626 1,626 

                                                                                                               

                                                                                                             Таблиця 3. 
 

o72=крχ , ϕ  - задача                                                                            

M  0 0,2 0,4 0,6 0,8 
ϕ

yrоC , 
рад

1  2,41 2,43 2,5 2,62 2,86 

ϕ

гоxm , 
рад

1  6,17 6,22 6,39 6,73 7,38 

ϕ

гоzm , 
рад

1  -110,9 -111,83 -114,82 -120,7 -132,0 

ϕ

px , м  14,792 14,792 14,792 14,805 14,837 

ϕ

pz , м  1,646 1,646 1,646 1,652 1,659 
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                                                                                                                                                                                                Таблиця 4. 
 

o16=крχ , ϕ  - задача                                                                             

M  0 0,2 0,4 0,6 0,8 
ϕ

yrоC , 
рад

1  2,42 2,45 2,5 2,62 2,85 

ϕ

гоxm , 
рад

1  6,23 6,28 6,44 6,76 7,38 

ϕ

гоzm , 
рад

1  -111,52 -112,41 -115,26 -120,85 -131,63 

ϕ

px , м  14,792 14,799 14,792 14,156 14,818 

ϕ

pz , м  1,652 1,646 1,659 1,659 1,665 

Основними факторами, які суттєво впливають на величини розрахованих 
параметрів, є кут стрілоподібності крила літака крχ , число Маха М  та тип 

вирішуємої задачі.  
В рамках лінійного підходу до вирішення аеродинамічної задачі справедливим 

є використання методу суперпозицій, суть якого полягає в тому, що вплив кожного 
кінематичного параметра руху та деформацій форми ЛА вивчається окремо, 
незалежно від інших (наприклад, при вирішенні α  - задачі змінюється тільки кут 
атаки, а при вирішенні ϕ  - задачі – тільки кут відхилення стабілізатора і т.п). 

За отриманими результатами видно, що при вирішенні α  - задачі збільшення 
стрілоподібності крила приводить до суттєвого зменшення несучих властивостей 
стабілізатора, що відбувається за рахунок збільшення скосів потоку від крила, яке 
наближається до нього.  

При вирішенні ϕ  - задачі цього не відбувається, тому що джерелом збурень є 
сам стабілізатор, а крило впливає лише через механізм відлуння цих збурень. 

Зазвичай збільшення числа Маха М  приводить до зростання аеродинамічних 
коефіцієнтів за рахунок впливу стисливості повітря, що, як видно, і відбувається при  
ϕ  - задачі, а ось при вирішенніα  - задачі все вийшло навпаки за рахунок 
вирішального впливу крила на стабілізатор. Збільшення несучих властивостей крила 
підвищує його негативний вплив на стабілізатор (збільшуються скоси), який не в 
змозі був компенсувати безпосередній позитивний вплив стисливості.  

Ще слід зауважить, що при усіх варіантах розрахунків величина координати 
точки прикладення результуючої  аеродинамічної сили на половині стабілізатора 
змінюється дуже мало. Це свідчить про те, що при зміні варіантів міняється лише 
рівень розподіленого аеродинамічного навантаження, а характер його розподілу 
остається майже незмінним.  

 
3. Розрахунок аеродинамічної сили 
 

Розрахунок указаної сили виконаний по формулі 

2
ro

yroro

S
qCP ⋅⋅= , 
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де 27.0 Mpq ⋅⋅= - швидкісний натиск набігаючого потоку повітря, 
293,6 мS ro = - повна площа керуємого стабілізатора (обох половин) літака МіГ-27. 

 

Розрахунок yroС  виконується по формулі (5). 
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