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ПРИБЛИЖЕННЫЙ МЕТОД РАСЧЕТА ВЛИЯНИЯ ТУРБОВИНТОВЫХ  
ДВИГАТЕЛЕЙ НА МОМЕНТ ТАНГАЖА И ПОДЪЕМНУЮ СИЛУ  

САМОЛЕТА-ВЫСОКОПЛАНА ПРИ БОЛЬШИХ ЗНАЧЕНИЯХ  
КОЭФФИЦИЕНТА НАГРУЗКИ НА ОМЕТАЕМУЮ  

ВОЗДУШНЫМ ВИНТОМ ПЛОЩАДЬ 
 
Излагается развитие метода, разработанного для приближенного расчета влияния турбовинтовых двига-
телей на коэффициент результирующего момента тангажа и коэффициент результирующей подъемной 
силы двухмоторных региональных самолетов обычного взлета и посадки в области малых значений ко-
эффициента нагрузки на ометаемую воздушным винтом площадь и умеренных значений угла отклонения 
однозвенных закрылков, выполненное путем замены приближенного линейного метода расчета прираще-
ния подъемной силы от обдувки механизированного крыла струями воздушных винтов приближенным 
нелинейным методом, основанным на аналогии обдуваемого струями воздушных винтов закрылка с ре-
активным закрылком и использовании результатов теории реактивного закрылка, что дало возможность 
выполнить расчет в области больших значений коэффициента нагрузки на ометаемую воздушным вин-
том площадь и больших значений угла отклонения многозвенных щелевых закрылков, характерных для 
турбовинтовых самолетов короткого взлета и посадки. 
 
турбовинтовой двигатель, нагрузка на ометаемую воздушным винтом площадь, поворот струи 
воздушного винта закрылком, реактивный закрылок, приращение подъемной силы и момента 
тангажа от влияния струй воздушных винтов 
 
В работе [1] изложен метод расчета влияния тур-

бовинтовых двигателей на зависимости от угла ата-

ки и угла отклонения закрылков коэффициента ре-

зультирующего момента тангажа zRm  и коэффици-

ента результирующей подъемной силы yRC  турбо-

винтового двухмоторного самолета-высокоплана 

при малых значениях коэффициента нагрузки на 

ометаемую воздушным винтом площадь B .  

Малые значения коэффициента B  ( B  < 2) ха-

рактерны для воздушных участков полета турбовин-

товых региональных самолетов обычного взлета и 

посадки, использующих простые однозвенные щеле-

вые закрылки. Турбовинтовые транспортные само-

леты короткого взлета и посадки используют двух 

или трехзвенные щелевые закрылки, и значения ко-

эффициента B  на воздушных участках полета у та-

ких самолетов достигает 5…6 единиц. В статье из-

лагаются результаты работы по развитию метода [1] 

с целью его применения в области больших значе-

ний коэффициента нагрузки на ометаемую воздуш-

ным винтом площадь. 

Современные турбовинтовые транспортные са-

молеты короткого взлета и посадки являются четы-

рехмоторными самолетами (Ан-70, А-400М), что 

позволяет реализовать большие значения коэффици-

ента результирующей подъемной силы на воздуш-

ных участках полета вследствие большой относи-

тельной площади крыла, обдуваемой струями воз-

душных винтов. В транспортной авиации применя-

лись и продолжают применяться четырехмоторные 

турбовинтовые самолеты обычного взлета и посад-

ки, использующие однозвенные щелевые выдвиж-

ные закрылки (Ан-12, Ан-22, С-130). У таких само-

летов на воздушных участках полета значения ко-

эффициента B  не превышают 2-х единиц.  

 В.П. Пустовойтов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 6 (42) 
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Рассмотрим, требует ли усовершенствования ме-

тод [1], если его применять для расчета зависимо-

стей  зBfC yRzRm  ,,,  четырехмоторных тур-

бовинтовых самолетов обычного взлета и посадки. 

На рис. 1 показаны результаты расчета по методу 

[1] зависимостей  зBfC yRzRm  ,,,  четырех-

моторного турбовинтового самолета обычного взле-

та и посадки, схема которого показана на рис. 2. На 

рис. 1 показаны также и результаты испытаний мо-

дели этого самолета с присоединенными имитато-

рами турбовинтовых двигателей в большой аэроди-

намической трубе Т-101 ЦАГИ. 

 
Рис. 1. Зависимости коэффициента результирующего 
момента тангажа четырехмоторного турбовинтового 
самолета обычного взлета и посадки от угла атаки 
при различных значениях коэффициента нагрузки 
на ометаемую воздушным винтом площадь и раз-

личных значениях угла отклонения закрылков: 
 расчет;      эксперимент; 

1 () – В = 0; 2 () – В  = 1; 3 () – В = 2 
 
Видно, что метод [1] может быть применен без 

существенных доработок для приближенного расче-

та влияния работающих турбовинтовых двигателей 

на коэффициент результирующего момента тангажа 

четырехмоторного самолета обычного взлета и по-

садки. 

 

Рис. 2. Схема четырехмоторного турбовинтового 
 самолета обычного взлета и посадки 

На рис. 3 показаны результаты расчета по методу 

[1] зависимостей  зBfC yR  ,,  самолета № 1 и 

результаты испытаний модели этого самолета. 

 
Рис. 3. Зависимости коэффициента результирующей 
подъемной силы четырехмоторного турбовинтового 
самолета обычного взлета и посадки от угла атаки 
при различных значениях коэффициента нагрузки 

 на ометаемую воздушным винтом площадь 
и различных значениях угла 

отклонения закрылков 
 расчет;      эксперимент; 

1 () – В = 0; 2 () – В = 1; 3 () – В = 2 
 
Видно, что метод [1] может быть использован без 

доработок и для приближенного расчета зависимо-

стей  зBfC yR  ,,  четырехмоторных турбовин-

товых самолетов обычного взлета и посадки в об-

ласти рассмотренных значений коэффициента B .  

Вместе с тем из рис. 3 следует, что расчет по ме-

тоду [1] дает несколько завышенные значения при-

ращения коэффициента результирующей подъемной 

силы крыла от влияния работающих турбовинтовых 

двигателей, и что это превышение растет с ростом 

коэффициента B  и угла отклонения закрылков з . 

Отмеченное наглядно иллюстрируется графиками, 

показанными на рис. 4, которые получены пере-

строением графиков рис. 3 для посадочной конфигу-

рации самолета. 
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Рис. 4. Зависимости приращения коэффициента  
результирующей подъемной силы  

четырехмоторного турбовинтового самолета  
обычного взлета и посадки  

от коэффициента нагрузки на ометаемую  
воздушным винтом площадь: 

 расчет;      эксперимент; 
1 –   = 0; 2 – = 5; 3 –   = 10 

 

Очевидно, метод [1] будет давать неприемлемо 

большую погрешность, если его применять в облас-

ти больших значений коэффициента B  (до 

B  5…6). Так как метод [1] дает хорошее совпаде-

ние с экспериментом при расчете углов наклона за-

висимостей   fC yR  для всех углов отклонения 

закрылков, а также при расчете зависимостей 

 BfC yR ,  для неотклоненных закрылков, то 

можно утверждать, что прогнозируемая погрешность 

в основном вызывается погрешностью расчета влия-

ния струй воздушных винтов на то слагаемое коэф-

фициента подъемной силы крыла 
sгобyC , которое 

зависит от отклонения закрылков, т.е. погрешностью 

расчета коэффициента )( зy sгобC   в области боль-

ших значений коэффициента B . Сказанное иллюст-

рируется рис. 5, на котором показаны рассчитанные 

по методу [1] значения коэффициента )( зy sгобC   

самолета № 1 и значения коэффициента 

)( зy sгобC  , полученные путем пересчета результа-

тов испытаний модели этого самолета с горизон-

тальным оперением на конфигурацию самолета без 

горизонтального оперения. Расчет и сравнение с 

экспериментом выполнены для угла атаки крыла, 

равного по величине углу установки двигателей от-

носительно крыла, для того, чтобы исключить из 

рассмотрения составляющие коэффициента резуль-

тирующей подъемной силы yPC  и yNC , зависящие 

соответственно от силы тяги воздушного винта и 

поперечной силы на воздушном винте [1]. 

 
Рис. 5. Зависимости приращения коэффициента 

подъемной силы крыла четырехмоторного турбо-
винтового самолета обычного взлета и посадки,  

вызванного обдувкой струями воздушных винтов,  
от коэффициента нагрузки на ометаемую  

воздушным винтом площадь:  
 расчет;      эксперимент 

 

Так как в методе [1] коэффициент 
sгобyC  ис-

пользуется не только при расчете коэффициента ре-

зультирующей подъемной силы yRC , но и при рас-

чете коэффициента результирующего момента тан-

гажа самолета без горизонтального оперения 

гобzRm , а также при расчете осредненного угла ско-

са потока в зоне горизонтального оперения s , от-

носительного (в долях радиуса воздушного винта) 

удаления оси струи воздушного винта от горизон-

тального оперения sгоh , осредненного коэффициен-

та увеличения скоростного напора в зоне горизон-

тального оперения sK  и, в конечном счете, при рас-

чете коэффициента подъемной силы горизонтально-

го оперения 
sгоyC  и коэффициента момента танга-

жа, развиваемого горизонтальным оперением 
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sгоzm , то для усовершенствования метода [1] с це-

лью его применения в области больших значений 

коэффициента B  и больших значений угла отклоне-

ния многозвенных щелевых закрылков, следует усо-

вершенствовать метод расчета коэффициента 

sгобyC  в указанной области. 

Метод [1] дает линейную зависимость коэффи-

циента 
sгобyC  от коэффициента B , что характерно 

для приближенных методов, в которых полагается, 

что спутная струя за воздушным винтом имеет в 

поперечном отношении бесконечную протяжен-

ность.  

Приведенные выше результаты эксперимента 

свидетельствуют о том, что зависимость 
sгобyC  от 

коэффициента B  нелинейна и градиент роста коэф-

фициента 
sгобyC  с увеличением коэффициента B  

уменьшается. Нелинейную зависимость от коэффи-

циента B  приращения дополнительной подъемной 

силы турбовинтовых самолетов позволяет получить 

приближенный метод, разработанный Е.М. Золотько 

[2]. Этот метод основан на предположении о том, 

что спутная струя за воздушным винтом имеет в 

поперечном направлении бесконечно малую протя-

женность, что дает возможность для приближенных 

расчетов использовать результаты теории реактив-

ного закрылка Спенса [3].  

Вытекающая из работы [2] формула для расчета 

приращения коэффициента результирующей подъ-

емной силы механизированного крыла от влияния 

турбовинтовых двигателей (с учетом составляющей 

от тяги воздушных винтов, повернутой механизиро-

ванным крылом на угол  , но без учета  состав-

ляющей от поперечной силы на воздушных винтах) 

с использованием некоторых обозначений, принятых 

в работе [1], может быть записана следующим обра-

зом: 
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           (1) 

где k  – коэффициент, учитывающий потерю тяги 

воздушного винта при повороте струи воздушного 

винта закрылком (рис. 6); 
s

k


 – коэффициент, ис-

пользуемый при учете величины относительного 

размаха обдуваемого участка закрылков и его рас-

положения по размаху крыла (рис. 7). 

 
Рис. 6. Зависимость коэффициента потери тяги 

воздушного винта от угла поворота струи 
воздушного винта однозвенным закрылком: 
 простой поворотный закрылок; 
      выдвижной щелевой закрылок; 
1 – один винт на полуразмахе крыла; 
2 – два винта на полуразмахе крыла 

 

 
Рис. 7. Зависимость коэффициента 

s
k


 от относи-

тельного размаха обдуваемых участков закрылков 
s  для различных значений сужения крыла  : 

1 – = 1; 2 – = 2; 3 – = 4 
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В расчете по этой формуле используются заимст-

вованные из упомянутой работы Спенса нелинейные 

зависимости 
 yC  и 

 yC  от коэффициента импуль-

са C  (рис. 8), связь которого с коэффициентом B  

описывается формулой  

,
sкр

в
S

Fi
BkC


   (2) 

где вFi   – площадь, ометаемая воздушными винта-

ми; sкрS  – площадь крыла, обдуваемая струями 

воздушных винтов. 

 
Рис. 8. Зависимость приращения производных 
коэффициента подъемной силы профиля крыла 
с реактивным закрылком по углу атаки и углу 

отклонения закрылка от коэффициента 
импульса струи: 

1 – 
 yC ; 2 – 

 yC  

 

В формуле (1) угол отклонения реактивного за-

крылка   принимается равным углу отклонения 

механического однозвенного закрылка з , а угол 

поворота струй воздушных винтов механизирован-

ным крылом   определяется по формуле 

 з .                                 (3) 

Здесь угол поворота струй воздушных винтов за-

крылком з  определяется по формуле 

,з
з

з
з 




                                  (4) 

в которой зависимость производной 
з

з

  определяет-

ся по экспериментальной кривой (рис. 9) в зависи-

мости от отношения хорды закрылка зb  к диаметру 

воздушного винта вD . 

Как показано в работе [2], расчет по формуле (1) 

дает приемлемое совпадение с экспериментом в об-

ласти больших значений коэффициента B  в случае 

однозвенного щелевого закрылка при углах его от-

клонения до 40. 

 
Рис. 9. Зависимость отношения угла поворота струи 

воздушного винта закрылком к углу отклонения  
однозвенного закрылка от отношения хорды 

закрылка к диаметру воздушного винта 
 

При этом оказалось возможным не учитывать 

„растекание“ струй воздушных винтов вдоль разма-

ха закрылков, т.е. принимать размах сходящей с 

задней кромки закрылков спутной струи воздушного 

винта s  равным диаметру воздушного винта вD . 

Выражение для используемого в методе [1] ко-

эффициента 
sгобyC  может быть получено из фор-

мулы (1) путем вычитания из нее составляющей ко-

эффициента результирующей подъемной силы, оп-

ределяемой проекцией силы тяги воздушных винтов 

[1]: 

,
3,57
дв

кр

в
P B

S
Fi

C y





                        (5) 

что дает 
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Для сравнения результатов расчета по формуле 

(6) с результатами эксперимента потребовались ре-

зультаты испытаний модели самолета с приставны-

ми имитаторами турбовинтовых двигателей до 

больших значений коэффициента B . Такие испыта-

ний были выполнены в большой аэродинамической 

трубе Т-101 ЦАГИ на модели самолета-высоко-

плана, схема которого показана на рис. 10 (назовем 

его самолет № 2). 

 
Рис. 10. Схема четырехмоторного турбовинтового 

самолета короткого взлета и посадки 
 

Модель имела трехзвенные трехщелевые за-

крылки, углы отклонения звеньев которых составля-

ли во взлетном положении I
з = 20,5; II

з = 27,5; 

III
з = 35, в посадочном положении – I

з = 21; 

II
з = 40; III

з = 60. Значения коэффициента B  при 

испытаниях этой модели достигали 5,5 единиц. 

Для случая трехзвенных закрылков пришлось 

решать вопрос о том, какие углы принимать в каче-

стве углов   и  , входящих в формулу (6). После 

серии пробных расчетов был сделан вывод о том, 

что в качестве угла   может быть принят средний 

эффективный угол поворота струи воздушного винта 

многозвенным щелевым закрылком эффз , который 

определяется по формуле 
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где значения производных 
IIIIIIз
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  определяются по кривой рис. 9 соответст-

венно для хорд закрылка IIIIII
ззз bbb  , IIIII

зз bb   и 

III
зb . Определенный таким образом угол эффз  ис-

пользовался для определения эффективного угла 

поворота струй воздушных винтов механизирован-

ным крылом: 

 эффзэфф .                          (8) 

С учетом вышеизложенного формула (6) прини-

мает следующий вид: 
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Результаты расчета по формуле (9) коэффициен-

та 
sгобyC  самолета № 2, выполненные без учета 

„растекания“ струй воздушных винтов вдоль разма-

ха закрылков во взлетной и посадочной конфигура-
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циях, показаны на рис. 11. На этом же рисунке пока-

заны результаты испытаний модели этого самолета с 

приставными имитаторами турбовинтовых двигате-

лей в большой аэродинамической трубе Т-101 ЦА-

ГИ. 

Из рис. 11 следует, что результаты расчета, от-

ражая нелинейный характер изменения коэффици-

ента 
sгобyC  по числу B , удовлетворительно согла-

суются с результатами эксперимента для взлетной 

конфигурации самолета и существенно расходятся с 

результатами эксперимента для посадочной конфи-

гурации. 

 
Рис. 11. Зависимости приращения коэффициента 

подъемной силы четырехмоторного  
турбовинтового самолета короткого взлета  
и посадки без горизонтального оперения,  
вызванного обдувкой его крыла струями  

воздушных винтов, от коэффициента нагрузки  
на ометаемую воздушным винтом площадь  

(„растекание“ струи вдоль размаха  
закрылков не учтено): 

 расчет;      эксперимент; 
1 () –  = 0; 2 (Δ) –   = 4; 3 () –  = 8 

 

Результаты визуальных испытаний модели само-

лета № 2 с работающими имитаторами турбовинто-

вых двигателей показали, что в посадочной конфи-

гурации отмечается существенное„растекание“ струй 

воздушных винтов вдоль размаха закрылков и это 

„растекание“ таково, что сходящая с задней кромки 

закрылка спутная струя распространяется на весь 

размах задней кромки закрылков. 

Результаты расчета, выполненного в предполо-

жении, что относительный размах спутной струи, 

сходяшей с задней кромки закрылков, равен относи-

тельному размаху закрылков, показаны на рис. 12. 

 
Рис. 12. Зависимости приращения подъемной силы 

четырехмоторного турбовинтового самолета 
короткого взлета и посадки без горизонтального 

оперения, вызванного обдувкой его крыла струями 
воздушных винтов, от коэффициента нагрузки на 

ометаемую воздушным винтом площадь („растека-
ние“ струи вдоль размаха закрылков учтено): 

 расчет;      эксперимент; 
1 () –  = 0; 2 (Δ) –   = 4; 3 () –  = 8 

 
Видно, что результаты такого расчета сущест-

венно приблизились к результатам эксперимента. 

Результаты расчета коэффициента 
sгобyC  по 

формуле (9) были использованы для расчета коэф-

фициента момента тангажа самолета без горизон-

тального оперения от обдувки его струями воздуш-

ных винтов 
sгобzm  в области больших значений 
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коэффициента B . Согласно [1] формула для расчета 

коэффициента 
sгобzm  имеет следующий вид: 

.
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            (10) 

Результаты расчета по этой формуле для взлет-

ной и посадочной конфигурации самолета № 2 пока-

заны на рис. 13. 

 
Рис. 13. Зависимости приращения коэффициента 

момента тангажа четырехмоторного турбовинтового 
самолета короткого взлета и посадки без горизон-

тального оперения, вызванного обдувкой его крыла 
струями воздушных винтов, от коэффициента на-

грузки на ометаемую воздушным винтом площадь: 
 расчет;      эксперимент; 

1 () –  = 0; 2 (Δ) –   = 4; 3 () –  = 8 
 

На этом же рисунке показаны результаты испы-

таний модели этого самолета с приставными имита-

торами турбовинтовых двигателей. Из сравнения 

полученных результатов можно заключить, что ме-

тод [1], в котором усовершенствован метод расчета 

коэффициента 
sгобyC , может быть применен для 

приближенного расчета коэффициента 
sгобzm  в 

области больших значений коэффициента нагрузки 

на ометаемую воздушным винтом площадь и боль-

ших значений угла отклонения многозвенных щеле-

вых закрылков. Имеющееся расхождение результа-

тов расчета с результатами эксперимента предполо-

жительно можно объяснить тем, что в расчете отно-

сительное расстояние от центра тяжести самолета до 

второго фокуса обдуваемых участков крыла 
sзFХ   

принято неизменным при изменении коэффициента 

B  для всех рассмотренных углов отклонения за-

крылков, в то время, как экспериментальные данные 

свидетельствуют о том что с ростом коэффициента 

B  и угла отклонения закрылка это расстояние уве-

личивается (возможно, это связано с увеличением 

„растекания“ струй воздушных винтов вдоль разма-

ха закрылков). 

Усовершенствованный метод расчета коэффици-

ента 
sгобyC  был применен также в расчете прира-

щения коэффициента момента тангажа, развиваемо-

го горизонтальным оперением самолета, от влияния 

струй воздушных винтов. Согласно [1] формула для 

расчета коэффициента 
sгоzm  имеет вид 

  ssстzz Kст
sго mm    ,              (11) 

где s  – осредненный угол скоса потока в области 

горизонтального оперения; sK  – коэффициент уве-

личения осредненного скоростного напора в области 

горизонтального оперения от влияния струй воздуш-

ных винтов. 

Первые же расчеты, выполненные для самолета 

№ 2, показали, что при взлетном и посадочном по-

ложениях закрылков струи воздушных винтов рас-

полагаются ниже горизонтального оперения, и, сле-

довательно, значение коэффициента sK  может быть 

принято равным единице. На этом основании для 

расчета изменения коэффициента 
sгоzm  от влияния 

турбовинтовых двигателей во взлетной и посадоч-
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ной конфигурациях самолета использовалась фор-

мула  

szz ст
sго mm 

 .                      (12) 

Так как у рассматриваемого самолета прираще-

ние угла скоса потока от отклонения закрылков при 

нулевой подъемной силе крыла в отсутствие обдувки 

оказалось близким к нулю, то значения входящего в 

формулу (12) угла s  рассчитывалось по упрощен-

ной формуле [1]: 

 yNyPsгоб
y CCC y

C
s    .             (13) 

Результаты расчета коэффициента 
sгоzm  пока-

заны на рис. 14. На этом же рисунке показаны ре-

зультаты эксперимента.  

 
Рис. 14. Зависимость приращения коэффициента 
момента тангажа, развиваемого горизонтальным 

оперением четырехмоторного турбовинтового  
самолета короткого взлета и посадки,  

от коэффициента В: 
 расчет;      эксперимент; 

1 () –  = 0; 2 (Δ) –   = 4; 3 () –  = 8 
 

Видно, что использованный метод позволяет вы-

полнять приближенную оценку влияния турбовинто-

вых двигателей на коэффициент момента тангажа, 

развиваемого горизонтальным оперением самолета, 

в области больших значений коэффициента B  при 

больших значениях угла отклонения многозвенного 

щелевого закрылка. 

Таким образом, использование усовершенство-

ванного метода расчета приращения подъемной си-

лы механизированного крыла от влияния струй воз-

душных винтов, отражающего нелинейный характер 

изменения этого приращения по коэффициенту B , 

позволило распространить приближенный метод 

расчета коэффициента результирующего момента 

тангажа и коэффициента результирующей подъем-

ной силы, разработанный для двухмоторных турбо-

винтовых самолетов обычного взлета и посадки, на 

область больших значений коэффициента нагрузки 

на ометаемую воздушным винтом площадь, которые 

реализуются на воздушных участках полета четы-

рехмоторных турбовинтовых самолетов короткого 

взлета и посадки, использующих многозвенные ще-

левые закрылки. 
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