
ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2012, № 9 (96) 34 

УДК 621.45.02.024:05.054 
 
В.В. ЛОГИНОВ1, И.Ф. КРАВЧЕНКО2, А.В. ЕЛАНСКИЙ2 
 
1Харьковский университет Воздушных Сил имени Ивана Кожедуба, Украина 
2ГП “Ивченко-Прогресс”, Запорожье 
 

ИССЛЕДОВАНИЕ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 
РЕГИОНАЛЬНОГО ТРАНСПОРТНОГО САМОЛЕТА С РАЗЛИЧНЫМИ ТРДД  

В СИСТЕМЕ СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ 
 

В статье приведены результаты предварительных расчетных исследований по влиянию массогаба-
ритных размеров двигателя в мотогондоле на коэффициент лобового сопротивления типового регио-
нального транспортного самолета. Исследования проведены для четырех двигателей в системе сило-
вой установки с разными степенями двухконтурности, а соответственно и параметрами рабочего 
процесса. Летно-технические характеристики типового регионального транспортного самолета ис-
следовались на основе типовой задачи, что предполагает профиль полета: разбег, взлет, набор высо-
ты эшелона полета, крейсерский полет по высотам, снижение, полет по кругу, посадка, пробег. Пред-
варительные результаты исследований показали, что применение двигателя со степенью двухконтур-
ности m≈8 имеет большее значение коэффициента лобового сопротивления мотогондолы, чем двига-
тель с m≈12. Такой результат объясняется конструктивно-компоновочной схемой двигателя и газо-
динамикой потоков газа и воздуха. Обоснована необходимость проведения дальнейших исследований 
по влиянию интегративных свойств крыла и мотогондолы с разными двигателями на летно-
технические характеристики регионального транспортного самолета. 
 
Ключевые слова: региональный транспортный самолет, двигатель, силовая установка, коэффициент 
лобового сопротивления, интегративные свойства. 
 

Введение 
 
Перспективные транспортные самолеты, а так-

же их модификации, создаются в сложных совре-
менных условиях, которые характеризуются огра-
ниченным финансированием, конкурентной борьбой 
на мировом рынке авиационной техники, быстрой 
сменой поколений самолетов и двигателей к ним. 
При модернизации существующих и разработке но-
вых транспортных самолетов детально анализиру-
ются не только потребности страны, но и возможная 
конъюнктура мирового авиационного рынка. Пер-
спективный летательный аппарат (ЛА) должен удо-
влетворять современным техническим и экономиче-
ским требованиям и представлять интерес для по-
тенциальных заказчиков с возможностью после-
дующей модернизации. 

Большинство стран мира заинтересованы, в 
первую очередь, в самолетах с высокой топливной 
эффективностью. В процессе модернизации самоле-
та практически неизбежна замена двигателя в сило-
вой установке. Данная задача представляет опреде-
ленные трудности, что связаны с появлением новых 
интегративных свойств у самолета с новыми двига-
телями [1]. Необходимо детально изучить и знать 
характеристики сразу двух подсистем ЛА – планера 
и силовой установки (СУ). Поэтому для укрепления 

конкурентоспособности транспортного самолета 
научно-технические программы развития авиацион-
ных фирм мира направлены на совершенствование 
СУ и элементов планера самолета путем их инте-
грации [2 – 4]. 

Поэтому целью статьи является оценка аэро-
динамических характеристик мотогондолы с двига-
телем большой степени двухконтурности в системе 
регионального транспортного самолета. 

 
Основная часть исследований 

 
Оценка летно-технических характеристик 

транспортного самолета с разными двигателями в 
системе силовой установки предполагает исследо-
вание значений сопротивления мотогондол с этими 
двигателями в системе самолета [5]. 

К составным частям лобового сопротивления 
относятся профильное, волновое и индуктивное со-
противления [6 – 8]. Поскольку в данной работе 
проводится исследование транспортного самолета, 
то интерес представляют только дозвуковые скоро-
сти полета. При дозвуковых скоростях полета и ма-
лых углах атаки значительная часть лобового сопро-
тивления приходится на профильное сопротивление. 
Для совершенных форм ЛА с точки зрения аэроди-
намического профилирования профильное сопро-
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тивление определяется в основном сопротивлением 
трения [6]. Однако, если фюзеляж самолета имеет 
плоский донный срез или скошенную кормовую 
часть, то при обтекании за кормой образуется об-
ласть разрежения и возникает донное сопротивле-
ние, дополняющее профильное сопротивление. 

В системе самолета появляется сопротивление 
интерференции от взаимодействия потоков, обте-
кающих элементы самолета в областях сочленения. 

Для расчета составляющих сил лобового сопро-
тивления применяется различные методы. Опреде-
ление профильного сопротивления ведется на осно-
ве теории пограничного слоя, волнового и индук-
тивного в рамках модели невязкого обтекания [6]. 
Широко используются также экспериментальные 
данные и полуэмпирические зависимости, в частно-
сти, для определения сопротивления интерференции 
и местных сопротивлений. При дозвуковых скоро-
стях полета волновое сопротивление имеет очень 
малое значение. 

Профильное сопротивление самолета определя-
ется суммой сопротивлений изолированных его час-
тей с учетом интерференции между ними. Расчетная 
формула для коэффициента профильного сопротив-
ления имеет вид 

*
Хp Xpф ф T Xpк К

T Хрго го Хрво во
*

гд Хргд гд T Xpк(ф) к

T Xpго(ф) го

C C S k C S

k C S С S

n k С S k C S

k C S ,

     

     

       

  

         (1) 

где СХрф, СХрк, СХрго, СХрво, СХргд – коэффициенты 
профильного сопротивления изолированных фюзе-
ляжа, крыла, горизонтального оперения, гондолы 
двигателя; 

ΔСХрк(ф) и ΔСХрго(ф) – коэффициенты дополни-
тельного профильного сопротивления, обусловлен-
ного интерференцией крыла и горизонтального опе-
рения с фюзеляжем; 

kгд – коэффициент интерференции гондолы 
двигателя с фюзеляжем или крылом; 

n – число гондол; 
kT

* и kT – коэффициенты торможения потока 
перед крылом и горизонтальным оперением; 

ф к гоS , S , S , во гдS , S  – отношения площадей 

миделя фюзеляжа, изолированного крыла, горизон-
тального оперения, миделя гондолы двигателя к ха-
рактерной площади S. 

Профильное сопротивление фюзеляжа рас-
смотрим как сопротивление эквивалентного тела 
вращения. Для учета конструктивных особенностей 
фюзеляжа, отличающих его от тела вращения, вво-
дятся поправки. 

Коэффициенты профильного сопротивления 

фюзеляжа, крыла, мотогондолы с двигателем, гори-
зонтального и вертикального оперения, определя-
ются согласно работ [6 – 8]. 

Коэффициент профильного сопротивления фю-
зеляжа вычисляется по формуле 

Хрф Хртв ХрфC С С   .                   (2) 

Первое слагаемое представляет собой про-
фильное сопротивление эквивалентного тела вра-
щения и определяется следующим образом: 

бок
Хртв f M мф

FC С ,S
      
 

             (3) 

где Cf – коэффициент сопротивления трения одной 
стороны плоской пластины в потоке несжимаемой 
жидкости при одинаковых с заданным фюзеляжем 
числе Рейнольдса Re и положении точки перехода 
ламинарного пограничного слоя в турбулентный Тx . 

Число Re фюзеляжа вычисляется по его длине 
lф и параметрам полета M , H. 

Положение точки перехода зависит от многих 
факторов, из которых главными являются числа Re 
и M , форма образующей боковой поверхности 
фюзеляжа, чистота (шероховатость) поверхности, 
начальная турбулентность набегающего потока; при 
умеренных и больших сверхзвуковых скоростях 
полета учитывать и температуру поверхности.  

Множители ηλ и ηм в формуле (3) определяют 
вклад сил давления и эффекта сжимаемости в про-
фильное сопротивление фюзеляжа. 

Профильное сопротивление гондолы двигате-
лей рассчитывается по формуле, аналогичной (1): 

Хргд Хртвгд ХргдC С С ,                     (4) 

гд
Хртвгд f M гд

FC С .S
     
 

               (5) 

Числа Рейнольдса определяются по длине гон-

долы lгд как гдRe M f (H)   . 
Считается оправданным на начальных этапах 

проектирования профильное сопротивление элемен-
тов самолета вычислять при Тx 0 , несколько за-
вышая при этом суммарную величину лобового со-
противления. Выбор силовой установки по завы-
шенному сопротивлению создает избыток тяги, га-
рантируя при этом получения требуемых летных 
характеристик.  

Источниками слагаемых ΔСХр гд коэффициентов 
дополнительного сопротивления гондолы являются: 

– установка ТРДД  ΔСХргд=0; 
– система реверса тяги Xpгд ХртвгдC 0,075 С   ; 

– эксплуатационные и технические окна, щели 
и отверстия на поверхности гондолы   

Хргд гдC 0,01/ S  . 
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Определяется коэффициент профильного со-
противления гондолы двигателя ХргдC , подставляя 

в формулу (4) полученные ранее значения. 
Источником дополнительного сопротивления 

являются места сочленения несущих поверхностей 
(крыла, горизонтального оперения) с фюзеляжем и 
расположение гондол двигателей на фюзеляже. Свя-
занное с этим повышение профильного сопротивле-
ния учитывается в формуле коэффициентами 
ΔСХр к(ф) и ΔСХр го(ф) и множителем kгд. 

Формулы для расчета коэффициентов дополни-
тельного сопротивления от взаимного влияния кры-
ла и оперения имеют следующий вид: 

кр
Хрк(ф) инт Хрк к

S
C k С S

     
 

,            (6) 

го
Хрго(ф) инт Хрго

го

SC k С S
      
 

,           (7) 

где СХр к и СХр го – коэффициенты профильного со-
противления изолированного крыла и горизонталь-
ного оперения; 

ΔSкр и ΔSго – подфюзеляжные части площади 
крыла и оперения; 

kинт – коэффициент интерференции крыла или 
оперения с фюзеляжем. 

Основными факторами, влияющими на коэф-
фициент интерференции, являются схема располо-
жения несущей поверхности на фюзеляже и форма 
поперечного сечения фюзеляжа.  

При любых скоростях полета воспользуемся 
значением kинт = 0,075 (для высокоплана, фюзеляж 
круглого сечения) и kинт=0 (для схемы Т – образного 
оперения). 

Увеличение профильного сопротивления гон-
долы двигателя, расположенного около поверхности 
фюзеляжа, определяется множителем 

гдk 1 0,3 n 0,05 (n 1) (n 2) (n 4)          , 
где n – число гондол. 

При размещении гондолы на крыле величина 
kгд=k1k2k3. Значения множителей определяются: 

  22 2 4 h
1k 1 0,05 / 6h 1 8,6 h e       ; 

 20,5 a 1
2k 1 0,8 e     ; 

 2 2
3 г.д. г.д. г.д.k 1 0,6 / 16 х      , 

где k1 – множитель, что учитывает смещение гондо-
лы по нормали к плоскости крыла; 

k2 – множитель взаимного влияния двух гон-
дол, расположенных на одной консоли крыла; 

k3 – множитель смещения гондолы вдоль хор-
ды крыла; 

h – смещение гондолы вдоль хорды крыла; 
г.д. – удлинение гондолы. 

При расположении на консоли крыла только 
одной гондолы значение k2 =1. Далее по известным 
значениям составляющих формулы коэффициента 
профильного сопротивления находится коэффици-
ент профильного сопротивления ЛА. 

На основе разработанной математической мо-
дели создан программный комплекс, который по-
зволяет провести оперативную оценку коэффициен-
та профильного сопротивления мотогондолы в сис-
теме ЛА по этапам маршрута. 

В качестве объекта исследования выбран типо-
вой региональный транспортный самолет с макси-
мальной удельной нагрузкой на крыло 
р0 ≈ 4200 Н/м2 и стартовой тяговооруженностью 
 ≈ 0,27. Исследуемый самолет по конструктивно-
компоновочной и аэродинамической схеме подоб-
ный транспортному самолету типа Ан-74ТК-300. 
Проведены расчетные исследования коэффициента 
профильного сопротивления самолета с разными 
вариантами двигателей, что приведены в табл. 1.  

При проведении исследований приняты допу-
щения: 

– с установкой нового двигателя размеры мото-
гондолы изменяются, а прочностные параметры и 
размеры пилона остаются постоянными; 

– при проведении всех исследований масса ЛА 
остается постоянной (с изменением массы двигателя 
изменяется масса топлива на борту самолета). 

 

Таблица 1 
Характеристики двигателей  

в относительном виде 

Двигатель ТРДД-1 ТРДД-2 ТРДД-3 ТРДД-4 
Взлетный режим Нп=0; Мп=0; МСА 

Р, кгс 1 1,142 1,098 1,086 
Суд,  
кг/кгс ч 1 0,681 0,792 0,806 

m 1 (4,75) 2,547 1,705 1,691 

*
к 1 1,399 1,550 1,649 

Gв, кг/с 1 1,545 1,180 1,224 
Крейсерский режим, Нп=11000 м, Мп=0,8 

Р, кгс 1 1,035 1,035 1,138 
Суд,  
кг/кгс ч 1 0,805 0,835 0,836 

Габаритно-массовые характеристики 
Dв, мм 1 1,292 1,114 1,114 
Мдв, кг 1 1,214 1,118 1,118 

 
Расчет летно-технических характеристик ЛА 

был выполнен на основе типовой задачи, что вклю-
чает этапы: запуск, прогрев, руление; разбег; взлет 
до высоты круга; разгон до скорости набора высоты; 



Двигатели и энергоустановки аэрокосмических летательных аппаратов 37 

набор высоты эшелона полета; крейсерский полет 
по высотам; снижение до высоты круга; полет по 
кругу; заход на посадку; посадка; пробег; зарулива-
ние [9, 10]. При формировании исходных данных 
для выполнения задачи определялись массовые и 
временные характеристики самолета, а также пара-
метры рассматриваемых двигателей силовой уста-
новки [11 – 13]. 

 

Выводы по исследованию 
 

На каждом этапе полетного цикла проведен 
расчет коэффициента профильного сопротивления 
мотогондолы с двигателем в системе самолета 
(табл. 2). Для сравнения приведены результаты вы-
числения профильного сопротивления ЛА с разны-
ми двигателями (табл. 3).  

Таблица 2 
Коэффициент профильного сопротивления мотогондолы в системе ЛА 

 Схр г.д. 

Этап полета М ТРДД-1 ТРДД-2 ТРДД-3 ТРДД-4 

Разбег 0,22632 0,02240 0,02438 0,02194 0,02194 

Взлет до высоты круга 0,30257 0,02940 0,02975 0,03082 0,03082 

Разгон до скорости набора высоты 0,34440 0,02567 0,02596 0,02695 0,02695 

Набор высоты эшелона полета 0,52753 0,01784 0,01798 0,01881 0,01881 

Крейсерский полет по высотам 0,73917 0,01714 0,01740 0,01815 0,01815 

Снижение до высоты круга 0,55391 0,01793 0,01811 0,01892 0,01892 

Полет по кругу 0,28700 0,02544 0,02563 0,02666 0,02666 

Заход на посадку 0,19219 0,02898 0,02909 0,03026 0,03026 

Посадка 0,18759 0,05118 0,05148 0,05307 0,05307 

Пробег 0,08156 0,04881 0,04861 0,05037 0,05037 
 

Таблица 3 
Коэффициент профильного сопротивления ЛА с разными двигателями 

 Схр  ЛА 

Этап полета М ТРДД-1 ТРДД-2 ТРДД-3 ТРДД-4 

Разбег 0,22632 0,02240 0,02438 0,02194 0,02194 

Взлет до высоты круга 0,30257 0,01577 0,01701 0,01552 0,01552 

Разгон до скорости набора высоты 0,34440 0,01456 0,01564 0,01434 0,01434 

Набор высоты эшелона полета 0,52753 0,01240 0,01314 0,01226 0,01226 

Крейсерский полет по высотам 0,73917 0,01219 0,01292 0,01206 0,01206 

Снижение до высоты круга 0,55391 0,01240 0,01315 0,01226 0,01226 

Полет по кругу 0,28700 0,01460 0,01565 0,01438 0,01438 

Заход на посадку 0,19219 0,01592 0,01710 0,01565 0,01565 

Посадка 0,18759 0,02415 0,02625 0,02364 0,02364 

Пробег 0,08156 0,02395 0,02586 0,02343 0,02343 
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Предварительные исследования зависимости 
коэффициента профильного сопротивления мото-
гондолы на разных режимах полета ЛА показывают, 
что величина сопротивления в большей степени за-
висит от конструктивно-компоновочной схемы мо-
тогондолы [12, 13].  

Наименьшее значение коэффициента профиль-
ного сопротивления имеет мотогондола с двигате-
лем ТРДД-1, затем с двигателями ТРДД-2, ТРДД-3 и 
ТРДД-4. ТРДД-1 по своим параметрам близок к 
уровню современных ТРДД эксплуатирующихся на 
легких транспортных и региональных самолетах. 
Особенностью двигателей ТРДД-3 и ТРДД-4 явля-
ется полная конструктивная идентичность, разница 
в тяговых характеристиках достигается за счет за-
ложенных, в конструкцию, запасов прочности и раз-
личных законов управления. 

Отмечается тот факт, что двигатель ТРДД-2 
практически на всех этапах полета имеет меньшее 
значение коэффициента профильного сопротивле-
ния, чем двигатели ТРДД-3 и ТРДД-4. Однако дви-
гатель ТРДД-2 имеет степень двухконтурности в 2,5 
раза больше, чем двигатель ТРДД-1 и в 1,7 раза 
больше, чем двигатели ТРДД-3 и ТРДД-4.  

Такая ситуация объясняется наличием меньшей 
площади поверхности мотогондолы, омываемой 
потоком воздуха на разных режимах полета.  

Однако при рассмотрении зависимости коэф-
фициента профильного сопротивления ЛА с разны-
ми двигателями в системе самолета наблюдается 
другой результат.  

На всех этапах полета коэффициент профиль-
ного сопротивления ЛА с двигателем ТРДД-2 ока-
зался хуже, чем с остальными.  

Такой результат определения коэффициента со-
противления, объясняется наличием интерференции 
крыла и мотогондолы. 
 

Перспективы  
дальнейших исследований 

 
Для получения окончательных результатов не-

обходимо провести исследования по взаимному 
влиянию геометрических и газодинамических пара-
метров мотогондолы и крыла ЛА. При этом необхо-
димо выделить влияние размещения мотогодол от-
носительно крыла и фюзеляжа.  

В первую очередь это будет касаться ТРДД-2, у 
которого удельный расход почти на 20 % меньше, 
чем у ТРДД-1. 

Рациональное размещение мотогондолы на 
элементах планера ЛА позволит реализовать эконо-
мический потенциал, что заложен в термодинамиче-
ских параметрах и конструктивной схеме двигателя 
силовой установки. 
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ДОСЛІДЖЕННЯ АЕРОДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК РЕГІОНАЛЬНОГО  
ТРАНСПОРТНОГО ЛІТАКА З РІЗНИМИ ТРДД В СИСТЕМІ СИЛОВОЇ УСТАНОВКИ 

В.В. Логінов, І.Ф. Кравченко, О.В. Єланський 
В статті приведені результати попередніх розрахункових досліджень по впливу масо-габаритних розмі-

рів двигуна в мотогондолі на коефіцієнт лобового опору типового регіонального транспортного літака. До-
слідження проведені для чотирьох двигунів в системі силової установки з різними ступенями двоконтурнос-
ті, а відповідно і параметрами робочого процесу. Льотно-технічні характеристики типового регіонального 
транспортного літака досліджувалися на основі типової задачі, що припускає профіль польоту: розгін, зліт, 
набір висоти ешелону польоту, крейсерський політ по висотах, зниження, політ по кругу, посадка, пробіг. 
Попередні результати досліджень показали, що застосування двигуна із ступенем двоконтурності m≈8 має 
більше значення коефіцієнта лобового опору мотогондоли, ніж двигун з m≈12. Такий результат пояснюється 
конструктивно-компонувальною схемою двигуна та газодинамікою потоків газу і повітря. Обґрунтована 
необхідність проведення подальших досліджень по впливу інтеграційних властивостей крила і мотогондоли 
з різними двигунами на льотно-технічні характеристики регіонального транспортного літака. 

Ключові слова: регіональний транспортний літак, двигун, силова установка, коефіцієнт лобового опору, 
інтеграційні властивості. 

 
ANALYSES OF AERODYNAMIC PARAMETERS OF REGIONAL PASSENGER AIRPLANE  

WITH DIFFERENT TFE IN THE SYSTEM OF POWER PLANT 
V.V. Loginov, I.F. Kravchenko, A.V. Yelanskiy 

This article considers the results of preliminary calculations to ascertain the influence of overall engine sizes in 
the nacelle on the drag factor of a typical transport airplane. Calculations were done for four engines in power plant 
system with different bypass ratios, and consequently with different working cycle parameters. Flight characteristics 
of the typical transport airplane were researched basing on a typical task, which supposes flight profile: takeoff roll, 
takeoff, climbing to the cruise altitude, cruise flight of different altitudes, descent, circling, landing, landing roll. 
Initial results of the research showed that engine with bypass ratio m=8 application has higher drag factor of the 
nacelle than with bypass ratio m=12. This result can be accounted for structural scheme of the engine and air- and 
gasflow dynamics. The necessity of research continuation about integrative wing and nacelle properties with differ-
ent engines on flight characteristics of the transport airplane is substantiated. 

Key words: regional sky truck, engine, power-plant, coefficient of head-resistance, integrative properties. 
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