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Введение 

В современных условиях реализуются научно-
технические программы создания новых поколений 
вооружения и военной техники, качественно отли-
чающихся от существующих. Однако, разработка 
перспективного вооружения доступна лишь не-
скольким развитым странам мира, обладающим со-
ответствующим научно-техническим, технологиче-
ским и производственным потенциалом. 

Разработка и модернизация военной техники 
является сложной научно-прикладной проблемой.  

Необходимый уровень техники формируется 
путем проведения многовариантных проработок, 
анализа достаточно большого количества альтер-
нативных вариантов и выбора рационального ва-
рианта.  

Принципиальные конструктивно-компоновоч-
ные решения должны приниматься уже на этапе 
концептуального проектирования, являющемся 
ключевым этапом проектирования и характеризую-
щемся высокой степенью ответственности [1, 2]. 

Концептуальные проработки могут опираться 
на различного рода моделирование. Однако, полно-
стью адекватное моделирование процессов, проис-
ходящих при функционировании военной техники, 
не представляется возможным из-за отсутствия аде-
кватных моделей. 

Следует также учесть тот факт, что до сих пор 
разработчики сталкиваются с неизвестными эффек-
тами, формализованное описание которых отсутст-
вует. Таким образом, технические решения, осно-
ванные на моделировании, требуют последующей 
доводки на поздних этапах разработки, что приво-
дит к существенному увеличению стоимости и за-
трат времени. 

Поэтому на этапе концептуального проектиро-
вания целесообразно использовать укрупненные 
показатели и соотношения, позволяющие принимать 
технические решения на ранних этапах проектиро-
вания с учетом обеспечения непротиворечивого 
проектирования. 

Численные значения укрупненных показателей, 
полученные на основе статистических данных реа-
лизованных проектов, позволяют установить жест-
кие непересекающиеся однозначные диапазоны из-
менения этих показателей для военной техники раз-
личных типов. После установления таких диапазо-
нов показатели могут быть использованы в качестве 
критериев при принятии конструктивно-компоно-
вочных решений. 

Справедливость такого подхода для сложных 
технических систем (СТС) типа “подвижная плат-
форма – силовая установка” была обоснована еще в 
конце XIX века. В. И. Афанасьев на основе анализа 
большого количества экспериментальных данных 
ходовых испытаний кораблей впервые предложил 
метод адмиралтейских коэффициентов, который 
базируется на аналитической зависимости между 
водоизмещением, скоростью корабля и мощностью 
энергетической установки, необходимой для полу-
чения данной скорости [3, 4]. Такой подход позво-
лил сократить объемы предварительных расчетов и 
свести их к нескольким часам при определении ос-
новных параметров корабля. 

К сложным техническим системам типа “под-
вижная платформа – силовая установка” относятся 
также и самолеты. Корабли и самолеты находятся в 
различных средах (жидкость, воздух) и отличаются 
диапазонами скоростей и степенью свободы в про-
странстве, однако, при разработке такой техники 
может быть применен единый системный подход. 

Развитие боевой авиационной техники в совре-
менных условиях неразрывно связано с разработкой 
и модернизацией маневренных самолетов. 

Решение задач истребительной авиации требу-
ет максимального использования маневренных воз-
можностей истребителя, которые непрерывно со-
вершенствуются. Одним из важнейших требований 
к истребителям пятого поколения является «сверх-
маневренность», то есть способность сохранять ус-
тойчивость и управляемость на углах атаки 90 гра-
дусов и более [5, 6]. Высокая маневренность также 
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является одной из составляющих защищенности 
самолета. Эффективность переносных и возимых 
средств противовоздушной обороны ПВО сухопут-
ных войск и авиационного ракетного вооружения 
существенно возросли, поэтому повышение манев-
ренности является ключевым моментом для обеспе-
чения требуемого уровня защищенности истребите-
ля. В качестве примера использования высокой ма-
невренности в целях защиты можно привести ма-
невр для срыва наведения и уклонения от ракет про-
тивника при ведении дальнего ракетного боя за пре-
делами визуальной видимости [6]. 

Маневренность самолета, в основном, опреде-
ляется величиной располагаемой нормальной пере-
грузки. Чем больше нормальная перегрузка при вы-
полнении маневра, тем меньше радиус кривизны 
траектории и выше маневренность. 

В свою очередь, величина нормальной пере-
грузки зависит от допустимого угла атаки доп , 
который является максимальным углом атаки, раз-
решенным при летной эксплуатации ЛА. Чем боль-
ше доп , тем больше допустимая нормальная пере-

грузка 
допyn  и выше маневренные характеристики 

самолета.  
Характеристики маневренности современных 

истребителей тесно взаимосвязаны с характеристи-
ками поперечной управляемости. Для большинства 
современных истребителей величина допустимого 
угла атаки и допустимой нормальной перегрузки 
ограничены возможностью поперечного управле-
ния. Традиционные рули – элероны и флапероны – 
на углах атаки   более 20…25° попадают в обшир-
ные отрывные зоны на крыле и теряют свою аэро-
динамическую эффективность. Это явление харак-
терно для полета на дозвуковых скоростях. Потеря 
аэродинамической эффективности органов управле-
ния креном не позволяет выполнить полет на боль-
ших углах атаки и полностью реализовать возмож-
ности планера ЛА по созданию нормальной пере-
грузки. Несущие свойства маневренного самолета, 
обеспечиваемые интегральной аэродинамической 
компоновкой современных истребителей, позволяют 
выполнять полет до углов атаки, значительно пре-
вышающих 20…25°, однако самолет на этих режи-
мах неуправляем по крену, что недопустимо для 
летной эксплуатации ЛА. Маневренные возможно-
сти самолета реализуются лишь частично. 

На самолете Су-27 эффективность флаперонов 
сохраняется до угла атаки  = 28° (рис. 1). Макси-
мальная располагаемая скорость крена при этом 
составляет около 20 град/с [7] (рис. 2). 

Основные пилотажные особенности самолета 
МиГ-29 также связаны с поперечной управляемо-
стью [8]. На рис. 3 приведены данные для осреднен-
ного по числам Маха и видам подвесок вооружения 

значения максимальной располагаемой скорости 
крена x  в зависимости от угла атаки. 

 

 
Рис. 1. Эффективность флаперонов самолета Су-27 

 

 
Рис. 2. Максимальная располагаемая скорость  

крена самолета Су-27 
 

 
Рис. 3. Максимальная располагаемая скорость  

крена самолета МиГ-29 

Аэродинамическая эффективность аэродина-
мических органов управления креном на больших 
углах атаки необходима также и для самолетов, ис-
пользующих силовую установку с отклоняемым 
вектором тяги. Управление такими самолетами в 
боковом канале осуществляется в том числе посред-
ством дифференциального отклонения реактивных 
сопел двигателей, создающих одновременно момент 
крена и момент рыскания, при этом момент крена 
парируется отклонением аэродинамических органов 
управления [9]. 

Повышение аэродинамической эффективности 
органов управления креном на больших углах атаки 
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реализуется путем формирования аэродинамической 
компоновки органов поперечного управления, обес-
печивающей создание управляющего поперечного 
момента на этих режимах полета. 

Конструктивно-компоновочные решения, на-
правленные на обеспечение управляемости по 
крену на больших углах атаки должны быть при-
няты на этапе концептуального проектирования и 
опираться на использование укрупненных показа-
телей. 

Разработка укрупненных показателей, позво-
ляющих на ранних этапах проектирования опреде-
лять непротиворечивые параметры конструктивно-
компоновочных решений, является одной из важ-
нейших задач теории проектирования ЛА, что дает 
возможность избежать крупных просчетов на этапе 
концептуального проектирования. 

Таким образом, в настоящее время научно-
прикладная проблема рационального синтеза аэро-
динамической компоновки органов управления кре-
ном маневренного самолета на ранних стадиях про-
ектирования и усовершенствование соответствую-
щего научно-методического аппарата являются ак-
туальными. 

Целью данной статьи является обзор и анализ 
укрупненных показателей, определяющих аэроди-
намическую компоновку органов управления кре-
ном на этапе концептуального проектирования, и 
обоснование путей их дальнейшего совершенство-
вания. 

Основной материал 

От выбора параметров органов управления 
креном зависят другие этапы разработки ЛА. Так, 
определение параметров органов поперечного 
управления на начальной стадии проектирования 
необходимо для определения их шарнирных момен-
тов и потребных скоростей отклонения, которые 
являются одними из основных исходных данных 
при проектировании системы управления [10].  

Параметры органов управления креном влияют 
также и на другие параметры и характеристики ле-
тательного аппарата. 

Площадь элеронов обычного типа эS  опреде-
ляется исходя из статистических данных и составля-
ет 3…8 % от площади крыла S  [11].  

На ранних стадиях проектирования площадь 
элеронов эS  может быть определена по приближен-
ному выражению для статического момента элерона 

эА  (рис. 4).[11]: 

об.э a
э

S L
А

SL
 ,                             (1) 

где об.эS  – площадь крыла, обслуживаемая элеро-
ном;  

aL  – расстояние между центрами масс половин 
площади об.эS ;  

S  – площадь крыла;  
L  – размах крыла. 
 

 
Рис. 4. Определение площади элеронов  

на ранних стадиях проектирования  

Величина статического момента элерона эА  
согласно статистическим данным составляет 

эА 0,05...0,07 . 
Выражение (1) не учитывает аэродинамиче-

скую нагрузку, действующую на крыло в полете, от 
которой зависит управляющий момент крена, созда-
ваемый элеронами.  

На этапе проектирования аэродинамическая 
нагрузка неизвестна, поскольку она зависит от пло-
щади крыла, тяги двигателя, веса самолета, которые 
также подлежат определению. Тяговооруженность и 
удельная нагрузка на крыло существенным образом 
влияют на весовой баланс самолета и его взлетную 
массу [11]. 

Таким образом, имеет место процесс последо-
вательных приближений и используемые показате-
ли должны обеспечивать незначительное число 
итераций. 

В соотношении (1) не учтен также такой пара-
метр, как сужение крыла  , влияющий на аэроди-
намическую эффективность элеронов. При увеличе-
нии   на дозвуковых скоростях аэродинамическая 
эффективность элеронов уменьшается [12]. Увели-
чение   приводит к уменьшению площади S  и мас-
сы крыла. 

В работе [13] разработан статический показа-
тель рациональности аэродинамической компоновки 
органов управления креном самолета U: 

p pS L
U





,                              (2) 

где pS  – относительная площадь органа поперечно-

го управления ЛА; 

pL  – относительное расстояние вдоль размаха 

крыла от середины средней аэродинамической хор-
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ды органа управления креном ЛА до продольной 
оси самолета; 

  – сужение крыла; 
  – удельная нагрузка на крыло, Н/м2. 
В работах [14, 15] определены значения пока-

зателя U для различных групп истребителей и пас-
сажирских самолетов. 

Для истребителей показатель U находится в 
диапазоне U 60...170  Н/м2, для пассажирских са-
молетов – в пределах U 10...47,87  Н/м2. Была ус-
тановлена однозначность диапазонов изменения U 
для различных типов ЛА, следовательно, U можно 
использовать как критерий при принятии конструк-
тивно-компоновочных решений. 

Установлено, что статический показатель ра-
циональности аэродинамической компоновки орга-
нов поперечного управления самолета чувствителен 
к особенностям аэродинамической компоновки ЛА 
и его органов управления креном. 

Так, для истребителей, выполненных по нор-
мальной аэродинамической схеме и использующих 
для поперечного управления флапероны, U состав-
ляет U 120...170  Н/м2.  

Для истребителей, выполненных по нормаль-
ной аэродинамической схеме и использующих для 
управления по крену элероны, величина U заключе-
на в диапазоне U 90...100  Н/м2. Для истребителей, 
выполненных по схеме “утка”, показатель U состав-
ляет U 60..80  Н/м2 [14]. 

Разработанный показатель U в отличие от ста-
тического момента элерона эА , позволяет прово-
дить при выполнении многовариантных проработок 
разрабатываемых и модернизируемых самолетов 
сравнительную оценку аэродинамической компо-
новки с учетом плеча действия и величины аэроди-
намической нагрузки, действующей на орган управ-
ления креном при создании управляющего попереч-
ного момента, а также сужения крыла  . 

Следует отметить, что для такого органа 
управления креном, как интерцептор, какие-либо 
показатели, определяющие параметры его аэроди-
намической компоновки, на данный момент време-
ни не разработаны и их разработка является одним 
из направлений дальнейшего усовершенствования 
теории проектирования ЛА.  

Анализ показателя U и летно-технических ха-
рактеристик истребителей показывает, что сущест-
вует соответствие между показателем U и тягово-
оруженностью истребителя  . Тяговооруженность 
самолета   влияет на перегрузку установившегося 
разворота и, следовательно, на маневренные харак-
теристики истребителя. 

Для первой группы истребителей, выполнен-
ных по нормальной схеме и использующих флапе-

роны, тяговооруженность находится в диапазоне 
  = 1,045…1,05.  

Для второй группы истребителей, выполнен-
ных по нормальной схеме и использующих элероны, 
  лежит в пределах   = 1,089...1,132.  

Для третьей группы истребителей, выполнен-
ных по схеме “утка”, тяговооруженность   меньше 
единицы и составляет   = 0,859…0,982. 

Зависимость показателя U от тяговооруженно-
сти   для первой и второй групп истребителей мо-
жет быть приближенно выражена по линейному 
закону (рис. 5): 

 
U 565,9 713,33    ,  (3) 

 
для U , находящихся в диапазоне 97 U 120   

Н/м2, и  , находящейся в диапазоне 1,05 1,09   . 
Наряду с широко используемыми органами по-

перечного управления существуют так называемые 
“нетрадиционные” органы управления креном ЛА 
[16]. К “нетрадиционным” органам поперечного 
управления относятся: интерцептор, расположенный 
на нижней поверхности крыла, дифференциально 
отклоняемые половины наплыва крыла, поворотные 
аэродинамические гребни, дифференциально откло-
няемый верхний план бипланного крыла и другие 
органы [16]. 

 

 
 

Рис. 5. Зависимость показателя U  
от тяговооруженности   

В работе [16] разработан модифицированный 
статический показатель рациональности аэродина-
мической компоновки органов управления креном 
маневренного самолета с “нетрадиционными” орга-
нами поперечного управления U * . 

Для интерцептора, расположенного на нижней 
поверхности крыла, показатель U *  составляет 
U * =5…7 Н/м2, для поворотных аэродинамических 
гребней U* 6...8  Н/м2.  

Для дифференциально отклоняемых половин 
наплыва крыла U* 3...5  Н/м2. 
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Выводы 

Таким образом, на основании проведенного об-
зора и анализа укрупненных показателей, опреде-
ляющих аэродинамическую компоновку органов 
управления креном на этапе концептуального про-
ектирования установлено, что статический показа-
тель рациональности аэродинамической компоновки 
органов управления креном U по сравнению с суще-
ствующими позволяет более полно учесть факторы, 
влияющие на аэродинамическую эффективность 
органов поперечного управления. Показатель U и 
его модифицированный вариант U *  могут быть 
использованы при синтезе аэродинамической ком-
поновки органов поперечного управления модерни-
зируемых и перспективных маневренных самолетов. 

Перспектива дальнейших исследований в дан-
ном направлении состоит в совершенствовании раз-
работанных показателей, определяющих аэродина-
мическую компоновку органов управления креном, 
и разработке новых укрупненных показателей, более 
полно учитывающих факторы, влияющие на нее. 
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ОБГРУНТУВАННЯ ШЛЯХІВ ВДОСКОНАЛЕННЯ ПОКАЗНИКІВ, 
 ЩО ВИЗНАЧАЮТЬ АЕРОДИНАМІЧНЕ КОМПОНУВАННЯ  

ОРГАНІВ УПРАВЛІННЯ КРЕНОМ ЛІТАКА 
І.Б. Ковтонюк 

Розглянуті укрупнені показники, що визначають аеродинамічне компонування органів управління креном на етапі 
концептуального проектування. 

Ключові слова: аеродинамічне компонування, концептуальне проектування, маневрені літаки, складна технічна 
система. 

 
STUDY WAYS TO IMPROVE THE INDEXES, DETERMINING AERODYNAMIC ARRANGEMENT  

OF LATERAL CONTROLS OF AIRCRAFT 
I.B. Kovtonyuk 

Large-sized indexes, determining aerodynamic arrangement of lateral controls on the stage of conceptual design, are con-
sidered. 

Keywords: aerodynamic arrangement, conceptual design, maneuverable aircraft, complex technical system. 


