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Вступ 
Сучасний етап авіації характеризується бурх-

ливим розвитком безпілотних літальних апаратів 
(БПЛА). Основними завданнями БПЛА військового 
призначення є розвідка та нанесення ударів [1 – 5], 
до них пред'являються вимоги великий транспортної 
ефективності а також малої радіолокаційної, інфра-
червоній і акустичної помітності. Тому при проек-
туванні і розробці БПЛА військового призначення 
актуальними залишаються питання забезпечення їх 
малої помітності при забезпеченні заданого рівнях 
аеродинамічних характеристик [1, 6]. Одним з на-
прямків вирішення завдань забезпечення малої ра-
діолокаційної помітності БПЛА є застосування не-
традиційних компоновок, характерних для літаків 
виконаних за технологією «Стелс».  

При розробці БПЛА одним з ключових питань, є 
всебічне дослідження характеристик проектованого 
ЛА у всьому діапазоні режимів польоту. Широко по-
ширені розрахункові методи аеродинаміки, що базу-
ються головним чином на теорії потенційних течій 
ідеальної рідини (метод дискретних вихорів, панельні 
методи) [6 – 8], не дозволяють в повній мірі виявити і 
врахувати ефекти, пов'язані з в'язкістю середовища 
обтікання. Тому основними методами вирішення 
проблем, пов'язаних з обтіканням складних просто-
рових аеродинамічних компонувань, є експеримента-
льні та напівемпіричні методи. Більшою мірою це 
відноситься до літальних апаратів нетрадиційних 
аеродинамічних схем, які відрізняються нестандарт-
ними несучими поверхнями, і для яких відсутні ре-
зультати систематичних експериментальних дослі-
джень аеродинамічних компонувань. Однією з таких 
аеродинамічних схем, є компонування БПЛА з малої 
радіолокаційної помітністю. 

Метою роботи є експериментальне досліджен-
ня спектрів обтікання компонування БПЛА з малою 
радіолокаційною помітністю з крилом прямої та 
зворотної стріловидностi. 

Основна частина 
Експериментальні дослідження спектра обті-

кання моделей БПЛА здійснювалися в аеродинаміч-
ній трубі Т-1 Харківського університету Повітряних 
Сил. Основні технічні дані аеродинамічної труби  
Т-1 наведено в табл. 1. 

Таблиця 1 
Основні данні аеродинамічної труби Т-1 

Разміри рабочої частини:  
Ширина 1,0 м 
Висота 0,7 м 
Довжина 1,3 м 
Ступінь стиснення сопла 5 
Діаметр вентилятора 1,5 м 
Відносний діаметр втулки вентилятора 0,5 
Число оборотів вентилятора 
/максимальне/ 

1000 
об/хв 

Потужність приводного електромотору 30 кВт 
Швидкість потоку в робочій частині: 
максимальна 50 м/с 
мінімальна 1,5 м/с 
Аеродинамічна якість труби / з спрям-
ляючими ґратами / 

2,7 

 

Для проведення експерименту в аеродинаміч-
ній трубі Т-1 була виготовлена модель БПЛА з фю-
зеляжем трикутної форми і крилом прямої та зворо-
тної стріловидностi. Модель було виготовлено за 
модульним принципом, це дозволило асиметрично 
встановити на модель напівкрило прямої та зворот-
ної стріловидностi, що полегшило проведення порі-
вняльного аналізу спектру обтікання компоновки. 
Загальний вигляд досліджуваної в роботі моделі 
БПЛА з крилом прямої та зворотної стріловидностi 
представлений на рис. 1. 

Для дослідження спектру обтікання був вибра-
ний метод шовковинок. Метод шовковинок є широ-
ко використовуваним методом експериментальної 
аеродинаміки який дозволяє оцінити якісну картину 
обтікання досліджуваної моделі. Його суть полягає в 
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тому, що до поверхні моделі приклеюються у вели-
кій кількості легкі нитки (шовковинки), які в потоці 
повітря вишиковуються по вектору швидкості, до-
зволяючи представити картину спрямування стру-
менів потоку, а в відривних зонах відходять від по-
верхні і здійснюють коливальний рух, що дозволяє 
визначити наявність області відриву примежового 
шару та його межі. Даний метод може використову-
ватися при всіх режимах обтікання моделі. 

 

 
Рис. 1. Загальний вид моделі БПЛА 

В експерименті використовувалась шовковинки 
довжиною 10мм, товщиною 20 мкм, крок наклейки не 
перевищував довжину шовковинки для запобігання їх 
сплутування. Модель була пофарбована в чорний ко-
лір з метою поліпшення візуального ефекту експери-
менту. Фотозйомка результатів візуалізації обтікання 
аеродинамічної компоновки БПЛА з крилом прямої та 
зворотної стріловидностi при різних кутах атаки про-
водилися цифровим фотоапаратом. Швидкість потоку 
в робочій частині аеродинамічної труби, при якій про-
водилися дослідження, склала 28,4 м/с, що відповідає 
числу Рейнольдса 6Re 1,05 10  . 

Отримані в результаті експериментів в аероди-
намічній трубі фотографії спектрів обтікання і їх 
інтерпретації при кутах атаки  =0; 10; 14; 16 наве-
дені на рис. 2 – 16. На рис. 2 – 10 представлені спек-
три обтікання для моделі зі зворотною стріловидніс-
тю, а на рис. 10 – 16 – спектри обтікання для моделі 
з прямою стріловидністю. 

Аналіз наведених результатів аеродинамічних екс-
периментів показує, що на моделі зі зворотним стріло-
видністю відрив потоку на поверхні фюзеляжу з попе-
речними перерізами трикутної форми наступає набагато 
раніше, ніж на моделі з крилом прямої стріловидностi. 
Вже при куті атаки 10 на моделі з крилом зворотної 
стріловидностi (рис. 4, 5) потік на поверхні в кореневій 
частині крила у зоні зчленування з фюзеляжем схиль-
ний до відриву. Відрив потоку що виник на поверхні 
фюзеляжу моделі з крилом зворотної стріловидностi 
при збільшенні кута атаки поширюється на кореневі 
перерізи крила. При куті атаки  =16 (рис. 8, 9) зона 
відриву потоку на моделі з крилом зворотної стріловид-
ностi охоплює практично 30 % за розмахом крила і зна-
чну частину фюзеляжу. У даній моделі спостерігається 

також незначні перетікання на закінцівках крила, що 
пов'язано з особливістю будови кінцевого зрізу крила. 

 

 
Рис. 2. Фотографія спектру обтікання моделі  
з крилом зворотної стріловидностi при =0 

 
Рис. 3. Інтерпретація спектру обтікання моделі  

з крилом зворотної стріловидностi при =0 
 

 
Рис. 4. Фотографія спектру обтікання моделі  
з крилом зворотної стріловидностi при =10 

 

 
Рис. 5. Інтерпретація спектру обтікання моделі  
з крилом зворотної стріловидностi при =10 
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Рис. 6. Фотографія спектру обтікання моделі  

з крилом зворотної стріловидностi при  =14 

 
Рис. 7. Інтерпретація спектру обтікання моделі 
з крилом зворотної стріловидностi при =14 

 

 
Рис. 8. Фотографія спектру обтікання моделі  
з крилом зворотної стріловидностi при =14 

 

 
Рис. 9. Інтерпретація спектру обтікання моделі  
з крилом зворотної стріловидностi при =16 

 
Для моделі з крилом прямої стріловидностi при 

кутах атаки 14 на кінцях крила спостерігається зрив 
потоку, який інтенсивно поширюється по крилу при 
подальшому збільшенні кута атаки (рис. 13 – 16). 

 
Рис. 10. Фотографія спектру обтікання моделі  

з крилом прямої стріловидностi при =0 

 
Рис. 11. Інтерпретація спектру обтікання моделі  

з крилом прямої стріловидностi при =0 
 

 
Рис. 11. Фотографія спектру обтікання моделі  

з крилом прямої стріловидностi при =10 

 

 

Рис. 12. Інтерпретація спектру обтікання моделі  
з крилом прямої стріловидностi при =10 

 
Збільшення кута атаки до  =16 призводить до по-
ширення зриву потоку по більшій частині крила і 
займає практично більше 60 % за розмахом крила, а 
коренева частина крила обтікається безвідривно.  
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Рис. 13. Фотографія спектру обтікання моделі  

з крилом прямої стріловидностi при  =14 

 
Рис. 14. Інтерпретація спектру обтікання моделі  

з крилом прямої стріловидностi при  =14 
 

 
Рис. 15. Фотографія спектру обтікання моделі  

з крилом прямої стріловидностi при  =16 

 

 
Рис. 16. Інтерпретація спектру обтікання моделі  

з крилом прямої стріловидностi при  =16 

Відрив також спостерігається в кормовій час-
тині фюзеляжу трикутної форми практично при всіх 
досліджуваних кутах атаки, але розвивається не так 
інтенсивно і охоплює меншу площу, ніж для моделі 
крила зворотної стріловидностi. 

Висновок 
Проведені експериментальні дослідження кар-

тини обтікання моделі БПЛА з крилом зворотної і 
прямої стріловидностi, які дають можливість зроби-
ти наступні висновки. Результати досліджень вка-
зують на відмінності картини обтікання потоку на 
поверхнях моделей при різних кутах атаки. 

Виникнення зриву потоку у моделі з крилом 
прямої стріловидностi при порівняно невеликих ку-
тах атаки і інтенсивний його розвиток при подаль-
шому збільшення кута веде до зменшення поздовж-
ньої стійкості, а при маневруванні може призвести 
до поширення зриву потоку по всьому крилу, втрати 
керованості і звалювання БПЛА в штопор. 

На крилі зворотної стріловидностi немає кінце-
вих зривів, і при збільшенні кута атаки значна час-
тина крила обтікається безвідривно, що позитивно 
впливає на підйомну силу крила. Зрив потоку на 
великих кутах атаки у такого крила виникає спочат-
ку в його кореневій частині, не порушуючи роботу 
елеронів та залишаючи БПЛА керованим до великих 
кутів атаки. Аеродинамічний фокус БПЛА з крилом 
зворотної стріловидностi значно простіше поєднати 
з його центром мас, ніж у разі використання крила з 
прямою стріловидністю, що позитивно позначається 
на керованості БПЛА. Ще однією перевагою даної 
схеми є те, що вдається більш рівномірно розподі-
лити підіймальну силу за розмахом крила, що в 
свою чергу веде до спрощення розрахунку крила і 
сприяє підвищенню керованості і аеродинамічного 
якості БПЛА. При зльоті і посадці кінці крила зво-
ротної стріловидностi віддаляються від землі при 
збільшенні кута атаки, що підвищує безпеку польо-
ту. Рульові поверхні даного крила можуть бути ви-
користані в якості так званої безмоментної механі-
зації крила для створення збільшення підйомної си-
ли без зміни поздовжнього моменту. 

Проведений аналіз результатів експерименту 
надає змогу зробити висновок що до перспективно-
сті застосування крила зворотної стріловидностi при 
проектуванні БПЛА. Надалі передбачається провес-
ти серію випробувань щодо зниження інтенсивності 
зривнго обтікання в кореневій частині крила із зво-
ротною стріловидністю за рахунок установки гори-
зонтального оперення перед крилом або за допомо-
гою трикутного переднього напливу крила. 
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СПЕКТРЫ ОБТЕКАНИЯ КОМПОНОВКИ БПЛА С КРЫЛОМ ПРЯМОЙ И ОБРАТНОЙ СТРЕЛОВИДНОСТИ  

Р.Н. Чигрин 
Представлены результаты экспериментальных исследований спектров обтекания «малозаметной» компоновки 

беспилотного ЛА с крылом прямой и обратной стреловидности. Исследования спектров обтекания проводились в аэ-
родинамической трубе Т-1 Харьковского университета Воздушных Сил с помощью метода шелковинок при углах атаки 
от 0о до 16о. Результаты исследований указывают на существенную разницу в спектрах обтекания компоновок беспи-
лотного ЛА с крылом прямой и обратной стреловидности. 

Ключевые слова: спектр обтекания, аэродинамическая труба, метод шелковинок, угол атаки, отрыв потока. 
 

SPECTRA FLOW LAYOUT UAV WITH WING DIRECT AND REVERSE SWEEP 
R.М. Chigrin 

The results of experimental researches of spectra flow "stealth" layouts unmanned aircraft with wing forward and reverse 
sweep. Spectra flow researches were conducted in a streamlined tube T-1 Kharkiv University of Air Force using the wool-tuft 
technique at angles of attack from 0 ° to 16 °. Studies results indicate a significant difference in the spectra of flow configura-
tions unmanned aircraft with wing forward and reverse sweep.  

Keywords: flow range, wind tunnel, wool-tuft technique, angle of attack, flow separation. 


