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ОЦЕНКА ВОЗМОЖНОСТИ СНИЖЕНИЯ БАЛАНСИРОВОЧНЫХ ПОТЕРЬ  
АЭРОДИНАМИЧЕСКОГО КАЧЕСТВА НА ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТАХ  

СХЕМЫ «ЛЕТАЮЩЕЕ КРЫЛО» 
 
В статье рассмотрено влияние продольных моментных характеристик, центровки, а также отклонения 
руля высоты, обдуваемого струей движителя, на величину балансировочного аэродинамического качест-
ва  ЛА схемы «летающее крыло». 
 
летательный аппарат типа «летающее крыло», балансировочное аэродинамическое качество 
 

Введение 
 
Компоновочная схема летательного аппарата 

(ЛА) типа «летающее крыло» в последнее время 

получает все более широкое распространение. Во 

многих странах разрабатываются проекты сверхтя-

желых самолетов и легких беспилотных летатель-

ных аппаратов. Интерес к схеме «летающее крыло» 

вызван, прежде всего, возможностью получения 

более высокого аэродинамического качества, а сле-

довательно, большей дальности и продолжительно-

сти полета. Аэродинамическое качество выступает 

здесь как определяющий параметр и должно иметь 

как можно большую величину.  

Однако «летающее крыло» имеет существенный 

недостаток, который до настоящего времени сдер-

живал его практическое применение – проблемы с 

обеспечением продольной балансировки, устойчи-

вости и управляемости, так как управляющий орган 

(как правило, элевон, реже – руль высоты) имеет 

небольшое плечо относительно центра масс [1]. По-

этому для обеспечения балансировки и управляемо-

сти ЛА схемы «летающее крыло» он должен иметь 

сравнительно большую площадь и отклоняться на 

значительные отрицательные углы [1, 2]. При этом 

аэродинамическая сила руля направлена вниз и 

уменьшает общую подъемную силу «летающего 

крыла», что вызывает большие потери аэродинами-

ческого качества на балансировку.  

Целью данного исследования является опреде-

ление влияния геометрических, аэродинамических, 

центровочных и энергетических факторов [3, 4] на 

величину балансировочного аэродинамического 

качества (Кбал) ЛА схемы «летающее крыло». 
 

Результаты исследований 
 
Балансировочное аэродинамическое качество ЛА 

схемы «летающее крыло» в горизонтальном полете 

может быть записано в виде  
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где ayc   коэффициент подъемной силы горизон-

тального полета при нейтральном положении руля 

высоты; вус   приращение коэффициента подъ-

емной силы при отклонении руля высоты; 0xc   

коэффициент лобового сопротивления при нулевой 

подъемной силе при нейтральном положении руля 

высоты; 2
уaАс   коэффициент индуктивного сопро-

тивления при нейтральном положении руля высоты; 

xс   приращение коэффициента лобового сопро-

тивления при отклонении руля высоты в горизон-

тальном полете, приведенное к площади крыла; 

 О.Л. Лемко 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2006, № 1 (27)



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 50

S
S

S рв
рв    относительная площадь руля высоты.  

Для определения потерь аэродинамического ка-

чества на балансировку с учетом влияния перечис-

ленных выше факторов выражение (1) можно пре-

образовать к виду, удобному для последующего 

анализа. 

При отклонении руля высоты углы атаки  об-

служиваемой им площади изменяются на величину 

вn  , где обсрв SSn    коэффициент от-

носительной эффективности руля высоты. Подъем-

ная сила, обслуживаемой рулем высоты части кры-

ла, изменится на  величину 
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где q   скоростной напор в районе руля высоты. 

Эту же силу можно выразить через коэффициент 

подъемной силы всего ЛА с учетом отклонения руля 

высоты 
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где 
q

q
k 
    коэффициент повышения скорости за 

счет дополнительной обдувки руля высоты струей 

от движителя.  

Изменение коэффициента подъемной силы за 

счет отклонения руля высоты  
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Продольный момент от руля высоты  
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Поделив (6) на q S bA, определим коэффициент  
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Уравнение продольной моментной балансировки 

ЛА  будет иметь следующий вид: 
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где mzP – коэффициент момента от тяги силовой ус-

тановки.  

Балансировочное отклонение руля высоты опре-

деляется из формулы 
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0   балансировочное отклоне-

ние руля высоты при нулевой подъемной силе; 
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высоты, обусловленное подъемной силой.  

Коэффициент подъемной силы сбалансирован-

ного ЛА определяется в виде суммы 
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Дифференцируя (8) по углу атаки, получим про-

изводную коэффициента подъемной силы по углу 

атаки сбалансированного ЛА 
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Выражение в квадратных скобках формулы (10) 

учитывает влияние обдувки и степени продольной 

статической устойчивости на производную коэффи-

циента подъемной силы по углу атаки сбалансиро-

ванного ЛА.  

От величины производной 
уc  зависит величина 

коэффициента индуктивности Абал. Для сбалансиро-
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ванного в продольном отношении ЛА этот коэффи-

циент будет иметь вид 
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При известном коэффициенте индуктивности 

Абал можно определить коэффициент лобового со-

противления сбалансированного ЛА: 
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Считая, что zРm  = 0 и учитывая приведенные 

выше выкладки, выражение (1) можно представить в 

следующем виде  
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Математическая модель (13) зависимости балан-

сировочного качества от геометрических, аэродина-

мических, энергетических и компоновочных пара-

метров ЛА схемы «летающее крыло» позволяет оп-

ределять потери балансировочного аэродинамиче-

ского качества во всем диапазоне скоростей гори-

зонтального полета ЛА схемы «летающее крыло».  

Анализ полученной математической модели по-

казывает, что при полете с большими запасами про-

дольной статической устойчивости будут неизбеж-

ными значительные потери аэродинамического ка-

чества на балансировку летательного аппарата «ле-

тающее крыло», особенно если нет выдува струи на 

руль высоты и коэффициент mz0 имеет достаточно 

большую отрицательную величину. Струя движите-

ля  увеличивает эффективность руля высоты и таким 

же образом, как и положительное значение коэффи-

циента mz0, существенно уменьшает потери на ба-

лансировку даже при больших запасах продольной 

статической устойчивости. Для одного из сочетаний 

рассматриваемых параметров максимальное балан-

сировочное качество при центровке, соответствую-

щей yc
zm = 0,010 даже несколько превысило мак-

симальное аэродинамическое качество. Это стало 

возможным вследствие влияния обдувки и большой 

величины положительного коэффициента момента 

mz0  на  балансировочное отклонение руля высоты. В 

этом случае углы отклонения руля высоты становят-

ся положительными, так же как и прирост подъем-

ной силы при балансировке. 

В целях получения максимума аэродинамическо-

го качества «летающего крыла» требуется переход к 

малым запасам степени продольной статической ус-

тойчивости yc
zm  и положительным коэффициентам 

mz0. Нормируемые запасы устойчивости необходимо 

обеспечивать средствами автоматики. 

 
Заключение 

 
Путем целенаправленного изменения формы 

крыла и рациональной компоновки движительной 

установки можно устранить один из главных недос-

татков «летающих крыльев» – большие потери на 

продольную балансировку. 

 
Литература 

 

1. Лемко О.Л. «Летающие крылья». История и 

возможные пути развития. – Донецк: ДИПО ИПР, 

2002. – 90 с  

2. Остославский И.В., Калачев Г.С. Продольная 

устойчивость самолета. – М.: Оборонгиз, 1951. – 

364 с. 

3. Авиация общего назначения. Руководство для 

конструкторов. – М.: ЦАГИ, 1996. – 298 с. 

4. Брусиловский И. В. Теория встроенного в ле-

тательный аппарат вентилятора-движителя // Техни-

ка Воздушного Флота. – 1999. – № 4-5. – С. 48-52. 

 

Поступила в редакцию 11.01.2006 
 

Рецензент: д-р техн. наук, проф. С.А. Ищенко, На-
циональный авиационный университет, Киев. 


