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ВСТУП 

 
Аерогідрогазодинаміка є комплексною наукою, яка вивчає закони руху і 

рівноваги рідини і газів і їх взаємодію з обтічними твердими тілами або грани-
чними поверхнями. Механіка рідкого тіла називається гідромеханікою, а меха-
ніка газоподібного тіла (повітря) – аеромеханікою. Закони гідромеханіки та ае-
ромеханіки для малих швидкостей течії одинакові (при цьому, крім загальних 
законів, існують закони, властиві лише газу або тільки рідині). При порівняно 
великих дозвукових швидкостях розпочинається прояв стисливості газів. Аеро-
механіка великих швидкостей суттєво відрізняється від гідромеханіки як мето-
дами досліджень, так і фізичними результатами. В гідромеханіці стисливість рі-
дини враховується лише при розв’язанні окремих спеціальних задач (напри-
клад, при розрахунку гідравлічного удару або підводного вибуху). 

Гідромеханіка ділиться на три частини: гідростатику, кінематику рідини 
і гідродинаміку. 

Гідростатика вивчає закони рівноваги рідини і твердих тіл, повністю або 
частково занурених у рідину. 

Кінематика рідини вивчає закони руху рідини як суцільного рухомого се-
редовища незалежно від дії на неї будь-яких сил. 

Гідродинаміка вивчає закони руху рідини з урахуванням сил, що діють на 
неї, а також силову взаємодію між рідиною і твердими тілами при їх відносному 
русі. 

Аеромеханіка по аналогії з гідромеханікою також розділяється на три ча-
стини: аеростатику, кінематику газу, аеродинаміку. 

Аеродинаміка розвивалася паралельно з розвитком літальних апаратів 
(повітряних шарів, дерижаблів, аеропланів, літаків), тому що створення надій-
них літальних апаратів вимагало ретельного вивчення питань взаємодії повітря 
з тілами, що в ньому рухаються. 

Нині аеродинаміка, як складова частина аерогідрогазодинаміки, стала са-
мостійною наукою і включає в себе теоретичну, експериментальну і прикладну 
частини. 

При розгляді руху газів із високими швидкостями, рівновеликими зі шви-
дкістю звуку, замість терміна «аеродинаміка» використовується термін «газова 
динаміка» (це спеціальний розділ аеродинаміки, в якому вивчаються закони 
руху газу, що рухається з великими дозвуковими і надзвуковими швидкостями). 

Подальший розвиток авіації і ракетної техніки започаткував новий напря-
мок аеродинаміки – аеродинаміку великих швидкостей у зоні високих темпера-
тур і аеродинаміку розрідженого газу, що отримали назву гіпер- і супераероди-
наміки. 

Аеродинаміка спільно з іншою наукою – динамікою польоту – становлять 
теоретичну основу авіації і ракетної техніки. 

Засновниками механіки рідини, звідки бере свій початок аеродинаміка як 
наука, визнаються вчені-професори Сант-Петербургської академії наук Лео-
нард Ейлер і Данііл Бернуллі. 
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Основи сучасної аеродинаміки створені працями вчених М. Є. Жуковсь-
кого, С. А. Чаплигіна і німецького вченого Людвіга Прантля та їх колегами і 
учнями. 

З точки зору інших літальних апаратів, одним із уникальних літальних 
апаратів, який має можливість здійснювати вертикально зліт і посадку на обме-
жені за розміром майданчики, є вертоліт. Підйомна сила вертольота створюєть-
счя одним або декількома несучими гвинтами (НГ). Перші вертольоти серій-
ного випуску з’явилися в середині 1950-х років і отримали загальне заслужене 
визнання. Відмінності в льотних якостях від інших літальних апаратів зробили 
вертольоти унікальними транспортними, пасажирськими і бойовими засобами. 

Винахід, створення і побудова сучасних вертольотів із високими льотно-
технічними характеристиками стали можливими завдяки ретельним і ефектив-
ним дослідженям, які проводили провідні вчені й конструктори в галузі авіацій-
ного транспорту, особливо з питань аеродинаміки та динаміки польоту верто-
льоту. 

Динаміка польоту розкриває рух літальних апаратів у повітрі. Динаміка 
польоту дає можливість розв’язати дві взаємопов’язані задачі. Згідно з першою 
задачею визначаються траєкторія і закони руху вертольоту як матеріальної то-
чки при відомих силах і моментах, які діють на вертольот. Друга задача дозво-
ляє визначати величини та напрямки необхідних сил і моментів для забезпе-
чення руху вертольота по заданій траєкторії. Розмір і напрямки дії аеродинамі-
чних сил і моментів та характер руху вертольота залежать від активного керу-
вання пілота вертольотом. Динаміка польоту є прикладною наукою, яка дозво-
ляє прогнозувати рух вертольота при заданому законі й режимах керування, які 
здійснює пілот, і навпаки, визначає, який необхідний закон керування для здій-
снення заданого руху вертольота. Таким чином, динаміка польоту як наука дає 
теоретичне обґрунтування техніки пілотування вертольота. 

Велика заслуга подальшого розвитку вертольотобудування належить тво-
рчій діяльності вчених і конструкторів Центрального аерогідродинамічного ін-
ституту (ЦАГІ) ім. М. Є. Жуковського, а також вченими-конструкторами конс-
трукторських бюро ім. Н. І. Камова та ім. М. Л. Міля. Великий внесок у роз-
виток вертольотобудування зробили пілоти-випробувачі М. К. Байкалов,  
С. Г. Бровцев, В. В. Вінницький, Ю. А. Тіняков, А. М. Черьомухін та інші пі-
лоти-випробувачі, які дали можливість доведення пілотажних характеристик рі-
зних вертольотів до їх безпечної експлуатації і використання за цільовим приз-
наченням. 

Кожен пілот вертольота зобов’язаний знати аеродинаміку та динаміку по-
льоту вертольота, щоб чітко розуміти фізичну сутність аеродинамічних явищ, 
які притаманні польоту лише вертольотів. 
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1. ТЕОРЕТИЧНІ ОСНОВИ ДОЗВУКОВОЇ І НАДЗВУКОВОЇ 
АЕРОГІДРОГАЗОДИНАМІКИ 

 
1.1. ОСНОВНІ ПОНЯТТЯ І СПІВВІДНОШЕННЯ  

АЕРОГІДРОГАЗОДИНАМІКИ. ФІЗИКО-МЕХАНІЧНІ ВЛАСТИВОСТІ 
РІДИН І ГАЗІВ 

 
1.1.1. Аеродинаміка як наука і її складові частини 

 
1.1.1.1. Введення в дисципліну, основні вимоги до її вивчення.  
Історія авіаційної науки, формування вигляду сучасних літальних 

апаратів 
Ще з давніх-давен людина мріяла піднятися в небо подібно птаху. У ба-

гатьох казках, міфах та легендах простежувалося бажання людини піднятися в 
повітря вище дахів будинків, дерев, гір, наприклад політ легендарного Ікара до 
сонця, казка про килим-літак старика Хотабича, польоти Баби-яги на ступі тощо. 
Здійснювалися спроби практичних польотів з різними пристосуваннями з коло-
колень церков, з обривів гір або берегів річок, з високих дерев, мостів тощо. 

Ідея літальних апаратів (ЛА) виходила з безпосередніх спостережень лю-
дини за польотами птахів, тварин, що літають, та комах. Однак мрія довго не 
могла втілитися в якусь реальну схему літального апарату, здатного літати. Та-
ким чином, створенню літака сприяло бажання людини скопіювати форму 
птахів і манери їх польоту. А ось ідея несучого гвинта є винаходом людини при 
створенні літального апарату, що не має аналога в живій природі. 

Конструкторами-самоучками робилися спроби створення аеропланів, 
здатних відірватися від землі і стійко літати з людиною на борту. Вони часто 
копіювали природних літунів – птахів, а саме їх форму і рухи в польоті. Тому 
схеми аеропланів протягом тривалого часу, аж до початку ХХ століття, в основ-
ному втілювалися в птахоподібні форми. 

Історично у виборі форм аероплана спостерігалися дві основні тенденції 
формування вигляду аероплана: 

− раціональна; 
− емоційна. 
За раціональною формою створювалися проекти аеропланів відомими 

конструкторами  – аматорами світу: 
− Хенсон (Англія, 1843 р.) – апарат з прямокутним крилом і птахоподіб-

ним хвостовим оперінням; 
− Телешов (Росія, 1876–1884 рр.) – апарат у вигляді літаючого крила зво-

ротної стрілоподібності; 
− Можайський (Росія, 1881 р.) – апарат із прямокутним крилом у плані; 
− Філліпс (Англія, 1893 р.) – апарат із гранчастим крилом; 
− Максим (США, 1893 р.) – апарат із шістьма крилами; 
− Ленглі (США, 1896 р.) – апарат із двома крилами, що знаходяться в од-

ній площині; 
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− Шанют (США, 1896 р.) – апарат у вигляді біплана-етажерки. 
За загальним виглядом та характеристиками форми дані апарати нале-

жали до чисто технічного, раціонального напрямку розвитку ЛА. 
Емоційна форма характеризувалася примхливими видами, обрисами 

плавно вигнутими, часом химерними лініями, що нагадують вигляд природних 
літунів: птахів, кажанів, великих комах. 

За емоційною тенденцією будувалися літальні апарати різними конструк-
торами-аматорами: 

− Леонардо Да Вінчі (Італія, 1505 р.) – апарат у формі летючої миші; 
− Бреа (Франція, 1854 р.) – апарат у формі метелика; 
− Ле-Брі (Франція, 1857–1887 р.) – апарат у формі голуба; 
− Труве (Франція, 1891 р.) – апарат у формі летючого змія; 
− Лілієнталь (Німеччина, 1896 р.) – апарат з об’ємним дельтаподібним 

крилом; 
− Адлер (Франція, 1897 р.) – апарат у формі летючої миші з об’ємним 

крилом. 
На початку ХХ ст. почали будувати аероплани, які здатні були не лише 

на короткий час відірватися від землі, а й могли здійснювати нетривалі, керовані 
людиною, польоти. 

Перший аероплан братів Райт (США, 1900–1903 р.) мав чіткі геометричні 
форми і був побудований за раціональною формою. Перший політ аероплана 
братів Райт був виконаний 6 грудня 1903 р. В США стійко сформувалася тен-
денція до створення літаків із прямокутними або близькими до них формами 
несучих поверхонь. Відомими конструкторами аеропланів раціональної форми 
того часу були: Фербер (1902 р.), Сантос-Дюмон (1906 р.), Вуазен (1907 р.), 
Фарман (1907 р.), Джунг-Баг (1908 р.), Херинг (1908 р.), Кертіс (1909 р.), Коді 
(1909 р.). 

Однак продовжували створюватися, в основному французькими кон-
структорами, аероплани з химерними рисами і вигнутими крилами: 

− Вюйя  – моноплан, крило, подібне до кажана; 
− Елехаммер (Данія) – триплан з дельтоподібними крилами; 
− Базен  – аероплан у формі голуба; 
− Муассан  – моноплан із багатосекційним крилом; 
− Ленюк і Монтре  – моноплан із крилом у формі чайки; 
− Мінге  – аероплан у формі літаючого крила; 
− Оуерц  – аероплан у формі літаючої етажерки. 

Копіювання форм природних летунів припинилося лише з 1912–1913 рр. 
Перша світова війна вимагала масового виробництва літаків, яке стало можли-
вим лише при впровадженні простих раціональних технологічних форм літаль-
них апаратів. До таких аеропланів належали апарати таких конструкторів, як 
Блеріо, Антуанетт, Бреге, Ено-Пельтрі, Фарман тощо. 

З історичного огляду створення і вдосконалення літальних апаратів вип-
ливає, що в Європейських країнах у процесі вироблення схеми і конструкції  
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аеропланів поряд з апаратами раціональної форми створювалися апарати, ви-
гляд яких став результатом некритичного запозичення природних форм. 

Вивчаючи історію авіабудування можна відзначити своєрідну спільність 
технічного мислення та інженерної раціональної концепції американських, 
англійських і вітчизняних авіаконструкторів.  

Англія створювала аероплани під впливом традиційного «здорового 
глузду», тому апарати формувалися як чисто технічна споруда.  

Сполучені Штати Америки були молодою індустріально розвиненою 
країною, якої не торкнулася похмура епоха середньовіччя (інквізиція). Тому із 
самого початку створення аеропланів у США утвердилася раціональна форма з 
технологічно досконалими рішеннями і лінійними формами. 

У Росії внаслідок відсталості виробничих сил формування вигляду літаль-
них апаратів здійснювалося під впливом Західної Європи, в основному Англії. 
Відомі конструктори, зокрема Телешов, Можайський, Сікорський, дотримува-
лися чітко вираженої раціональної тенденції: чітка силова схема несучих по-
верхонь прямокутної або близької до неї форми з тягнучим гвинтом і розташо-
ваним ззаду хвостовим оперінням (літаки Сікорского – «Грант», «Руський 
витязь» та «Ілля Муромець»). 

 

1.1.1.2. Основні поняття аерогідрогазодинаміки, її складові частини 

Основою аеродинаміки є гідроаеромеханіка, яка вивчає: 
− закони руху й рівноваги рідин і газів; 
− взаємодію рідин і газів з обтічними твердими тілами. 
Механіка рідинного середовища називається гідромеханікою, а механіка 

газоподібного середовища  – аеромеханікою. 
При малих швидкостях течії (набагато менше швидкості поширення зву-

кових хвиль у середовищі М < 0,3) закони гідромеханіки і аеромеханіки однакові. 
При великих навколозвукових і надзвукових швидкостях течії виявляються вла-
стивості стисливості газів. 

Гідромеханіка умовно розділяється на три складові частини: 
− гідростатику – науку, що вивчає закони рівноваги рідини і твердих 

тіл, повністю або частково занурених у нерухому рідину; 
− кінематику рідини – науку, що вивчає закони руху рідини як суцільне 

рухоме середовища незалежно від дії на нього будь-яких зовнішніх 
сил; 

− гідродинаміку – науку, що вивчає рух рідини з урахуванням зовнішніх 
сил, що діють на неї, а також силову взаємодію між рідиною і твер-
дими тілами при їх відносному переміщенні (це давня наука, яка вини-
кла при спорудженні каналів і зрошувальних систем в Єгипті, а та-
кож при будівництві кораблів). 

Аеромеханіка, аналогічно гідромеханіці, так само умовно розділяється на 
три складові частини: 

− аеростатику; 
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− кінематику газу; 
− аеродинаміку. 
У кожній із цих частин стосовно газу вивчаються ті ж питання, що і у 

відповідних частинах гідромеханіки. Однак, крім загальних законів, існують і 
закони, властиві або лише газу або лише рідині. 

Гідроаеромеханіка базується на низці наук та, в першу чергу, на теорети-
чних положеннях механіки. 

Аеродинаміка (грец. аer – повітря, dynamic – сила) – це наука, яка вивчає: 
− закони руху газу; 
− сили взаємодії газового потоку з обтічними твердими тілами. 
Аеродинаміка розвивалася паралельно з розвитком ЛА, тому що їх ство-

рення вимагало вивчення питань взаємодії газу з рухомими в ньому твердими 
тілами. 

Таким чином, аеродинаміка як наука вивчає: 
− умови виникнення аеродинамічних сил, які впливають на тверді тіла 

при їх русі відносно газового потоку; 
− фактори, які впливають на величину і напрямок аеродинамічних сил; 
− величину і напрямок дії аеродинамічних сил; 
− особливості руху газового потоку і зміну його параметрів навколо об-

тічних тіл. 
Історія розвитку аеродинаміки налічує понад 100 років. Як наука, вона за-

родилася в ХІХ столітті. За час свого розвитку аеродинаміка збагатилася бага-
тьма знаннями. Тому сучасна аеродинаміка є вже комплексною наукою, яка 
умовно поділяється на низку самостійних наукових напрямків: 

− гідроаеродинаміку; 
− газову динаміку; 
− гіпераеродінаміку; 
− магнітодинаміку; 
− супераеродинаміку. 
1) Гідроаеродинаміка – це наука, яка вивчає закони руху рідини і газів, а 

також сили взаємодії їх з обтічними твердими тілами. 
Засновниками механіки рідини, звідки бере початок аеродинаміка, є 

члени Сант-Петербургської академії наук швейцарець Леонард Ейлер і галлан-
дець Данііл Бернуллі. 

Основи сучасної гідроаеродинаміки були закладені вітчизняними вче-
ними М. Є. Жуковським, С. А. Чаплигіним і потім доповнені німецьким вченим 
Людвігом Прандтлем (створення теорії про примежовий шар). 

М. Є. Жуковський був теоретиком аеродинаміки як науки, зокрема він: 
− першим вирішив задачу «про підйомну силу»; 
− створив струнку вихрову теорію грібного гвинта; 
− заклав основи аеродинамічного розрахунку літака; 
− створив аеродинаміку як самостійну науку. 
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2) Газова динаміка – це наука, яка вивчає закони руху газу при великих 
швидкостях, а також закони взаємодії між повітряним середовищем і твердим 
тілом, яке рухається в ній із великою швидкістю і при високій температурі. 

Основоположником газової динаміки є вчений С. А. Чаплигін, який роз-
робив теоретичні основи і методи дослідження руху газів із великими швидко-
стями й в області високих температур. 

Досягнення в галузі газової динаміки широко використовуються при про-
ектуванні і створенні ЛА, газотурбінних двигунів, а також рухомих установок, 
призначених для польотів із великими швидкостями. 

3) Гіпераеродінаміка – це наука про вивчення законів руху газів і сил вза-
ємодії при обтіканні тіл зі швидкістю, що в 5 і більше разів перевищує швид-
кість звуку. 

4) Магнітодинаміка – це наука про вивчення законів взаємодії між іоні-
зованим газом і тілом, яке рухається в ньому. При високих температурах обті-
кання відбувається дисоціація та іонізація повітря і воно стає електропровідним. 
При цьому, крім газодинамічних сил, при розрахунках необхідно враховувати і 
електромагнітні сили, які впливають на молекули газу. 

5) Супераеродінаміка – це наука, яка вивчає закони обтікання тіл розрі-
дженим газом (на великих висотах і в космосі). 

З моменту зародження і до сьогодні аеродинаміка як наука розвивалася в 
трьох взаємопов’язаних напрямках: 

− теоретичному, при якому досліджуються математичні моделі, що 
моделюють обтікання твердих тіл потоком газу. Моделі створюються 
на базі фізичних експериментів або теоретичних гіпотез. Правильність 
математичного моделювання перевіряється експериментом. 

− експериментальному, при якому розглядаються явища такими, якими 
вони існують у природі, моделюються різні варіанти обтікання газо-
вим потоком твердих тіл за допомогою спеціальних експерименталь-
них пристроїв у лабораторних умовах (аеродинамічних трубах). 

− прикладному, при якому з’єднуються теоретичні й експериментальні 
дослідження в прикладну аеродинаміку для використання її в практич-
них цілях. 

За результатами теоретичних і експериментальних досліджень явищ об-
тікання твердих тіл потоком рідини або газу уточнюються наукові гіпотези і 
будуються нові більш точні математичні моделі. Метою експериментальної і 
теоретичної аеродинаміки є вивчення фізичної сутності виникнення аеродина-
мічних сил і моментів, а також отримання їх розмірів і напрямків дії. 

Використовуючи закони і результати досліджень аеродинаміки, можна 
вибрати раціональну компоновку ЛА і встановити допустимі відхилення зовні-
шньої форми і розмірів при його проектуванні і будівництві. 

Аеродинаміка спільно з іншого наукою – динамікою польоту – виступає 
теоретичною основою створення авіаційної та ракетної техніки. 

Динаміка польоту – це наука, яка розглядає закони руху ЛА під дією на 
нього зовнішніх сил. Вона умовно поділяється на: 
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− динаміку матеріальної точки (ц. м. ПС); 
− динаміку системи матеріальних точок (ЛА в цілому). 
Динаміка матеріальної точки дозволяє виконати два взаємопов’язані за-

вдання: 
− пряме – це коли за заданими зовнішніми силами і їх моментами, що 

діють на ЛА, визначаються траєкторія польоту і закон руху ЛА; 
− непряме – це коли по заданій траєкторії і встановленому законі руху 

визначаються потрібні аеродинамічні сили і моменти, що виникають 
на ЛА. 

Таким чином, динаміка польоту дає теоретичне підґрунтя для розроб-
лення техніки пілотування ЛА. 

Практична аеродинаміка ЛА – це прикладна частина аеродинаміки і ди-
наміки польоту. Вона розглядає явища і процеси, що протікають на всіх етапах 
польоту, знання яких необхідні пілоту для свідомого освоєння техніки пілоту-
вання конкретного ЛА, оволодіння правилами його безаварійної експлуатації. 

Основоположником сучасної аеродинаміки і динаміки польоту вважа-
ється вчений Микола Єгорович Жуковський (1847–1921). Великий внесок у ро-
звиток аеродинаміки і динаміки польоту вертольотів зробили учні Жуковсь-
кого: академік Б. Ю. Юр’єв і вчений-конструктор І. П. Братухін. 
 

1.1.2. Принципи польоту ЛА, види і типи ПС. Будова атмосфери землі 
 

1.1.2.1. Принципи польоту ЛА, види і типи ПС 
1.1.2.1.1. Поняття про літальні апарати і принципи їх польоту 

Літальний апарат – це технічний пристрій, важчий за повітря, призначе-
ний для керованого переміщення в повітрі або космічному просторі. Політ ЛА 
грунтується на подоланні сили ваги і сили опору повітря. 

У теорії аеродинаміки розрізняють три основні принципи польоту ЛА: 
− аеростатичний принцип, який ґрунтується на законі Архімеда: на 

тіло, занурене в рідину (газ), діє виштовхувальна сила, спрямована 
вгору і рівна вазі витісненого ним об’єму рідини (газу) (рис. 1.2.1). 
 

 
Рис 1.2.1. Схема аеростатичного принципу польоту 
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− аеродинамічний принцип, який грунтується на третьому законі Нью-
тона: тіла впливають одне на інше з силою завжди однаковою за вели-
чиною, але спрямованою в протилежному напрямку. Така взаємодія 
виникає між твердим тілом і обтічним його потоком рідини або газу 
(рис. 1.2.2). 
 

 
 

Рис 1.2.2. Схема аеродинамічного принципу польоту 
 

Де: 
R – це результуюча аеродинамічних сил, як результат взаємодії пові-
тря з плоскою пластиною, встановленою під певним кутом щодо на-
прямку вектора швидкості руху повітряного потоку, Н. 

Рівняння Л. Ейлера: 1 1 2 2 wV S V S Q const⋅ = ⋅ = = – об’ємна витрата; 
1 2

2 1

V S
V S

=
 звідси  

1
2 1

2

SV V
S

=
                                (1.1.1) 

Рівняння Д. Бернуллі: ( )
2 2

1 2
1 22 2

ρ ρ
ст ст n

V Vp p P p const∗+ = + = = - повний 

тиск; 
Рівняння підйомної сили профілю: ( )a н вY p p S= − ⋅ .                          (1.1.2) 
− балістичний принцип – це політ у повітряному або космічному се-

редовищі вільно кинутого тіла, який здійснюється за визначеною траєк-
торією під дією сили ваги тіла з урахуванням дії на нього сил опору. Та-
кий політ може здійснюватися тільки за рахунок попередньо накопиченої 
кінетичної енергії (вихідного імпульсу сили) (рис. 1.2.3), при цьому імпу-
льс сили викликає зміну кількості руху. 

 

 
Рис 1.2.3. Схема балістичного принципу польоту 
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1.1.2.1.2. Види і типи повітряних суден  

Повітряні судна, які здійснюють польоти в атмосфері землі, використову-
ють аеродинамічний принцип створення підйомної сили. Рушійна сила створю-
ється за рахунок підведення енергії від силової установки до повітряного по-
току. На ЛА несучі поверхні можуть бути нерухомими щодо корпусу ЛА, або 
що обертаються чи махають. 

До ЛА, важчого за повітря, відносяться: планери, літаки, гвинтокрилі і ко-
смічні апарати. 

1. Планери – це ЛА, які здійснюють політ за рахунок використання по-
тенційної енергії після набору висоти і руху зі зниженням при вільному польоті. 
Рушійною силою є поздовжня складова власної ваги планера, спрямована впе-
ред. Планер перетворює потенційну енергію вихідної висоти польоту планера в 
кінетичну енергію руху зі зниженням. Компенсація витрати висоти може здійс-
нюватися за рахунок використання підйомних потоків повітря. 

2. Літаки – це ЛА, які здійснюють політ за рахунок створюваної сило-
вою установкою повздожної рушійної сили і підйомної сили, яка створюється 
крилом при його поступальному русі щодо повітряного середовища. Рушійна 
сила для руху літака створюється силовою установкою. 

3. Гвинтокрилі літальні апарати – це ЛА, які здійснюють політ за ра-
хунок створення підйомної сили, несучими гвинтами, що обертаються. У допо-
внення до гвинтів можуть встановлюватися нерухомі крила. До таких ЛА нале-
жать: автожири, вертольоти, гвинтокрили. 

Автожири – це ЛА, підйомна сила яких створюється НГ, що обертається 
під дією набігаючого повітряного потоку при поступальному русі автожиру, 
який рухається вперед зі зниженням за рахунок поздовжньої складової сили 
ваги автожиру або сили тяги силової установки. 

Вертольоти – це ЛА, підйомна сила яких створюється одним або декі-
лькома НГ, які приводилися в обертання силовою установкою. Керування вер-
тольотом здійснюється нахилом вектора тяги НГ в потрібну сторону і зміною 
величини тяги НГ. 

1. За кількістю НГ вертольоти поділяються на: 
− одногвинтові; 
− двогвинтові; 
− багатогвинтові. 
2. За способом передачі крутильного моменту потужності СУ на НГ: 
− з механічним приводом; 
− з газодинамічними приводом; 
− з реактивним приводом. 

Одногвинтові вертольоти мають один НГ і віддалений від його вісі обе-
ртання кермовий гвинт. Основними недоліками цієї схеми є: витрата потужно-
сті на обертання рульового гвинта РГ, малий діапазон поздовжніх центровок і 
великі лінійні розміри через наявність рульової балки. 

Двогвинтові вертольоти виконуються за: 
− поздовжньою схемою; 
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− поперечною схемою; 
− соосною схемою; 
− схемою з перехресними вісями НГ. 
Вертольоти поздовжньої схеми мають два НГ, розташованих по поздо-

вжній вісі фюзеляжу вертольота. Гвинти обертаються в протилежному напря-
мку для врівноваження їх реактивних моментів. 

− недоліком вертольотів такої схеми є великі індуктивні витрати в пос-
тупальному польоті, задній НГ працює в збуреній зоні від переднього НГ. 

− перевагою вертольотів такої схеми є великий діапазон подовжньої 
центровки, гарна поздовжня стійкість, великий об’єм фюзеляжу, що 
дозволяє перевозити об’ємні вантажі. 

Вертольоти поперечної схеми мають два НГ, розташованих по попере-
чній вісі, на кінцях крила або фермах. Гвинти обертаються в протилежні сто-
рони для взаємного врівноваження реактивних моментів. 

− недоліком вертольотів такої схеми є великий лобовий опір каркасів 
крила і ферм, ускладнення системи управління в повздожньому і попе-
речному каналах, малий діапазон поздовжніх центрівок; 

− перевагою вертольотів такої схеми є аеродинамічна симетрія, що дозво-
ляє досягти великих швидкостей польоту при порівняно малих індук-
тивних витратах. 

Вертольоти соосної схеми мають два НГ, розташованих на одній верти-
кальній вісі, протилежного напрямку обертання. Для забезпечення повждовж-
ного керування на режимі авторотації вертоліт обладнаний звичайним хвосто-
вим оперінням. 

− перевагою вертольотів такої схеми є компактність, малі габарити, хо-
роша маневреність; 

− недоліком вертольотів такої схеми є великий взаємовплив НГ, недо-
статня шляхова керованість на малих швидкостях польоту і на режимах 
самообертання. 

Вертольоти з перехресними вісями НГ мають два НГ з нахиленими в 
сторони вісями протилежного синхронного обертання. 

− недоліком вертольотів такої схеми є складність трансмісії і системи ке-
рування, небезпека зіткнення лопатей НГ із землею при зльоті та поса-
дці, труднощі забезпечення безпеки експлуатації вертольоту на землі. 

Багатогвинтові вертольоти мають більше ніж два НГ, симетрично ро-
зташованих у поздовжній і поперечній площинах фюзеляжу в різному компо-
нуванні. 

− перевагою є велика вантажопідйомність і великий діапазон як поздов-
жньої, так і поперечної центрівок вертольоту. 

Гвинтокрил є комбінацією літака і вертольоту. Він обладнаний НГ, кри-
лом і тягнущими гвинтами. При вертикальному відриві і на малих поступальних 
швидкостях польоту підйомна сила створюється НГ. У міру збільшення посту-
пальної швидкості потужність СУ перемикається на НГ або обертають тягнущі 
гвинти, а підйомна сила створюється частково крилом і НГ. 
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Вертольоти з реактивними НГ здійснюють політ за рахунок обертання 
НГ від малогабаритних реактивних двигунів, установлених на кінцях лопатей. 
При такій схемі реактивний момент не виникає. На корпус передається момент 
тертя обертання, який врівноважується моментом від вертикального оперіння 
або від РГ. Існує альтернативна схема, в якій на кінцях лопатей НГ встановлю-
ються сопла, через які видувається стиснене повітря з великою швидкістю виті-
кання і великого об’єму, що підводиться від бортової компресорної установки. 
 

1.1.2.2. Будова атмосфери Землі, її основні фізичні параметри 
1.1.2.2.1. Атмосфера Землі  
Атмосфера Землі – це повітряна оболонка навколо земної кулі. Нижньою 

межею атмосфери є поверхня Землі. Верхньою межею вважається висота 2–3 
тис. км, де масова густина повітря в 16 * 1017 разів менше, ніж густина біля 
поверхні Землі (ρ0 = 1,225 кг / м3). 

Повітря, яке створює атмосферу, являє собою суміш газів. На поверхні 
Землі повітря містить наступний склад газів: 

− 78 % – азот; 
− 21 % – кисень; 
− 0,93 % – аргон; 
− 0,03 % – вуглекислий газ. 
Стан і фізичні властивості повітря характеризуються: 
− тиском; 
−  щільністю; 
− температурою;  
− вологістю; 
− швидкістю звуку. 

 

1.1.2.2.2. Будова атмосфери Землі 
Атмосфера має шарову структуру (рис. 1.2.4 ... 1.2.6). Умовно атмосфера 

поділяється на декілька основних шарів, які розрізняються за складом повітря і 
законами зміни температури і тиску по висоті атмосфери: 

 
Рис 1.2.4. Схема атмосфери Землі 
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1. Тропосфера – це шар атмосфери, що прилягає до поверхні Землі. Ви-
сота шару над полюсами дорівнює 8 км, а над екватором – 18 км, умовно вва-
жається, що середня висота тропосфери дорівнює 11 км. У тропосфері зосере-
джено 80 % усієї маси повітря атмосфери. Температура повітря в цьому шарі 
знижується на 6,50С на кожен кілометр висоти. У тропосфері спостерігаються 
метеорологічні явища: хмарність та опади. Перехідний шар між тропосферою і 
стратосферою називається тропопаузою. 

2. Стратосфера – це шар атмосфери, розташований над тропопаузою, 
який поширюється до висоти 40 км. Температура до висоти H = 25 км постійна 
і дорівнює -56,50С, а далі підвищується з кожним кілометром на 1–20С. Пере-
хідний шар між стратосферою і мезосферою називається стратопаузою. 

3. Мезосфера – це шар атмосфери, розташований над стратопаузою, який 
поширюється до висоти H = 80 км. У мезосфері температура знижується до -
880С і далі залишається постійною до висоти H = 95 км. У мезосфері форму-
ються вітри, швидкість яких досягає декількох сотень км/год. Між мезосферою 
і термосферою є перехіднию шар, який називається мезопаузою. 

4. Термосфера – це шар атмосфери, розташований на висотах від 80 км 
до 2–3 тис. км, який характеризується підвищенням температури до + 20000–
30000С. Так, на висоті H = 600 км температура досягає 15000–20000С. Однак 
унаслідок низької щільності повітря висока температура середовища не викли-
кає нагрівання поверхні тіл, що рухаються в термосфері. 

У свою чергу, термосфера умовно розділяється на два проміжні шари: 
− іоносферу та екзосферу: 

Атмосфера Землі складається з наступних 
шарів (знизу вгору):

- Тропосфера (до 18 км);
-Стратосфера (з 18-50 км);
-Мезосфера (50-80 км);
-Термосфера (80-700 км);
-Екзосфера (вище 700 км.)

Основна маса повітря (90%) зосереджена в нижньому
шарі атмосфери – тропосфері.

Велике значення для біосфери має – озоносфера – шар
атмосфери (стратосфери), збагачений озоном. Озоновий
шар міститься на висотах 20-50 км, він є “щитом”, що
захищає все живе на Землі від згубної дії
ультрафіолетового випромінювання Сонця

 

Хімічний склад атмосферного повітря 
(в об'ємних відсотка)

Водяна пара

Гідроген
Озон

Ксенон
Криптон

Гелій

Неон

Кисень 
(оксиген)

Вуглекислий газ 
(диоксид карбону)

Аргон

Азот (нітроген)

 
Рис. 1.2.5. Структура атмосфери і склад повітря Землі 
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Іоносфера – це частина термосфери, яка поширюється від висоти 80 км і 
до 600 км та характеризується тим, що в ній проявляється властивість відбиття 
радіохвиль, яка забезпечує можливість набагато подовжити радіозв’язок, у ній 
формується полярне сяйво. Повітря через високу температуру іонізується і стає 
електропровідним. Тому, крім аеродинамічного впливу на обтічні тіла, необхі-
дно враховувати і електромагнітний вплив на молекули повітря. 

Екзосфера – це частина термосфери, яка поширюється від висоти 600 км 
до висоти 2–3 тис. км. та є середовищем розсіювання частинок повітря. Швид-
кість руху молекул повітря досягає 12 км/с (більше ніж ІІ космічна швидкість), 
тому частина молекул із часом виходить із гравітаційного поля тяжіння землі. 

Розмір космічних швидкостей польоту: 
1) перша – 7,9 км/с, дозволяє вийти космічному апарату на космічну 

орбіту і стати супутником Землі; 
2) друга – 11,2 км/с, дозволяє вийти космічному апарату з гравітаційного 

поля Землі і виконати політ до планет нашої Сонячної системи; 
3) третя – 16,7 км/с, дозволяє вийти космічному апарату за межі нашої 

Сонячної системи і виконати переліт в іншу систему. 
 

 
 

Рис. 1.2.6. Схема будови атмосфери і зміна параметрів Землі 
 

Міжнародна стандартна атмосфера (МСА) – це умовне найменування 
повітряного середовища, стан якого відповідає середньорічним значенням па-
раметрів повітря для середніх широт на рівні світового океану. 
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При нормальних умовах стандартної атмосфери фізичні параметри по-
вітря відповідають: 

− Т0= 2880К (273 +150);           p0 = 101325 Па (760 мм. рт. ст.); 
− ρ0= 1,225 кг/м3;                    a0 = 340,28 м/с. 

При проектуванні і створенні ЛА всі розрахунки здійснюються для умов 
стандартної атмосфери. Результат випробувань перераховується з істинних ат-
мосферних умов до стандартних умов. Це дає можливість порівнювати різні ЛА 
за їх льотними характеристиками. 
 

1.1.3. Загальні відомості про рідину і гази. Фізико-механічні властиво-
сті й параметри рідини і газу 

 

1.1.3.1. Основні фізичні властивості рідин і газів 
1.1.3.1.1. Поняття про фізичну структуру рідини і газу 
Рідиною називається фізичне тіло, яке характеризується певними влас-

тивостями, а саме: 
− наявністю певного об’єму, як тверде тіло; 
− відсутністю певної форми, як газ. 

За фізичним станом розрізняють два види рідин (рис. 1.3.1): 
− краплинні (нестисливі); 
− газоподібні (стисливі). 

 

 
Рис. 1.3.1. Умовні види рідин 

 
Краплинні рідини – це фізичний стан речовин, які в малих об’ємах прий-

мають форму сфери, а у великих – утворюють вільну поверхню. Особливістю 
крапельних рідин є те, що вони мало змінюють свій об’єм при сильній зміні 
тиску і температури та вважаються практично нестисливими (рис 1.3.2). До кра-
пельних рідин належать речовини, які в нормальних стандартних умовах мають 
агрегатний стан – рідини. 

Газоподібні рідини – це фізичний стан речовин, які в нормальних станда-
ртних умовах мають агрегатний стан газу. Газоподібні рідини здатні до значного 
зменшення свого об’єму під дією тиску (рис. 1.3.2) і необмеженого розширення 
при зменшенні тиску та мають властивість стисливості. 

Краплинна рідина чинить опір стисненню: при зміні тиску і температури 
об’єм рідини змінюється мало. Рідина через слабкі сили взаємозв’язку між мо-
лекулами практично не чинить опір деформації зсуву і має унікальну фізичну 
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властивість – плинність. Завдяки цій властивості рідина не має власної форми і 
приймає форму того посуду, в якому вона знаходиться. Рідина і газ не чинять 
опору повільній і незначній деформації зсуву. Водночас при швидких деформа-
ціях зсуву сили опору досягають великих розмірів. Рідина на відміну від газу 
може чинити опір розтягуючим зусиллям. У газі таких зусиль не виникає. 

 

 
 

Рис. 1.3.2. Схема демонстрації властивостей крапельної (а)  
і газоподібної (б) рідин 

 
Незважаючи на відмінність крапельної і газоподібної рідин, закони руху 

їх за певних умов можна вважати однаковими, а саме коли швидкості їх течії 
невеликі порівняно зі швидкістю звуку (М < 0,3). 

В аерогідрогазодінаміці розглядаються два види рідин: ідеальна і реальна. 
Ідеальна рідина – це такий фізичний стан речовини (віртуальний), який 

не має властивості в’язкості і абсолютно нестисливий. Ідеальна рідина введена 
в теорію аерогідрогазодинаміки математиком, професором Санкт-Петербургзь-
кої академії наук Леонардо Ейлером для полегшення і спрощення складання ма-
тематичних моделей обтікання рідиною твердих тіл, а також спрощення прове-
дення досліджень і розрахунків. 

Реальна рідина – це такий фізичний стан речовини, який має властивості 
в’язкості та стисливості.  

При вивченні властивостей і явищ аеродинаміки як навколишнього сере-
довища розглядається в основному газове середовище, тому що повітря являє 
собою суміш певних газів. 

Фізична сутність процесів взаємодії потоку рідини з твердим тілом, вини-
кнення аеродинамічних сил і моментів, а також їх величина і напрямок дії зале-
жать від фізичних властивостей середовища. 

До фізичних властивостей рідини належать: 
− інертність, в’язкість; 
− стисливість, плинність; 
− питома теплоємність. 

Фізичні властивості рідини, що визначають її стан, характеризуються фі-
зичними параметрами, а саме: 

− температурою, тиском; 
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− щільністю, швидкістю звуку; 
− вологістю. 

 
1.1.3.1.2. Характеристика фізичних властивостей рідини 
1.1.3.1.2.1. Інертність 
Інертність – це фізична властивість рідини чинити опір зміні стану від-

носного спокою або рівномірного прямолінійного руху (відповідно до першого 
закону Ньютона). 

Мірою інертності рідини служить його масова густина. Чим вище густина 
рідини, тим більше зусиль необхідно докласти до її маси, щоб вивести з рівно-
важного стану. 

1.1.3.1.2.2. В’язкість 
В’язкість – це фізична властивість рідини чинити опір відносному зсуву 

її шарів. Фізичною суттю в’язкості є сили внутрішнього тертя. Зі збільшенням 
температури газу його в’язкість збільшується внаслідок збільшення хаотичного 
руху частинок газу і перемішування шарів газу по товщині (висоті) середо-
вища. 

При наявності в’язкості швидкість переміщення сусідніх шарів рідини ві-
дносно один одного неоднакова (рис. 1.3.3). 

 

 
 

Рис. 1.3.3. Схема зміни повздовжньої швидкості потоку  
по товщині примежового шару 

 
Vxi = Vxi-1 + dVxi 

 
Розглянемо дію зовнішніх сил на плоску пластину, площею SAB  

(рис. 1.3.3). 
З боку верхніх шарів на пластину АВ площею SAB діє нормальна сила ти-

ску (Р). 
Шар, у якому відбувається зміна швидкості течії у міру віддалення від 

обтічної поверхні твердого тіла до швидкості незбуреного потоку називається 
примежовим шаром. 
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Внаслідок наявності дотичної сили (Т) увздовж поверхні SAB швидкості 
течії по товщині примежового шару змінюються, таким чином має місце граді-

єнт швидкості xdV
dy

 течії рідини по товщині шару. 

Сила нормального тиску дорівнює добутку нормального тиску на площу 
поверхні пластини 

                                     ( ), ,ABP p S Н кГс= ⋅                                      (1.1.3) 
Між шарами рідини виникає дотичне напруження, яке викликає силу те-

ртя, спрямовану по дотичній до поверхні АВ на площі SAB. 

                                     ( ), ,τ ABT S Н кГс= ⋅                                       (1.1.4) 
Ковзною напругою  рідини називається фізичний параметр, який показує 

відношення сили тертя Т до площі поверхні SAB по дотичній до неї. 

                                    
( )2

0
lim , ,τ
dS

dT н ПамdS→
=

                                    (1.1.5) 
Згідно з гіпотезою Ньютона про закон внутрішнього тертя при шаруватій 

течії потоку дотичне напруження тертя визначається за формулою: 

                                        
τ μ xdV

dy
=

,                                           (1.1.6) 
де: 

μ – динамічний коефіцієнт в’язкості, 2
Н с
м
⋅ ;  

xdV
dy

 – градієнт швидкості по товщині примежового шару, м
с мм⋅

. 

В’язкість рідини оцінюється коефіцієнтами динамічної (μ) і кінематичної 
(ν) в’язкості, вплив температури на в’язкість рідини оцінюється параметром – 
градусом Енглера (0Е) (рис 1.3.4). 

Коефіцієнт динамічної в’язкості являє собою відношення діючого дотич-
ного напруження до градієнту швидкості коефіцієнт (μ) та служить мірою опору 
рідини течії під впливом сил тиску і масових сил. 

 

 
 

Рис. 1.3.4. Схема показників в’язкості рідини 
 

За одиницю динамічної в’язкості в системі СІ прийнята в’язкість такої 
рідини, яка чинить опір із силою в 1Н взаємному переміщенню двох шарів рі-
дини, що мають площі S = 1м2 і знаходяться один від одного на відстані у = 1м 
і переміщаються з відносною швидкістю V = 1м/c (рис. 1.3.5). 
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Рис. 1.3.5. Схема визначення динамічної в’язкості 
 

Динамічний коефіцієнт в’язкості є вимірником в’язкості рідини під дією 
гравітаційних сил і сил зовнішнього тиску. Величина коефіцієнта динамічної 
в’язкості визначається капілярним або ротаційним віскозиметрами: 

                            ( ),μ С t p Па с пуаз= ⋅ ⋅ ⋅ ,                                  (1.1.7) 
де:  

С – поправочний коефіцієнт віскозиметра; 
t – час перетікання досліджуваної рідини, с; 
p – зовнішній тиск, що діє на рідину, Па. 

Часто в аеродинаміці використовується кінематичний коефіцієнт в’язко-
сті, який є вимірником в’язкості рідини тільки під дією гравітаційних сил. Ве-
личина коефіцієнта кінематичної в’язкості визначається капілярним віскозиме-
тром: 

                        
( )2, ,μν ν

ρ
C t або м с стокс= ⋅ =

                    (1.1.8) 
В’язкість крапельних рідин залежить від температури і зменшується з її 

збільшенням. Для рідин більш плинних, ніж вода, для вимірювання в’язкості 
застосовується віскозиметр Енглера. В’язкість рідини при цьому характеризу-
ється числом умовних градусів Енглера: 

                             
1

вод

tE
t

=

,                                                   (1.1.9) 
де:  

51,6водt с=  – водне число. 
Після визначення в’язкості рідини в умовних градусах Енглер кінемати-

чна в’язкість обчислюється за емпіричною формулою: 

                             
0,0630,073ν E

E
= ⋅ −

 .                                 (1.1.10)  
Характеристикою ступеня прояву сил інерції по відношенню до сил в’яз-

кості є число Рейнольдса – Re. 

                                   
Re

ν
V L∞ ⋅=

,                                           (1.1.11) 
де:  

L – характерний лінійний розмір обтічного тіла (l, d, b), м; 
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V∞  – швидкість незбуреного потоку рідини, м/c; 
ν – кінематичний коефіцієнт в’язкості, м2/с, (Стокс). 

Зі збільшенням числа Рейнольдса (Re) знижується вплив в’язкості сере-
довища при обтіканні твердих тіл. При ν = 0 - Re↑→ = ∞ рідина вважається іде-
альною, яка не має в’язкості. 

 
1. Задача – 1.3.1: 

1) Об’єм W = 200 см3 мінерального масла при температурі t = + 500С 
витікає Із віскозиметра Енглера за годину τм = 327 с. Водне число приладу до-
рівнює τв = 51 с. Масова Густина масла дорівнює ρ = 910 кг/м3. Визначити умо-
вно в’язкість масла в 0ВУ, коефіцієнт кінематичної в’язкості ν і коефіцієнт ди-
намічної в’язкості μ. 
 

1.1.3.1.2.3. Стисливість 
Стисливість – це фізична властивість речовини змінювати свій об’єм і 

густину при дії на неї тиску і температури.  
Стисливість крапельної рідини характеризується коефіцієнтом об’ємного 

стиснення (βр), який являє собою відносну зміну об’єму рідини, що припадає на 
одиницю зміни тиску:  

                                    

2

0

1 ,βp
dW м

НW dp
= −

,                                                 (1.1.12) 
де:  

W0 – первинний об’єм рідини, м3; 
dW– зміна обсягу при зміні тиску, м3; 
dp – зміна тиску в рідині, Па. 

Розглядаючи кінцеві збільшення тиску 0Δp p p= −  і зміни об’єму 
0ΔW W W= − , отримаємо: 

                                ( ) 3
0 1 Δ ,βpW W p м= − ⋅ .                                                   (1.1.13) 

Або враховуючи вплив тиску на густину рідини отримаємо вираз: 

30
1 ;

1 Δ
ρ ρ

βp

кг
мp

=
− ⋅ .                                                     (1.1.14) 

2. Задачі - 1.3.2: 
1) Визначити відносну зміну масової густини нафти при її стисканні 

від р1 = 1 105 до р2 = 1 106 Па, якщо коефіцієнт об’ємного стискання нафти 
дорівнює βр = 7,4 10-10 Па-1. 

2) Визначити зміну тиску і масової густини в кінці стискання, при якому 
початковий об’єм води зменшився на 2,5%, об’ємний коефіцієнт стискання 
дорівнює βр = 5,5 * 10-10 м2/Г, первинна масова густина складає 920 кг/м3. 

3) Посудину заповнено водою об’ємом W = 3000 л. Як зміниться об’єм 
при збільшенні тиску на Δp = 250 кГc/см2 і масова густина? Коефіцієнт 
об’ємного стискання дорівнює βр = 47,5 * 10-10 м2/кГс, первинна масова гу-
стина – ρ = 940 кг/м3. 
Величина, зворотна коефіцієнту об’ємного стиснення крапельної рідини 
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βр, називається модулем пружності рідини Е: 

                                             
2

1 ;
βp

НE м=
.                                             (1.1.15) 

Для крапельних рідин модуль пружності (E) дещо зростає зі збільшенням 
температури і тиску. У більшості випадків краплинні рідини можна вважати 
практично нестисливими. Але при дуже високому тиску і при пружних коли-
ваннях стисливість рідини необхідно враховувати. Стиснення рідини в основ-
ному обумовлено стисненням розчиненого в ній повітря і парів рідини. 
 

3. Задачі – 1.3.3: 
1) Визначити зміну об’єму масла з підвищенням тиску в циліндрі на 

Δp = 25 кГс/см2, якщо перед цим масло містилось в масивному товстостін-
ному циліндрі з внутрішнім діаметром d = 30мм і довжина l = 40дм. Мо-
дуль пружності масла E = 1,33ГПа. 

2) Визначити зміну тиску, при якому початковий об’єм води зменши-
вся на 25 %, об’ємний коефіцієнт стискання дорівнює βр = 4,5 * 10-10м2/Н. 
 

Характеристикою стисливості газоподібної рідини служить число Маха: 

                                       
VM
a

=
.                                                   (1.1.16) 

За ступенем стисливості повітря швидкість газового потоку умовно роз-
діляється на діапазони: 

− V< a, M<1  – дозвуковий; 
− V≈a, M≈1  – трансзвуковий; 
− V>a, M >1   – надзвуковий; 
− V≫a, M≫1  – гіперзвуковий. 

 
4. Задача - 1.3.4: 

1) Визначити число Маха і число Рейнольдса на висоті Н=10000 м, 
якщо швидкість літака дорівнює V=900 км/год, коефіцієнт кінематичної 
в’язкості повітря на висоті дорівнює ν = 3,55 * 10-5 м2/с, хорда крила – b=1,5 м. 

 
1.1.3.1.2.4 Температурне розширення 
Властивість протилежна стисливості називається розширенням. 
Температурне розширення – це властивість краплинної рідини змінювати 

свій об’єм при зміні її температури, що характеризується коефіцієнтом темпе-
ратурного (об’ємного) розширення βt, який являє собою відносну зміну об’єму 
при зміні температури на 10С і при постійному тиску p = const: 

1 1;βt
dW

KW dT
= 

,                                         (1.1.17)  
де:  

W0 – первинний об’єм рідини, м3; 
dW– зміна об’єму при зміні температури, м3; 
dТ – зміна температури в рідини, 0К. 
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Розглядаючи кінцеві збільшення об’єму 0W W W∆ = −  і температури 

0T T T∆ = − , отримаємо формулу для визначення об’єму: 
( )0 1 ΔβtW W T= + ⋅ .                                  (1.1.18) 

З огляду на вплив температури на зміну масової густини рідини отрима-
ємо вираз: 

0
1

1 Δ
ρ ρ

βt T
=

+ ⋅ .                                       (1.1.19) 
5. Задачі – 1.3.5: 

1) Визначити зміну об’єму в резервуарі при нагріванні її від темпера-
тури t1 = + 200С до t2 = + 400С. Первинний об’єм води дорівнює W0 = 100 м3. 
Коефіцієнт об’ємного розширення в заданому інтервалі температур при тис-
ку p = 105 Па дорівнює βt = 0,00029 1/0К. 

2) Мінеральне масло підводиться до гідродвигуна при температурі  
t1 = + 300С в кількості Qw = 10 л/с. За гідродвігуном температура масла до-
рівнює t2 = + 700С. Яка кількість мастила зливається з гідродвигуна, якщо 
його температурний коефіцієнт об’ємного розширення дорівнює  
βt = 6,5 * 10-4 1/0К? 

3) Визначити масову густину води при збільшенні температури від  
t1= + 150С до t2 = + 400С, коефіцієнт об’ємного розширення дорівнює  
βt = 0,00031 1/0К, масова густина при температурі t2 = + 400С дорівнює  
ρ = 960 кг/м3. 

 
1.1.3.1.2.5. Плинність 
Плинність – це фізична властивість рідини приймати форму посудин, у 

яких вона знаходиться, через слабкі міжмолекулярні зв’язки. Якщо розширити 
стінки посудин до нескінченності, то рідина розтечеться до товщини шару, що 
дорівнює розміру молекули.  

                                    

21 ;η
μ

м
Н с= ⋅ .                                          (1.1.20) 

1.1.3.1.2.6. Питома теплоємність 
Питома теплоємність – це фізична властивість газу, яка характеризу-

ється кількістю витраченого тепла, необхідного для нагрівання 1 кг газу на 10С. 
Питома теплоємність залежить від умов нагрівання: 

1. При постійному тиску (p = const) – (Cp) тепло витрачається не тільки 
на підвищення температури газу (T), а й на виконання механічної роботи (F) 
(рис. 1.3.6). 
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Рис. 1.3.6. Схема питомої теплоємності при постійному тиску 
 
2. При постійному об’ємі (W = const) – (Cw) тепло витрачається не тільки 

на підвищення температури газу (T), але і на підвищення тиску (p = var)  
(рис. 1.3.7). 

p wQ C C= − , 
де: 

Cp – питома теплоємність при постійному тиску (p = const); 
Cw – питома теплоємність при постійному об’ємі (W = const); 
Q – кількість тепла, що витрачається на виконання механічної роботи 

розширення, ккал. 

 
 

Рис. 1.3.7. Схема питомої теплоємності при постійному об’ємі 
 

Рівняння стану газу при підведенні тепла: 

                                   
( )1 1

p wR c c Q
A A

= ⋅ − = ⋅
,                               (1.1.21) 

де: 
1
A
−

 механічний еквівалент тепла, кГс м
ккал

⋅ ; 

R – газова постійна, що являє собою механічну роботу розширення 1 

кг газу при нагріванні його на 10С, кГс м
кг С

⋅
⋅ 

. 
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1.1.3.2. Характеристика фізичних параметрів газу 
1.1.3.2.1. Температура середовища 
Температурою називається фізичний параметр, який характеризує сту-

пінь нагрітості середовища й інтенсивність молекулярного хаотичного руху в 
рідині (газі). Чим вище температура середовища, тим швидше рухаються моле-
кули і навпаки: чим швидше рухаються молекули, тим вища температура сере-
довища. 

Для вимірювання температури середовища в світі використовуються дві 
основні вимірювальні системи (рис. 1.3.8). 

 
Рис. 1.3.8. Схема порівняння різних шкал вимірювання температури 

 
1. Міжнародна (практична) температурна шкала (МПТШ) – шкала Цель-

сія (0С), при якій за 00С прийнята температура танення льоду, а за 1000 – темпе-
ратура кипіння води. 

2. Міжнародна термодинамічна шкала (МТДШ) – шкала Кельвіна (К). 
За 0 К прийнята температура середовища вакууму, при якій практично по-

вністю припиняється тепловий (хаотичний) рух молекул середовища і за шка-
лою Цельсія вона дорівнює -273,160С. 

Виміряна за шкалою Кельвіна температура називається абсолютною і по-
значається через Т К. 

Залежності між використовуваними температурними системами вимірю-
вання температури виражаються формулою: 

𝑻𝑻°,𝑲𝑲 = 𝒕𝒕°,𝑪𝑪 + 𝟐𝟐𝟐𝟐𝟐𝟐° 
𝒕𝒕°,𝑪𝑪 = 𝑻𝑻°,𝑲𝑲− 𝟐𝟐𝟐𝟐𝟐𝟐𝟎𝟎 

3. Національні температурні шкали. 
У Великобританії, США і Франції  використовуються свої національні си-

стеми вимірювання температури: 
3.1. У Великобританії і США використовується шкала Фаренгейта (0F): 

t, ℉ = 𝟗𝟗
𝟓𝟓
t, ℃ + 32 = 𝟗𝟗

𝟒𝟒
 (t ° R + 32 °); 

3.2 . У Франції використовується шкала Реомюра (0R) 
t, °𝑹𝑹 =𝟒𝟒

𝟓𝟓
 t℃,  =𝟒𝟒

𝟗𝟗
 (t ° F-32 °). 

Переведення з національних температурних систем вимірювання в шкалу 
Цельсія має вигляд: 

t, °С = 𝟓𝟓
𝟒𝟒
t, 𝑹𝑹 = 𝟓𝟓

𝟗𝟗
 (t ° F-32 °). 

Закон зміни температури повітря в тропосфері по висоті атмосфери: 
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                                         0 6,5Ht t H= − ⋅ .                                       (1.1.22) 
6. Задачі – 1.3.6:  

1) Визначити, на скільки градусів і у скільки разів підвищилась темпе-
ратура газу за шкалами Цельсія і Кельвіна, якщо при стисканні газу в цилі-
ндрі двигуна температура підвищилась від температури +300 С до + 3000С. 

2) Визначити швидкість польоту літака на висоті, при температурі  
 -500С, якщо температура на землі дорівнює +150С, число Маха дорівнює 
М = 0,8 на висоті польоту. 

 
1.1.3.2.2.Тиск 
Тиском речовини називається фізичний параметр, що являє собою силу, 

яка діє на одиницю площі, перпендикулярно до її поверхні (рис. 1.3.9). 
Якщо виділити в потоці рідини (газу) нескінченно малу ділянку площею 

dS, то в т. А на неї буде діяти сила тиску (dP) і ковзна сила (тертя) (dT). 
 

 
 

Рис. 1.3.9. Схема виникнення нормальних і ковзних сил 
 

На підставі гіпотези про безперервність середовища тиск, розподілений 
по площі поверхні, визначається за формулою: 

                                           𝒑𝒑 =  𝐥𝐥𝐥𝐥𝐥𝐥
𝒅𝒅𝒅𝒅→𝟎𝟎

𝒅𝒅𝒅𝒅
𝒅𝒅𝒅𝒅

.                                                (1.1.22) 
При стаціонарному режимі руху потоку нормальна сила тиску (ΔP) діє на 

ділянку поверхні площею (ΔS), тоді середня величина тиску в межах цієї по-
верхні буде дорівнювати: 

     𝒑𝒑𝒄𝒄𝒑𝒑 = ∆𝒅𝒅
∆𝒅𝒅

.                                                  (1.1.23) 
Якщо рідина знаходиться в стані спокою, то величина тиску в ній не зале-

жить від орієнтації ділянки в просторі, тому що всі напрямки хаотичного руху мо-
лекул різновірогідні. Тиск, що виникає при цьому, називається статичним. Вели-
чина його характеризує енергію хаотичного руху молекул, що знаходиться в оди-
ниці об’єму рідини. Дана енергія називається потенційною енергією сил тиску. 

При прямолінійному русі рідини з певною швидкістю потоку 𝑽𝑽��⃗  до швид-
кості хаотичного руху молекул додається додаткова складова, і в сумі вони 
викликають виникнення динамічного тиску, при цьому виникає енергія, що на-
зивається кінетичною енергією, яка пропорційна швидкості потоку (𝑽𝑽𝟐𝟐). 
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Таким чином, повний тиск дорівнює сумі динамічного і статичного тис-
ків і залежить від величини і напряму швидкості руху рідини щодо обтічної 
поверхні: 

                                    п ст динp p p= + ;                                        (1.1.24) 
2

2
ρ

дин
Vp =

.                                           (1.1.25) 
Закон зміни нормального тиску повітря по висоті тропосфери: 

0
16,8
16,8H

Hp p
H

−
=

+ .                                         (1.1.26) 
Тиск вимірюється в одиницях систем вимірювання: 

 
1 Технічна атмосфера: 

1 ат = 1 = 10000 = 10 м.вод.ст. = 735,6 мм.рт.ст. = 98000 ПакГ∙с
см𝟐𝟐

кГ∙с
м𝟐𝟐

. 
2 Фізична атмосфера: 

760 мм.рт.ст. = 1,0332 = 101320кГс
см𝟐𝟐

Н
м𝟐𝟐

. 
Для переведення величини тиску з розмірності однієї системи 

вимірювання в іншу використовуються спрощені формули: 
 

735,6физ техр р= ⋅ , (мм рт.ст.); 

735,6
физ

тех
рр =

, (кГс/м2); 
49,81 10СІ техр р= ⋅ ⋅ , (Н/м2, Па), 

де: 
рфіз  – тиск, мм. рт. ст .; 
ртех – тиск, кГс/см2; 
рСІ  – тиск , Па. 
 

7. Задачі – 1.3.7: 
1) Літак летить на висоті, що відповідає температурі навколишнього 

середовища tнв = -350С зі швидкістю V = 720км/год. Визначити повний 
тиск, що діє на елементи конструкції ЛА. 

2) У польоті на висоті H = 3000м на літак діє повний тиск p* = 103кПа. 
Визначити швидкісний тиск, що діє на літак, і швидкість польоту літака. 

 
1.1.3.2.3. Масова густина, питома вага і питомий об’єм речовини 
Масова густина – це фізичний параметр речовини, який характеризує 

ступінь концентрації його маси в одиниці визначеного об’єму (рис. 1.3.10). 
𝜌𝜌 = lim

∆𝑤𝑤→0

∆𝑚𝑚
∆𝑊𝑊

 .                                           (1.1.27) 
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Рис. 1.3.10. Схема виникнення масової густини 
 

Маса речовини є мірою його інертності, а масова щільність є показником 
його інертності. 

( )2
3 4,ρ m кг кГс с

м мW
⋅=

 ,                                     (1.1.28) 
де  

m – маса повітря, кг; 
𝑊𝑊 – об’єм повітря, м3. 

Масова густина істотно залежить від температури. Тому для ідеальних 
газів має місце рівняння Клайперона-Менделєєва, яке характеризує рівняння 
стану газу, звідки випливає, що масова густина знаходиться в зворотній залеж-
ності від температури: 

, ,ρ
ρ
p pRT звідси або p w RT

RT
= = ⋅ =

.                    (1.1.29)  
Відносна густина газу характеризує відношення масової густини на 

певній висоті до масової густини на рівні світового океану. 

0

Δ ρ
ρ

Н=
.                                                         (1.1.30)  

На рівні світового океану: Н0 = 0 км: Т0 = 2880К; ρ0 = 1,225 кг/м3;  
р0 = 101320 Па. 

Закон зміни масової густини по висоті тропосфери: 

0
20
20

ρ ρН
Н
Н

−
= ⋅

+ .                                             (1.1.31) 
Питома (об’ємна) вага – це фізичний параметр, який характеризує сту-

пінь концентрації ваги речовини, в одиниці визначеного об’єму (рис. 1.3.11): 

( )3 3;γ ρG m g кГсНg м мW W
⋅

= = = ⋅
.                     (1.1.32) 

 
Рис. 1.3.11. Схема визначення питомої ваги 
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Питомий об’єм – це фізичний параметр, який характеризує величину 
об’єму речовини, що займає його одиниця маси 

31 ;
ρ

W мw
m кг

= =
.                                                (1.1.28) 

8. Задачі – 1.3.8: 
1) Визначити масову густину, питому вагу і питомий об’єм, якщо вага 

газу дорівнює G = 7 Г, а об’єм циліндра складає W = 0,9 л. 
2) Визначити коефіцієнт кінематичної в’язкості повітря на висоті  

H = 10000м, якщо коефіцієнт динамічної в’язкості на цій висоті дорівнює 
μ = 1,457 * 10-5 Н с/м2. 

3) Визначити число Маха і швидкісний тиск, якщо швидкість польоту 
літака на висоті H = 8000 м дорівнює V = 720 км/год.  

4) Визначити статичний тиск, масову густину і швидкість звуку на ви-
соті, якщо температура на землі дорівнює t = +100С, а на висоті tн = -400С. 

5) Визначити питомий об’єм, питому вагу і масову густину повітря на 
виході із сопла ТРД, якщо відомо, що тиск дорівнює p = 1,2 кГс/см2, а те-
мпература t = 5000С. 

6) Тиск повітря на виході із компресора ТРД дорівнює p = 10 кГс/см2, 
температура t = +4000С. Визначити питомий об’єм, масову густину і пи-
тому вагу повітря. 

7) Визначити вагу повітря, яке надійшло в циліндр, якщо об’єм цилі-
ндра при русі поршня вниз дорівнює W = 4л, тиск і температура в кінці 
такту всмоктування дорівнюють p = 1,5 кГс/см2 і t = 900С. 

8) У скільки разів зменшиться об’єм газу в циліндрі в процесі стис-
кання, якщо перед стисканням тиск і температура дорівнювали  
p1 = 1,8 кГс/см2 і t1 = 350С, а в кінці стискання тиск і температура дорівню-
вали p2 = 16 кГс/см2 і t2 = 6000С? 

9) Визначити вагу повітря, що міститься в бортовому балоні гальмів-
ної системи вертольоту, якщо об’єм балону дорівнює W = 6л, тиск дорів-
нює p = 190 кГс/см2, а температура t = + 350С. 

 
1.1.3.2.4. Швидкість звуку в середовищі 
Швидкістю звуку називається швидкість поширення слабких хвиль збу-

рень стиснення і розрідження в газовому або рідинному середовищі. 
Нехай зміна тиску 𝑝𝑝 на ∆𝑝𝑝 → викликала зміну щільності газу або рі-

дини 𝜌𝜌 на ∆𝜌𝜌, тоді: 
2

ρ
dp a
d

=
.                                                (1.1.29) 

Процеси поширення звукових хвиль у повітряному середовищі можна 
вважати ізоентропічними, тому рівняння матиме вигляд:  

ρkp c= ⋅ , 
де:  

С – газова постійна; 
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p

w

C
k

C
=  – показник адіабати, (для повітря k = 1,41); 

Сp – питома теплоємність газу при p const= ; 
Cw – питома теплоємність газу при  w const= . 

При інтегруванні рівняння ізоентропи отримаємо: 

,ρ
ρ ρ ρ

kdp c pk k
d

⋅
= =

 звідси ρ ρ
dp pa k
d

= =
 . 

Використовуючи рівняння стану газу 
ρ
p RT= , отримаємо a kRT= , 

де: 
R – газова постійна для 1 кг газу.  

Для повітря в системі CI: 
0287,14 ДжR

кг К
=

⋅
, а в технічній системі:

029, 27 кГс мR
кг С

⋅
=

⋅
. Тоді формула швидкості звуку в повітряному середовищі 

спрощується: 
20,1 , мa T с= ⋅

 .                                        (1.1.30) 
Закон зміни швидкості звуку в повітряному середовищі за висотою в тро-

посфері: 
0 4Ha a H= − ⋅                                              (1.1.31)  

 
9. Задачі – 1.3.9:  

1) Визначити, у скільки разів підвищилась швидкість звуку повітря, 
якщо при стисканні його в циліндрі двигуна температура підвищилась від 
t1 = + 200С до t2 = + 5000С. 

2) Визначити, як зміниться максимальна швидкість польоту літака, 
якщо число Маха дорівнює M = 0,75, а температура повітря змінюється від 
t1 = -300С до t2 = + 500С. 

3) Визначити висоту польоту, якщо швидкість звуку на землі дорів-
нює a0 = 340 м/с, на висоті польоту aн = 310 м/с, а також масову густину на 
визначеній висоті. 

 
1.1.3.2.5. Вологість 
Вологістю називається фізичний параметр, який визначає масову кіль-

кість водяного пару, що знаходяться в одиниці об’єму повітря. 
Абсолютна вологість – це фізичний параметр, який визначає масу водя-

ного пару, що міститься в 1 см3 об’єму повітря. 
Відносна вологість – це фізичний параметр, який визначає відношення 

абсолютної вологості до маси водяного пару, яка необхідна для насичення 1 см3 
повітря при заданій температурі. 
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Формули спрощеного розрахунку основних параметрів повітря в тропос-
фері: 

0 0 0 0
16,8 206,5 ; ; ; 4 ; 20,1
16,8 20

ρ ρн н н н
H Ht t H p p a a H a T
H H

− −
= − = = = − =

+ + , 
де:  

Н – висота в км;  
Т – температура повітря в 0К; 
t0; р0; ρ0; а0 – стандартні значення: температури, тиску, масової гус-
тини і швидкості звуку повітря на рівні світового океану:  
t0 = 2880К; р0 = 101320 Па; ρ0 = 1,225 кг/м3; а0 = 340,14 м/с2. 

 
1.1.4. Гіпотеза суцільності середовища. Принцип зворотності руху  

і моделювання течії в аеродинаміці 
 

1.1.4.1. Гіпотеза суцільності середовища 
Схему, що замінює дискретну структуру повітря, яку ввів І. Ньютон, су-

цільним середовищем, запропонував Л. Ейлер у 1753 р. 
Вона отримала назву гіпотези суцільності середовища. Застосування її 

значно полегшує дослідження законів руху повітря і дозволяє складати матема-
тичну модель. Як відомо, при нормальних умовах в 1мм3 повітря міститься  
2,7 * 1016 молекул. Кількісну оцінку ступеня суцільності середовища запропо-
нував учений Кнудсен. 

Критерієм оцінки суцільності середовища є число Кнудсена: 
0lKn

L
=

′ ,                                                      (1.1.32)  
де: 

𝒍𝒍𝟎𝟎 – довжина вільного пробігу молекул, м; 
L – характерний розмір течії (довжина обтічного тіла), м. 

Для характеристики ступеня розрідженості середовища в примежовому 
шарі зручніше використовувати відношення середньої довжини вільного про-
бігу молекул до товщини примежового шару: 

0
δ δ

lKn =
′ .                                                      (1.1.33) 

Товщина примежового шару залежить від характеру течії (числа Рейно-
льдса – Re) і ступеня стисливості повітря (числа Маха – М). Залежно від числа 
Кнудсена (К𝐧𝐧𝐧𝐧) течію газу можна розділити на три основні області (рис. 1.4.1): 

1. Якщо Knδ ≤ 0,01, то середня довжина вільного пробігу молекул менше 1% 
від товщини примежового шару, течія вважається суцільною. В цьому випадку 
газодинамічні параметри повітря (ρ, T, V) є безперервними величинами, а зна-
чить має місце область звичайної газової динаміки суцільної структури. 

2. Якщо 0,01 ≤ Knδ ≤ 1, то середня довжина вільного пробігу молекул мала 
порівняно з розміром обтічного тіла, але дорівнює товщині примежого шару. 
У цьому випадку течія називається течією з ковзанням. 
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3. Якщо Knδ ≥ 1, то середня довжина вільного пробігу молекул більше або 
дорівнює величині товщини примежового шару. У цьому випадку мається 
область вільномолекулярних течій. У цій області елементарні частинки не 
взаємодіють між собою і примежовий шар фактично відсутній. 

Зі збільшенням висоти атмосфери в середовищі зменшується кількість 
молекул у досліджуваному об’ємі газу, а це призводить до зменшення силової 
взаємодії частинок повітря з обтічним тілом. Силами взаємодії між потоком і 
тілом є сумарний імпульс сили ударів частинок повітря по поверхні обтічного 
тіла. 

На висотах Н ≥ 80 км в розрахунках враховується дискретна структура 
повітря (рис. 1.4.1).  

 

 
 

а) течія суцільна; б) течія з ковзанням; в) вільномолекулярна течія 
 

Рис. 1.4.1. Схема гіпотези суцільності середовища 
 

Необхідною умовою для диференціального обчислення параметрів і ае-
родинамічних сил при взаємодії повітря з тілом, є безперервність газодинаміч-
них параметрів (ρ, T, p, Vx, Vy, Vz). 

 
1.1.4.2. Принципи зворотності руху і моделювання в аеродинаміці 

1.1.4.2.1. Принципи зворотності руху  
Результат силового впливу повітряного потоку на обтічне тіло залежить 

від швидкості руху потоку та інших фізичних параметрів стану повітря. При 
цьому результат силового взаємодії не залежить від того, що рухається відносно 
землі: повітря чи обтічне тіло, а залежить від взаємного переміщення обтічного 
тіла і повітря відносно один одного. Аеродинамічні сили залежать від швидко-
сті відносного руху потоку і положення обтічного тіла в потоці (рис. 1.4.2). 

Таким чином, принцип зворотностіі руху полягає в тому, що аеродинамі-
чні сили будуть абсолютно однаковими за величиною і за орієнтацією в прос-
торі, чи рухається обтічне тіло в нерухомому повітряному середовищі, чи пові-
тряний потік обтікає нерухоме тверде тіло. 
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Даний принцип широко застосовується в реальних експериментальних 
дослідженнях. Застосування цього принципу дозволяє, направивши потік пові-
тря на нерухоме тіло, легко змоделювати фізичну картину обтікання і спостері-
гати спектри обтікання навколо різних твердих тіл. 

 

 
 

Рис. 1.4.2. Схема зворотності руху повітряного потоку 
 

1.1.4.2.2. Принцип моделювання в аеродинаміці 
В аеродинаміці часто доводиться судити по силам, що діють на реальні 

тіла, за результатами досліджень їх моделей в експериментальних умовах. У 
цьому випадку можна визначити аеродинамічні сили і моменти, що діють на 
реальний об’єкт, за коефіцієнтами аеродинамічних сил і моментів, отриманих в 
експериментах на моделях, досліджуваних в аеродинамічних трубах (рис. 1.4.3). 

 

 
 

Рис. 1.4.3. Схема моделювання обтікання 
 

Реальне аеродинамічне тіло і геометрично подібна модель повинні бути 
розташовані однаково по відношенню до вектору швидкості потоку, що набігає. 
При цьому газодинамічні параметри газу повинні бути абсолютно однаковими. 

У результаті силової взаємодії моделі і повітряного потоку в аеродинамі-
чній трубі на моделі виникають аеродинамічні сили і моменти. За отриманими 
аеродинамічними силами моделі розраховуються коефіцієнти аеродинамічних 
сил за відомими формулами: 

. . .
. . .; ;а м а м а м

R м Ya м Xa м
м м м

R Y XC C C
q S q S q S

= = =
⋅ ⋅ ⋅ ,                   (1.1.34)  

де:  
Ra.м , Ya.м, , Xa.м – повна аеродинамічна сила, підйомна сила і сила 
опору моделі, Н; 

2

2
ρVq =

 – швидкісний напір, Па; 
𝝆𝝆∞,𝑽𝑽∞ – масова густина і швидкість незбуреного потоку кг м3,� м с⁄  
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𝒅𝒅м – площа поверхні моделі, м2; 
. . ., ,R м Yа м Xа мС С C – коефіцієнти результуючої аеродинамічної сили, 

підйомної сили і сили опору моделі. 
За умови дотримання геометричної подібності моделі і реального об’єкта, 

а також рівності фізичних параметрів повітряного потоку, чисел Маха і Рейно-
льдса, величина аеродинамічних коефіцієнтів моделі і реального об’єкта буде 
однакова: 

. . ., ,R R м Ya Yа м Xa Xа мС С C С C C= = = . 
За величиною аеродинамічних коефіцієнтів моделі можна визначити роз-

мір аеродинамічних сил на реальному аеродинамічному тілі (ЛА) 
. . .; ; ;a R м a Ya м a Xa мR C q S Y C q S X C q S= ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅         (1.1.35) 

де: 
Ra, Ya, Xa – аеродинамічні сили: результуюча, підйомна і сила опору 
реального ЛА, Н; 
S – площа поверхні реального ЛА, м2; 

2

2
ρVq =  – швидкісний напір, Па.  

 
1.1.4.3. Поняття про аеродинамічні труби і гідролотки 
Аеродинамічні експерименти проводяться в аеродинамічних трубах – до-

слідних лабораторних експериментальних установках, у яких можна створити 
штучний регульований потік газу для продувки моделей ЛА або реальних 
об’єктів і проводити дослідження фізичної картини обтікання і законів руху газу. 

Залежно від поставленого завдання аеродинамічні дослідження прово-
дяться в аеродинамічних трубах різної конструкції і призначення: 

− труби малих швидкостей (M < 0,5); 
− труби надзвукових швидкостей (M > 1,0); 
− труби змінної щільності (ρ = var); 
− труби натуральної величини ЛА; 
− труби спеціального призначення (штопорні, вільного польоту, плаз-

менні, димові). 
Перша аеродинамічна труба була побудована основоположником сучасної 

ракетно-космічної техніки К. Е. Ціолковським в 1887 р., що проживав в м. Калуга. 
Надалі аеродинамічні труби широко використовувалися в науково-дослі-

дних цілях М. Є. Жуковським. Під його керівництвом в 1904 р. була побудована 
аеродинамічна труба діаметром 1,2 м в Московському вищому технічному учи-
лищі ім. Баумана. Потім в 1918 р. було створено науковий центр ЦАГІ (Центра-
льний аерогідродинамічний інститут в м. Жуковський), де була побудована 
труба діаметром 1 м зі швидкістю потоку до 20 м/с. Діаметр сучасних аероди-
намічних труб сягає близько 20 м, де можна було проводити дослідження ЛА 
натурної величини. 

За способом отримання повітряного потоку аеродинамічні труби підроз-
діляються на: 
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− вентиляторні (компресорні); 
− балонні; 
− вакуумні;  
− ежекторні. 
Повітряні тракти аеродинамічних труб можуть виконуватися замкненими 

і незамкненими (рис. 1.4.4 і рис. 1.4.5). 
Аеродинамічна труба з незамкненим контуром складається із: 
− колектора – 1; 
− спрямляючої решітки – 2; 
− робочої частини – 3; 
− дифузора – 4; 
− вентилятора – 5. 
Колектор призначений для того, щоб на вході в робочу частину труби 

потік повітря поступав плавним, без завихрення. Для цього потік повітря в ко-
лекторі піддається великому стиску: площа поперечного перерізу на вході в 5 і 
більше разів більша, ніж площа перед спрямляючими решітками. 

 
 

Рис. 1.4.4. Аеродинамічна труба з незамкненим повітряним контуром 
 

Дифузор призначений для плавного зменшення швидкості потоку при пі-
дході до вентилятора, щоб знизити втрати енергії на тертя повітря об стінки 
труби і зменшити розрахунковий перепад тиску вентилятора. 

Труби прямої дії можуть бути із закритою або відкритою робочою части-
ною і працювати на всмоктування або нагнітання. Такі труби прості за констру-
кцією, малогабаритні, але не економічні. 

Аеродинамічні труби із замкненим контуром, крім загальноприйнятих ча-
стин труби прямої дії, мають зворотний канал для циркуляції повітряного по-
току і поворотні лопатки для зменшення завихрення на поворотах. Труби із за-
мкненим контуром значно економічніші, але громіздкі і мають велику турбу-
лентність потоку. 

 



37 

 
 

Рис. 1.4.5. Аеродинамічна труба із замкненим контуром 
 

Для вимірювання аеродинамічних сил і моментів на моделях ЛА труби 
обладнуються аеродинамічними вагами й манометрами для визначення тиску і 
швидкості в різних точках потоку, а також різними оптичними приладами для 
спостереження і фотографування спектрів обтікання. За кількістю вимірюваних 
складових аеродинамічних сил і моментів аеродинамічні ваги бувають одно-
дво-три- і шестикомпонентними. Широке застосування отримали автоматичні 
й тензометричні ваги. 

Для використання експериментальних продувок на моделях і поширення 
їх результатів на реальні об’єкти необхідно моделювати весь процес. І. Ньютон 
розробив теорію газодинамічної подібності і написав наукову працю «Закон ае-
родинамічної подібності». Цей закон дозволяє здійснювати перехід від моделі 
до натурного об’єкту і з достатньою точністю виконувати аеродинамічні розра-
хунки на міцність ЛА. 
 

Питання для самостійної перевірки стану засвоєння матеріалу  
за темою 1.1 

1. Поняття про гідро- і аеромеханіку та їх складові частини. 
2. Історія розвитку аеродинаміки як комплексної науки і створення 

нових самостійних наукових напрямків її розвитку. 
3. Основні напрямки досліджень і розрахунків аеродинамічних харак-

теристик та практичного використання законів аеродинаміки. 
4. Динаміка польоту ЛА як самостійний напрямок практичного вико-

ристання аеродинаміки і задачі, які можно розв’язати з її допомо-
гою. 

5. Принципи польоту ЛА, види і типи ПС. 
6. Будова атмосфери Землі, її основні фізичні параметри. 
7. Поняття про крапельну і газоподібну, ідеальну і реальну рідини. 
8. Характеристика в’язкості рідини, розкриття понять: ковзна напруга, 

градієнт швидкості, коефіцієнти динамічної і кінематичної в’яз-
кості. 
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9. Характеристика фізичних параметрів рідини: тиск і швидкість 
звуку в середовищі, температура середовища, масова густина, пи-
тома вага і питомий об’єм. 

10.  Характеристика фізичних властивостей: стисливість, модуль пру-
жності і фізичних параметрів: число Маха і швидкість звуку. 

11. Характеристика фізичних властивостей: питома теплоємність і 
вологість, фізичного параметру: тиск у середовищі. 

12. Характеристика фізичних параметрів: ковзна напруга і закон 
внутрішнього тертя. 

13. Характеристика фізичних властивостей: вологість – абсолютна і 
відносна, поняття про число Рейнольдса. 

14. Характеристика фізичних властивостей рідини: інертність, 
градієнт швидкості, фізичних параметрів: температура і масова 
густина середовища. 

15. Поняття про аеродинамічні труби і їх використання в експеримен-
тальній аеродинамиці. 

 
 

ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 
до практичного заняття за темою 1.1 

1. Задача – 1.3.1: 
1) Об’єм W = 200 см3 мінерального масла при температурі t = + 500С ви-

тікає із віскозиметра Енглера за час τ = 327 с. Водне число прибора 
дорівнює τ = 51 с. Масова густина масла дорівнює ρ = 910 кг/м3. Визна-
чити умовну в’язкість масла в 0ВУ, коефіцієнт кінематичної в’язкості 
ν і коефіцієнт динамічної в’язкості μ. 

 
2. Задачі – 1.3.2: 
1) Визначити відносну зміну масової густини нафти при її стисканні від 

р1 = 1 105 до р2 = 1 106 Па, якщо коефіцієнт об’ємного стискання нафти 
дорівнює βр = 7,4 10-10 Па-1. 

2) Визначити зміну тиску і масову густину в кінці стискання, при якому 
початковий об’єм води зменшився на 2,5 %, об’ємний коефіцієнт сти-
скання дорівнює 5,5*10-10 м2/н, первинна масова густина складає  
920 кг/м3. 

3) Сосуд заповнено водою об’ємом 3000 л. Як зміниться об’єм при збіль-
шенні тиску на 250 кГc/см2 і масова густина? Коефіцієнт об’ємного 
стискання дорівнює 47,5*10-10 м2/кГс, первинна масова густина –  
940 кг/м3. 
 

3. Задачі – 1.3.3: 
1) Визначити зміну об’єму масла з підвищенням тиску в циліндрі на Δр = 

25 кГс/см2, якщо перед цим масло містилось в масивному товстостін-
ному циліндрі з внутрішнім діаметром d = 30 мм і довжиною l = 40 дм. 
Модуль пружності масла E = 1,33 ГПа. 
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2) Визначити зміну тиску, при якому початковий об’єм води зменшився на 
25%, об’ємний коефіцієнт стискання дорівнює 4,5*10-10м2/Н. 

 
4. Задача – 1.3.4:  
1) Визначити число Маха і число Рейнольдса на висоті 10000 м, якщо шви-

дкість літака дорівнює 900 км/год, коефіцієнт кінематичної в’язкості 
повітря на висоті дорівнює 3,55*10-5 м2/с, хорда – 1,5 м. 

 
5. Задачі – 1.3.5: 
1)  Визначити зміну об’єму в резервуарі при нагріванні її від температури 

t1 = 200С до t2 = 400С. Первинний об’єм води дорівнює W0 = 100 м3. Кое-
фіцієнт об’ємного розширення в заданому інтервалі температур при 
тиску p = 105 Па дорівнює βt = 0,00029 1/0К. 

2)  Мінеральне масло підводиться до гідродвигуна при температурі 300С 
в кількості 10 л/с. За гідродвигуном температура масла дорівнює 700С. 
Яка кількість мастила зливається з гідродвигуна, якщо його темпера-
турний коефіцієнт об’ємного розширення дорівнює 6,5*10-4  1/0К? 

3)  Визначити масову густину води при збільшенні температури від 150С 
до 400С, коефіцієнт об’ємного розширення дорівнює 0,00031 1/0К, ма-
сова густина при температурі 400С дорівнює 960 кг/м3. 

 
6. Задачі – 1.3.6:  
1) Визначити, на скільки градусів і у скільки разів підвищилась темпера-

тура газу за шкалами Цельсія і Кельвіна, якщо при стисканні газу в ци-
ліндрі температура підвищилась від температури 300С до 3000С. 

2) Визначити швидкість польоту літака на висоті, при температурі -50 0С, 
якщо температура на землі дорівнює 150С, число Маха дорівнює 0,8 на 
висоті польоту. 

 
7. Задачі – 1.3.7: 
1) Літак летить на висоті, що відповідає температурі навколишнього се-

редовища tнв = -35 0С зі швидкістю V = 720 км/год. Визначити повний 
тиск, що діє на елементи конструкції ЛА. 

2) У польоті на висоті H = 3000 м на літак діє повний тиск p* = 103 кПА. 
Визначити швидкісний тиск, що діє на літак і швидкість польоту лі-
така. 

 
8. Задачі – 1.3.8: 
1) Визначити масову густину, питому вагу і питомий об’єм, якщо вага газу 

дорівнює 7 Г, а об’єм циліндра складає 0,9 л. 
2) Визначити коефіцієнт кінематичної в’язкості повітря на висоті 10000 м, 

якщо коефіцієнт динамічної в’язкості на цій висоті дорівнює  
1,457*10-5 Н с/м2. 

3) Визначити число Маха і швидкісний тиск, якщо швидкість польоту лі-
така на висоті 8000 м дорівнює 720 км/год.  
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4) Визначити тиск, масову густину і швидкість звуку на висоті, якщо те-
мпература на землі дорівнює 100 С, а на висоті – -400 С. 

5) Визначити питомий об’єм, питому вагу і масову густину повітря на 
виході із сопла ТРД, якщо відомо, що тиск дорівнює 1,2 кГс/см2, а тем-
пература – 5000 С. 

6) Тиск повітря на виході із компресора ТРД дорівнює 10 кГс/см2, темпе-
ратура – 4000 С. Визначити питомий об’єм, масову густину і питому 
вагу повітря. 

7) Визначити вагу повітря, яке поступило в циліндр, якщо об’єм циліндра 
при русі поршня вниз дорівнює 4 л, тиск і температура в кінці такту 
всмоктування дорівнює 1,5 кГс/см2 і 900 С. 

8) У скільки разів зменшиться об’єм газу в циліндрі в процесі стискання, 
якщо перед стисканням тиск і температура дорівнювали 1,8 кГс/см2 і 
350 С, а в кінці стискання тиск і температура дорівнювали 16 кГс/см2 і 
6000 С? 

9) Визначити вагу повітря, що міститься в бортовому балоні гальмівної 
системи вертольоту, якщо об’єм балону дорівнює 6 л, тиск дорівнює 
190 кГс/см2, а температура 350 С. 

 
9. Задачі – 1.3.9:  
1) Визначити, у скільки разів підвищилась швидкість звуку повітря, якщо 

при стисканні його в циліндрі двигуна температура підвищилась з 200 С 
до 5000 С. 

2) Визначити, як зміниться максимальна швидкість польоту літака, якщо 
число Маха дорівнює 0,75, а температура повітря змінюється від -300 С 
до 500 С. 

3) Визначити висоту польоту, якщо швидкість звуку на землі дорівнює  
340 м/с, на висоті польоту 310 м/с, а також масову густину на висоті. 

 
 

1.2. ОСНОВИ КІНЕМАТИКИ І ДИНАМІКИ РІДИНИ І ГАЗІВ 
 
1.2.1. Поняття про потік рідини і газів, види руху і основні їх властивості  

 
1.2.1.1. Місце теорії у вивченні середовища 
Аерогідрогазодінаміка як наука вивчає явища, які пов’язані з рухом рі-

дини і газу. Вивчення законів руху рідини і газу, їх взаємодії з твердими тілами 
можливо на основі теоретичних знань. 

Яка ж роль теорії в пізнанні навколишнього нас середовища? 
По-перше, теорія повинна об’єднувати сукупність явищ, приводячи їх до 

деякого простішого вигляду, який дозволяє застосування математичного ме-
тоду досліджень. 

По-друге, теорія дає можливість проводити різні практичні розрахунки і 
визначати, наприклад, раціональні форми, компонування і розміри сучасних 
ЛА, а також призначення і склад авіаційного обладнання і озброєння. 
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По-третє, правильна теорія відображає об’єктивну істину і тому її роз-
виток може передбачати нові явища, які ще невідомі, незнайомі і не вивчені. 

Коротка характеристика розвитку теорії пізнання істини 
Спочатку з’явилася теорія І. Ньютона, яка розглядала середовище як дис-

кретну структуру, що складається з окремих частинок рідини чи газу, не зв’яза-
них між собою, так званих «корпускул». 

Потім теорію доповнив Л. Ейлер, який запропонував розглядати середо-
вище як суцільну ідеальну рідину, позбавлену в’язкості і стисливості, здатну 
передавати тільки нормальний тиск на поверхні обтічного тіла. Ця теорія дозво-
ляла скласти систему диференційних рівнянь і визначати швидкість і тиск будь-
якій точці потоку рідини. 

Пізніше з’явилася теорія про в’язке середовище, запропонована Л. Пран-
дтлем, яка дозволила враховувати сили тертя, викликані властивістю в’язкості, 
і створити теорію примежового шару. 

У середині ХХ століття з’явилася нова теорія – теорія газів, яка була роз-
роблена не на основі корпускулярної теорії І. Ньютона, а на основі теорії над-
швидкісного руху окремих частинок матерії, що рухаються і стикаються з ті-
лами відповідно до кінетичної-молекулярної теорії газів. 

Таким чином, теорія пізнання фізичних явищ і природи не стоїть на місці, 
а постійно розвивається, удосконалюється і збагачується. 

1.2.1.2. Поняття про потік рідини і газу 
Потоком рідини і газу називається спрямоване переміщення частинок 

маси речовини в просторі з певними швидкостями і в заданому напрямку. Роз-
різняють усталені і неусталені потоки. 

Усталеним потоком називається такий потік, у якому напрямок і вели-
чина швидкостей частинок рідини і газу, а також фізичних параметрів стану се-
редовища (𝒑𝒑,𝝆𝝆,𝑻𝑻,𝒂𝒂) з часом не змінюються. Такий потік має назву стаціонар-
ний потік (V = f (x, y, z)). 

Неусталеним потоком називається такий потік, у якому напрямок і ве-
личина швидкостей частинок рідини і газу, а також фізичні параметри стану се-
редовища (𝒑𝒑,𝝆𝝆,𝑻𝑻,𝒂𝒂) з часом змінюються. Такий потік має назву нестаціонар-
ний потік (V = f (x, y, z, t)). 

1.2.1.3. Види руху рідини і газу  
Рух рідини характеризується напрямком і швидкістю частинок рідини в 

окремих точках потоку, загальною формою і фізичними параметрами потоку. 
Спостерігаючи за рухом частинок, можна переконатися, що швидкість руху в 
різні моменти часу і в різних точках потоку можуть сильно відрізнятися. При 
цьому методи спостереження за рухом частинок потоку рідини можуть бути рі-
зними. 

Науці відомі два основні методи вивчення руху частинок рідини і реєст-
рації параметрів середовища: методи Лагранжа і Ейлера. 

1. За першим методом (методом Лагранжа), можна вибрати в масі рі-
дини, що рухається в потоці рідини, одну якусь частинку і, рухаючись разом із 
нею, спостерігати за її швидкістю в різних точках траєкторії і вимірювати всі 
параметри стану рухомого середовища (рис. 2.1.1). 
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Рис. 2.1.1. Схема спостерігання за параметрами потоку  
за методом Лагранжа 

 
2. За другим методом (методом Ейлера), можна вибрати одну яку-не-

будь точку поруч із потоком і, залишаючись нерухомим, спостерігати за швид-
костями різних частинок рідини, які протікають повз цієї точки, і вимірювати 
параметри стану рухомого середовища (рис. 2.1.2). 

 

 
 

Рис. 2.1.2. Схема спостерігання за параметрами потоку  
за методом Ейлера 

 
Застосування метода Л. Ейлера спрощує дослідження обтікання тіл на 

підставі вивчення законів руху рідин і газів відносно нерухомої точки і дозволяє 
використовувати більш простий апарат математичного моделювання та аналізу. 

Крім цього, в рідині поряд із поступальним рухом можливі також оберта-
льні рухи частинок. Потік, у якому частинки рідини або газу обертаються на-
вколо свого центру мас (або геометричного центру) з деякою кутовою швидкі-
стю (𝝎𝝎), називається вихровим. Кутова швидкість обертання частинок рідини 
чи газу має місце там, де є градієнт швидкості xdV

dy
 по товщині течії потоку.  

Таким чином, у загальному випадку рух рідини і газу включає в себе: 
прямолінійний рух, обертальний рух, деформацію частинок потоку і їх хао-
тичний рух по перерізу в потоці рідини. 
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1.2.1.4. Прямолінійний рівномірний рух рідини і газів 
Розглянемо виникнення швидкостей і прискорень при дослідженні пря-

молінійного рівномірного руху рідини за методом Л. Ейлера (рис. 2.1.3). 
Визначимо в певний момент часу (t) невеличку частинку, яка знаходиться 

в т.А з координатами (x, y, z). В момент часу (t + ∆𝒕𝒕 ) точка переміститься в т.В 
і координати змінюються (x + ∆𝒙𝒙;  𝒚𝒚 + ∆𝒚𝒚;  𝒛𝒛 + ∆𝒛𝒛). Можна записати і складові 
швидкості частинок по вісям оx; oy; oz. 

; ;x y z
dx dy dzV V V
dt dt dt

= = =
 

x

y

z

A(x,y,z)

B(x+Δx,y+Δy,z+Δz)

 
 

Рис. 2.1.3. Схема просторового переміщення частинок рідини 
 

Визначивши швидкості в довільній точці простору, доходимо висновку, 
що їх можна виразити у вигляді функції координат і часу (метод Ейлера). 
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=
=
=
=                                             (1.2.1) 

При переміщенні частинок з т.А в т.В змінюються координати частинок 
рідини і газу протягом деякого часу (t), а значить і змінюються їх швидкості та 
прискорення, і як наслідок це призведе до зміни інших фізичних параметрів 
(𝒑𝒑,𝝆𝝆,𝑻𝑻,𝒂𝒂). 
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y y y y
y

z z z z
z

V V V VdV dx dy dz dt
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dV dx dy dz dt

x y z t
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∂ ∂ ∂ ∂
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∂ ∂ ∂ ∂
∂ ∂ ∂ ∂

= + + +
∂ ∂ ∂ ∂
∂ ∂ ∂ ∂

= + + +
∂ ∂ ∂ ∂                           (1.2.2)  

Розділимо обидві частини рівняння на dt і отримаємо: 
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∂ ∂ ∂ ∂                             (1.2.3) 

Аналогічно отримаємо рівняння зміни інших параметрів стану повітря: 

ρ ρ ρ ρ ρ

x y z

x y z

dp p p p pV V V
dt x y z t
d V V V
dt x y z t

∂ ∂ ∂ ∂
= + + +
∂ ∂ ∂ ∂
∂ ∂ ∂ ∂

= + + +
∂ ∂ ∂ ∂                                        (1.2.3) 

У разі сталого потоку у фіксованих перерізах параметри стану повітря з 
часом не змінюються: 

0ρy zx V VV p
t t t t t

∂ ∂∂ ∂ ∂
+ + + + =

∂ ∂ ∂ ∂ ∂                                        (1.2.4) 
При усталеному русі потоку швидкість, тиск і густина є лише функціями 

координат точки. Це означає, що через дану точку простору всі частинки потоку 
проходять з однаковою швидкістю. 

Потік рідини і газу характеризується певними поняттями і визначеннями, 
які використовуються в аерогідрогазодінаміці. 

 
Траєкторія 
Траєкторією називається лінія, що являє собою геометричне місце точок, 

які послідовно проходить одна і та ж частинка рідини при її русі в просторі і є 
ніби слідом рухомої частинки в середовищі (рис. 2.1.4). 

 

 
 

Рис. 2.1.4. Схема траєкторії частинок рідини 
 

Лінія струменя  
Лінією струменя називається така лінія, проведена в потоці рідини, в 

кожній точці якої в певний момент часу вектор швидкості руху частинок збіга-
ється з напрямком дотичної до цієї лінії (рис. 2.1.5). 
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Рис. 2.1.5. Схема лінії струменя 
 

Трубка току  
Трубкою току називається об’ємна поверхня, яка утворюється лініями 

струменів, що проходять через деякий нескінченно малий замкнений контур 
(рис. 2.1.6). 

 
 

Рис. 2.1.6. Схема трубки току 
 

Струминка 
Струминкою називається частина потоку рідини, що рухається всере-

дині трубки току. Через бічну поверхню трубки току відсутня витрата рідини. 
Якщо течія усталена, то конфігурація ліній струминок не змінюється з ча-

сом і в цьому випадку лінії струминок збігаються з траєкторією. В усталеному 
потоці трубка току зберігає незмінне положення в просторі. 

Картину, що показує розподіл ліній струминок навколо обтікаємого тіла, 
називають спектром обтікання цього тіла. Щоб отримати спектр обтікання дос-
лідним шляхом, необхідно зробити видимим рух частинок рідини в потоці. 
Цього можна досягти введенням у потік газу або струминок диму або тонких 
шовкових ниток, а в потік рідини вводяться підфарбовані рідини або викорис-
товуються інші методи візуалізації потоку (рис. 2.1.7). 

 

 
 

Рис. 2.1.7. Схема спектрів обтікання твердих тіл потоком повітря 
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1.2.1.5. Поняття про обертальний рух рідини і газу  
Іноді рідина приходить в обертальний рух, який називається вихровим ру-

хом подібно до того, як рухається вода в річкових вирах. Умови для появи ви-
хору створюються, наприклад, при обтіканні тіл із гострими поперечними реб-
рами або затупленою задньою кромкою. Струминки, обтікаючи погано обтіка-
ємі тіла, не можуть різко під кутом змінювати напрямок свого руху, тому з цих 
струминок і підсмоктується в застійні зони рідини частина потоку, з якого фор-
муються вихори, що зриваються з гострих кромок або областей різкої зміни на-
прямку руху, які зносяться потоком. 

Потік рідини (газу), в якому частинки обертаються навколо свого центру 
мас з деякою кутовою швидкістю (𝜔𝜔��⃗ ), називається вихровим. 

Для теоретичних міркувань щодо впливу вихорів використовуються ос-
новні поняття і визначення руху вихрового потоку. 

Кутові швидкості обертання  
У загальному випадку рухається частинка газу, що рухається, переміща-

ється прямолінійно, обертається навколо своєї вісі і деформується. Розглядаючи 
рух і обертання елементарної частинки з урахуванням деформації, можна отри-
мати розрахункові формули для визначення кутової швидкості 𝝎𝝎���⃗ . 

1
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∂ ∂ ∂

  



 
Розкриваючи матрицю, можна отримати розрахункові формули для ви-

значення кутової швидкості в проекціях на вісі координат. 
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Кутова швидкість обертання частинок рідини мають місце там, де є гра-

дієнт швидкості течії по перерізу потоку рідини. 
Вихрова лінія, вихрова трубка, вихровий шнур: 
Вихровою лінією називається лінія, в кожній точці якої в даний момент 

часу (t) вектор кутової швидкості обертання частинок рідини спрямований по 
дотичній до неї (рис. 2.1.8). 

 

 
Рис. 2.1.8. Схема вихрової лінії 
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Якщо через всі точки замкненого контуру поперечного перерізу вихору 
провести вихрові лінії, то отримаємо поверхню, що називається вихровою тру-
бкою. 

Вихровою трубкою називається об’ємна поверхня, яка утворена вихро-
вими лініями, що проходять через деякий нескінченно малий контур у просторі. 
Всередині вихрової трубки частинки здійснюють обертально-поступальний 
рух. Ці частинки утворюють вихровий шнур (рис. 2.1.9). 

Вихровим шнуром називається частина потоку рідини, що рухається все-
редині вихрової трубки. 

Нескінченно тонкий вихровий шнур в аеродинаміці називається вихро-
вою ниткою. 

 
 

Рис. 2.1.9. Схема вихрової трубки току 
 

На практиці вихрові шнури мають місце при перетіканні повітря на кін-
цях консолей крила з нижньої поверхні на верхню, а саме здійснюється переті-
кання повітря з області високого тиску під крилом в область низького тиску над 
крилом (рис. 2.1.10). Крім цього, вихровий рух виникає при обтіканні виступа-
ючих у потоці твердих тіл із гострими кромками. 

 

 
 

Рис. 2.1.10. Схема утворення вихрового сліду за крилом 
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1.2.2. Теоретичні моделі моделювання обтікання тіл потоком рідини 
і газу. Фізична картина обтікання твердих тіл рідиною і газом 

1.2.2.1. Теоретичні моделі моделювання обтікання тіл потоком  
рідини і газу 

Реальні явища природи дуже складні і недоступні для суворого теоретич-
ного аналізу. Тому для побудови теорії того чи іншого явища доводиться схе-
матизувати дійсність і брати в якості об’єкта вивчення не реальні явища, а його 
спрощену фізичну модель. Протягом розвитку теоретичної аеродинаміки було 
прийнято цілу низку моделей обтікання твердих тіл потоком повітря. 

1. Перша модель (модель корпускулярної будови середовища) була запро-
понована І. Ньютоном (рис. 2.2.1). При даній моделі рідина розглядається як 
середовище, що складається з окремих, не пов’язаних між собою, частинок – 
корпускул, які при взаємодії з тілом повністю втрачають свою кінетичну енер-
гію, прилипають до нього і віддають тілу енергію у вигляді потенційної енергії 
сил тиску, інші частинки проходять повз обтічного тіла і утворюють застійну 
зону, в якій швидкості частинок дорівнюють нулю. 

 

 

Рис. 2.2.1. Схема корпускулярної моделі обтікання  
 

Дана модель має великий недолік, тому що не розглядає обтікання тіл і 
допускає велику похибку при розрахунку сили опору в повітряному потоці ве-
ликої густини. Вона може бути застосована при розгляді явищ обтікання твер-
дих тіл у розрідженому середовищі. 

2. Друга модель – модель ідеальної рідини. При даній моделі потік рідини, 
що обтікає тверде тіло, вважається суцільним середовищем, позбавленим влас-
тивостей в’язкості і стисливості. Математичне дослідження цієї моделі привело 
до складання 3-х диференціальних рівнянь руху рідини, розв’язання яких дає 
можливість визначення швидкостей (V) і тисків (p) в будь-якій точці потоку, що 
обтікає тіла. Модель була розроблена Л. Ейлером і в подальшому вдосконалена 
М. Є. Жуковським. 
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3. Третя модель – модель стисливої рідини, розроблена С. А. Чаплигіним. 
На базі цієї моделі була створена наукова школа газової динаміки, що вивчає 
закони руху тіл у повітрі і газах із великими швидкостями і при високих темпе-
ратурах, при яких необхідно враховувати стисливість. 

VM a kRT
a

= =
′  

4. Четверта модель – модель в’язкої рідини. Дана модель запропонована 
Л. Прандтлем, який розробив теорію примежового шару і розкрив причину ви-
никнення сили тертя, викликаної властивістю в’язкості (ри.с 2.2.2). 

 

 
Рис. 2.2.2. Схема корпускулярної моделі обтікання 

; ;τ μ τx x
ТР

dV dV X S
dy dy

= ⋅ = ⋅
 

 
5. П’ята модель – модель плазмового стану середовища, який виникає 

навколо тіла, що рухається з гіперзвуковою швидкістю. Плазма є середовищем, 
що складається із суміші електрично заряджених і нейтральних частинок. Се-
редовище подібне плазмі має місце при вході космічних об’єктів у щільні шари 
атмосфери землі. 

 
1.2.2.2. Фізична картина обтікання твердих тіл потоком рідини  

і газу 
Картину, яка показує розподіл траєкторій повітряних струминок потоку 

навколо обтічного тіла, називають спектром обтікання цього тіла (рис. 2.2.3). 
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Щоб отримати спектри дослідним шляхом, необхідно зробити видимим рух ча-
стинок потоку. Цього можна досягти введенням у потік струминок диму, тон-
ких ниток або шовковинок. 

Якщо траєкторії частинок описуються плоскими кривими, такий потік на-
зивається плоскопаралельним. Якщо траєкторії частинок переміщаються трьома 
взаємно перпендікулярними напрямками, такий потік називають просторовим. 

 

 
Рис. 2.2.3. Схема спектра течії потоку навколо твердого тіла 

 
Тонкий шар, що прилягає до обтічного тіла, називається примежовим 
шаром. У ньому мають місце великі градієнти швидкості 𝒅𝒅𝑽𝑽𝒙𝒙

𝒅𝒅𝒚𝒚
  по товщині 

шару, істотно проявляються властивості в’язкості, виникає ковзна 
напруга як наслідок сили тертя. 
Течії позапримежового шару. Градієнти швидкості в цій зоні незначні, 
в’язкість слабка, сили тертя невеликі. Для спрощення досліджень за межа-
ми примежового шару середовище вважається незбуреним, ідеальним. 
Спутний слід – це частина повітряного потоку, що сходить із хвостової 
частини обтічного тіла, в якому течія в основному вихрова, мають місце 
великі градієнти швидкостей, проявляються властивості в’язкості і вини-
кають сили тертя. 
Вид спектру обтікання залежить від: форми тіла, швидкості потоку, а та-

кож від значень параметрів стану повітря, що визначають величину і характер 
проявів таких його властивостей, як в’язкість і стисливість. У деяких випадках 
одна або обидві ці властивості практично не проявляються і з метою спрощення 
розрахунків аеродинамічних сил їх впливом можна знехтувати. 

Ідеальна рідина – це середовище, в якому відсутні властивості в’яз-
кості і стисливості. 
В’язка рідина – це в’язке середовище, позбавлене стисливості. 
Ідеальний газ – це стисливе газове середовище, позбавлене в’язкості, 
що суворо підкоряється рівнянню стану ідеального газу з незмінними 
термодинамічними константами. 
Досконалий газ – це реальне газове середовище, яке має властивості 
в’язкості і стисливості. 
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1. Задачі – 2.2.1: 
1) Визначити, як зміняться висота і швидкість польоту літака, якщо тем-

пература повітря змінюється від + 200С на поверхні землі, до -450С за 
бортом літака, а число Маха дорівнює М = 0,6. 

2) Визначити, як зміниться швидкість течії і швидкісний тиск у струме-
нях над і під профілем, якщо на висоті польоту Н = 5000м при швид-
кості V = 720 км/год. площа поперечного перерізу струменя перед про-
філем дорівнює S = 10 см2 і змінюється: над профілем зменшується на 
20 %, а під профілем збільшується на 40 %. 

3) Визначити число Маха і число Рейнольдса на висоті Н = 8000м, якщо 
швидкість літака дорівнює V = 900 км/год., коефіцієнт динамічної в’яз-
кості на цій висоті дорівнює 1,457 * 10-5 Н с/м2, хорда крила дорівнює 
b = 1,5 м. 

4) Визначити коефіцієнт кінематичної в’язкості повітря і число Рейно-
льдса на висоті 10000 м, якщо коефіцієнт динамічної в’язкості на цій 
висоті дорівнює 1,457 * 10-5 Н с/м2, швидкість літака дорівнює  
420 км/год, діаметр фюзеляжу літака дорівнює 5 м. 

 
1.2.3. Рівняння стану потоку і нерозривності потоку рідини і газу 

1.2.3.1. Рівняння стану потоку 
Стан газу, як робочого тіла, характеризується певними значеннями пара-

метрів стану: тиском (p), температурою (Т) і питомим об’ємом (w) чи масової 
густиною (ρ). 

Використовуючи основне рівняння молекулярно-кінетичної теорії газів, 
можна встановити взаємозв’язок між параметрами ідеального газу в будь-якому 
термодинамічному стані. 

Зміна хоча б одного із параметрів призводить до зміни інших параметрів. 
У загальному вигляді зв’язок між термодинамічними параметрами може 

бути представлений залежністю: f (p, T, w, ρ) = 0. 
Залежність, що зв’язує основні параметри стану ідеального газу, назива-

ється рівнянням стану газу і має вигляд: 

,p w R T⋅ = ⋅  звідси ,
ρ
p R T= ⋅  або 1ρ w⋅ = ,                  (1.2.7) 

де:  
p – тиск газу, Па; 
w – питомий об’єм, м3/кг; 
Т – температура газу, 0К; 
ρ – масова густина, кг/м3; 

287,14 ДжR
кг град

=
⋅  – газова постійна, характеризує природу конкре-

тного газу і не залежить від параметрів його стану. 
Рівняння отримано шляхом об’єднання окремих законів Бойля-Маріот-

та і Гей-Люссака до загального закону і має назву рівняння Клайперона-Мен-
делєєва. 
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Для визначення стану ідеального газу досить знати тільки два його пара-
метри (p і w або ρ) або (p і Т) або (w, ρ і Т), третій параметр визначається з 
рівнянь: 

; ; ; ρp w R T R T pT w p
R p w R T
⋅ ⋅ ⋅

= = = =
⋅ .                     (1.2.8)  

Розв’язок рівняння спрощується, якщо один із параметрів стану газу збе-
рігається постійним: 

1. Для ізохоричного процесу: 2
2 1

1

Tw const p p
T

= → = ;                        (1.2.9) 

2 . Для ізобарного процесу: 2
2 1

1

Tp const w w
T

= → = ;                         (1.2.10) 

3. Для ізотермічного процесу 1
2 1

2

wT const p p
w

= → = ;                   (1.2.11) 

4. Для адіабатичного процесу 
1 1

1
1 1 1

2 1 2 1 2 1
2 2 2

0 ; ;

kk
k kw T pQ p p w w T T

w T p

−
−     

= → = = =     
      .             (1.2.12)  

Найбільший інтерес представляє визначення параметра за двома іншими 
відомими параметрами, які можна визначити за допомогою певних інструмен-
тальних приладів.  

Наприклад, при тиску p = 101320 Н/м𝟐𝟐 , температурі T = 288°C масова 
щільність повітря згідно з рівнянням стану буде дорівнювати: 

3101320 1,226
287 288

ρ p кг м
RT

= = =
⋅ . 

1. Задачі – 2.3.1: 
1) У скільки разів зменшиться об’єм газу в циліндрі поршневого двигуна 

в процесі стискання, якщо перед стисканням тиск і температура дорів-
нювали 2,0 кГс/см2 і +350С, а в кінці стискання тиск і температура до-
рівнювали 25 кГс/см2 і +6000С. 

2) Визначити вагу повітря, що міститься в бортовому балоні гальмівної 
системи вертольоту, якщо об’єм балону дорівнює 6 л, тиск у балоні 
дорівнює 190 кГс/см2, а температура + 350С. 

 
1.2.3.2. Рівняння нерозривності рухомого потоку  

(рівняння Л. Ейлера) 
Рівняння нерозривності відображає умовне збереження маси рухомого 

потоку рідини або газу. Для виведення рівняння віртуально виділимо в потоці 
рідини або газу замкнений об’єм у вигляді трубки току (рис. 2.3.1). 
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Рис. 2.3.1. Схема трубки току рухомого повітряного потоку 
 

Рівняння нерозривності виведено на підставі закону збереження матерії, 
установленого в 1748 р. вченим М. В. Ломоносовим. Рівняння нерозривності 
було опубліковано Л. Ейлером в 1770 р. і є застосуванням закону збереження 
енергії до струминки газу. 

Нехай у перерізі «1-1» площа 𝐒𝐒𝟏𝟏 , параметри стану газу рівні  𝒑𝒑𝟏𝟏,𝝆𝝆𝟏𝟏,𝑽𝑽𝟏𝟏. 
За час 1t c= через переріз проходить маса повітря: 1 1 1 1ρm S V= ⋅ ⋅ . 

Через переріз «2-2» проходить за 1 с своя маса повітря: 2 2 2 2ρm S V= ⋅ ⋅ . 
Внаслідок того що через бічну поверхню трубки потоку повітря не про-

сочується, то через будь-який переріз трубки за однаковий час проходить одна-
кова маса повітря: 1 2 ,im m m= =  

або 1 1 1 2 2 2ρ ρ ρi i iS V S V S V const⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ =  
Тоді для сталого руху рівняння буде мати вигляд: ρ mS V Q const⋅ ⋅ = =  

– масова витрата повітря, або 
ρ

constS
V

=
⋅

, 

де:  
ρ V⋅ −питома витрата газу, кг*c/м2. 

При невеликих швидкостях прямолінійного рівномірного руху повітря 
стисливістю 1 2ρ ρ ρ ρi= = =  можна знехтувати, тоді рівняння прийме 
вигляд: 

1 1 2 2i i wS V S V S V SV Q const= = = = =  – об’ємна витрата повітря. 
Фізичний сенс рівняння: при малих швидкостях руху повітря зменшення 

площі перерізу потоку викликає збільшення швидкості руху. 
1 2

2 1

V S
V S

=
, звідси 

1
2 1

2

SV V
S

=
 

З рівняння випливає, що при дозвуковій швидкості потоку швидкість 
руху газу в струминки обернено пропорційна площі поперечного перерізу, 
тобто при зменшенні площі поперечного перерізу струминки швидкість течії 
зростає, і навпаки. 
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У разі руху з великою дозвуковою, трансзвуковою і надзвуковою швид-
кістю, коли проявляється властивість стисливості, зміна швидкості залежить не 
тільки від площі поперечного перерізу, але і від зміни масової густини. Тоді 
вираз набуде вигляду: ( )ρ f V=  

1 1
2 1

2 2

ρ
ρ

SV V
S

=
.                                        (1.2.13) 

При надзвуковій швидкості потоку внаслідок особливостей зміни фізич-
них характеристик густина газу змінюється швидше, ніж швидкість течії. Тому 
для отримання надзвукової швидкості і її збільшення необхідно розширювати 
струминку, збільшувати площу її поперечного перерізу за певним законом. Без-
перервне збільшення швидкості потоку від дозвукової до надзвукової можливо 
лише в струминці, що має форму сопла Лаваля (рис. 2.3.2). 

При великих швидкостях потоку на стисливість повітря впливає не тільки 
швидкість потоку, а й швидкість звуку в потоці. Як критерій стисливості рухо-

мого повітря використовується число Маха VM
a

= . Чим більше швидкість по-

току повітря, тим більше його стисливість. 
Таким чином, рівняння сталої витрати, будучи відповідним вираженням 

закону збереження матерії стосовно струминки газу, пов’язує між собою швид-
кість, масову густину і площу того поперечного перерізу струминки, в якому 
розглядаються ці характеристики. 

 

 
 

Рис. 2.3.2. Схема течії потоку повітря в соплі Лаваля 
 
2. Задачі – 2.3.2: 
1) Визначити розмір швидкісного тиску, повний тиск і число Маха на ви-

соті Н = 4000 м, при швидкості 400 км/год. 



55 

2) При обтіканні крила повітряним потоком площа струменя зменшилась 
у 2 рази. Визначити швидкість струменя і швидкісний тиск у найвуж-
чому перерізі, якщо швидкість польоту літака дорівнює 480 км/год на 
рівні земної поверхні. 

3) Визначити, як зміниться розмір швидкісного тиску на елементи конс-
трукції літака, який летить при швидкості V = 720 км/год., при зміні 
висоти з Н1 = 2 км до Н2 = 4000 м. 

4) Визначити, як зміниться швидкість і швидкісний тиск у струминках 
над і під профілем крила, якщо на висоті польоту Н = 3000 м при шви-
дкості 320 км/год площа поперечного перерізу струменя перед профі-
лем дорівнює S = 50 см2 і змінюється таким чином: над профілем зме-
ншується на 20 %, а під профілем збільшується на 40 %. 

 
1.2.4. Рівняння збереження і балансу енергії  рухомого газового  

потоку. Практичне використання основних рівнянь  
аерогідрогазодинаміки 

 
1.2.4.1. Рівняння збереження енергії рухомого газового потоку 
Маса рухомого газу в будь-якому перерізі потоку має три види енергії 

(рис. 2.4.1): 
− внутрішню енергію – B wE c T= ⋅ , ккал / кг;                      (1.2.14) 
− енергію тиску – PE p w= ⋅ , кГс м / кг;                               (1.2.15) 

− кінетичну енергію – 
2

2K
VE

g
= , кГс м / кг.                          (1.2.16)  

 

 
 

Рис. 2.4.1. Схема збереження енергій рухомого потоку 
 

На масу газу, що знаходиться ліворуч у перерізі «1-1» діє сила тиску 
1 1 1P p S= ⋅ , а праворуч у перерізі «2-2» діє сила 
2 2 2 2 1 ΔP p S p p p= ⋅ → = + . 

При переміщенні газу з перерізу «1-1» до перерізу «2-2» на відстань  
Δl = V1-2 * Δt сила тиску здійснює роботу ΔР * Δl, при цьому змінюється енергія 
тиску, яка рівносильна величині роботи, яку здійснюють силами тиску. Різниця 
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енергій тиску в перерізах «1-1» і «2-2» називається енергією проштовхування 
маси газу між цими перерізами. 

Баланс енергії для елементарного об’єму газу згідно з І законом термоди-
наміки має вигляд: 

2

2внеш вн внеш
dVdQ di dL

g
= + +

,                                  (1.2.17) 
де:  

внешdQ  – зовнішнє тепло, яке підводиться до 1 кг маси газу, ккал; 
внdi  – теплозбереження газу (ентальпія), кгс м/кг; 

V – швидкість руху частинок газу, м/с; 
внешdL – робота, що виконується газом, кгс м/кг. 

Зовнішнє тепло, що підводиться до частинки газу, витрачається на збіль-
шення теплозбереження, збільшення кінетичної енергії і виконання зовнішньої 
роботи. 

Через те що швидкості руху частинок газу досить великі, то тепло не всти-
гає підводитися ззовні до газу ( )0внешdQ = , а значить і зовнішня робота газом 
не виконується ( )0внешdL = , тоді рівняння збереження енергії набуде вигляд: 

2

0
2вн

dVdi
g

+ =
.                                               (1.2.18) 

Після інтегрування виразу отримаємо рівняння: 
2

2 П
Vi const E

g
+ = =

– повна енергія потоку.  
Сума внутрішньої енергії і енергії тиску газу називається теплозбережен-

ням або ентальпією газу: в p wi E E c T p w= + = ⋅ + ⋅ . 
З огляду на рівняння стану газу: p w R T⋅ = ⋅ , рівняння ентальпії можна 

записати виразом: 
( )w wi c T A R T c A R T= ⋅ + ⋅ ⋅ = + ⋅ ⋅ i = cw * T + A * RT= (Cw + A * R) * T, 

враховуючи, що ( )w pc A R c+ ⋅ = , рівняння можна записати у вигляді: 
pi c T= ⋅ , 

де:  
1

427
A =

, Ккал/кгс*м – коефіцієнт еквівалентності тепла, що підво-
диться до виконаної зовнішньої роботи. 

Таким чином, при сталому русі газу без підведення і відведення тепла із 
зовнішнього боку і при невиконанні газом механічної роботи, сума ентальпії і 
кінетичної енергії в будь-якому перерізі потоку зберігається незмінною: 

2 2

2 2p
V Vi c T const

g g
+ = ⋅ + =

 .                                    (1.2.19) 
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Фізичний сенс рівняння: зміна кінетичної енергії газу в основному відбу-
вається за рахунок зміни його теплозбереження. 

 
1.2.4.2. Рівняння балансу енергії рухомого потоку 

(рівняння Д. Бернуллі) 
Рівняння Бернуллі є доповненням до закону збереження енергії рухомих 

частинок рідини і газів. Даний закон сформулював відомий учений Данило Бе-
рнуллі в 1738 р. Виділимо в усталеному потоці рідини трубку струминок. Нехай 
в перерізі «1-1» площею 1S , яке знаходиться на висоті 1H , відносно базового 
рівня параметри потоку рівні: 1 1 1, , ρV p  (рис. 2.4.2). 

У перерізі площею 2S  на висоті 2H  параметри газу дорівнюють 2 2 2, , ρV p
. Припустимо, що обмін енергії між потоком і навколишнім середовищем не 
здійснюється, через деякий час Δt : рідина з перерізу 1S  переміститися на деяку 
відстань по трубці току 1 1Δ Δl V t= ⋅ , а з перерізу 1S  – на відстань, що дорівнює 

2 2Δ Δl V t= ⋅ .  
Згідно з рівнянням про нерозривність потоку через виділені перерізи по-

току за час Δt  проходить однакова маса рідини: 
1 1 1 2 2 2Δ Δ Δρ ρm V S t V S t= ⋅ = ⋅  

Визначимо роботу, яку здійснюють сили тиску в рідині в перерізі «1-1»: 
1 1 1 1 1 1Δ ΔA P l p S V t= ⋅ = ⋅ , 

аналогічно виглядає і робота для перерізу «2-2»: 
2 2 2 2 2 2Δ ΔA P l p S V t= ⋅ = ⋅  

 

 
Рис. 2.4.2. Схема балансу енергії рухомого потоку 

 
Різниця виконаних робіт над об’ємом рідини між перерізами «1-1» і «2-

2» буде дорівнювати: 
1 2 1 1 1 2 2 2Δ Δ ΔA A A p S V t p S V t= − = ⋅ − ⋅ . 

Ця робота збільшує енергію маси рідини Δm  під час проходження нею 
відстані від перетину 1S  до перетину 2S : 

2 1Δ ΔA E E E= = − , 
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де:  
1E  і  2E  – повні енергії маси газу, що рухається в перерізі 1S  і 2S . 

Повна енергія маси рухомого газу включає в себе: кінетичну енергію 
руху, потенційну енергію положення і внутрішню енергію:  

,K П h внE E E E= + + . 
Кінетична енергія характеризує здатність виділеної маси газу виконувати 

роботу при його гальмуванні від вихідної швидкості до нульового значення: 
2

,
Δ

2
i

K i
m VE ⋅

=
 .                                            (1.2.20) 

Потенційна енергія положення характеризує енергію сили ваги газу і по-
казує, яку роботу маса газу Δ im  може виконати при зміні висоти перерізу по-
току газу ( )iH  відносно обраного рівня: 

, , ΔП h i i iE m g H= ⋅ ⋅   .                                  (1.2.21) 
Внутрішня енергія характеризує здатність виділеної маси газу виконати 

роботу при зміні температури: 
, Δвн i i w iE m с T= ⋅ ⋅  .                                          (1.2.22) 

З огляду на рівняння стану газу ρ
p RT=  і газову постійну: 

p wR c c= − , отримаємо ( )ρ ρ p w

p pT
R c c

= =
− , 

тоді вираз внутрішньої енергії газу можна записати у вигляді: 

, Δ
ρ

w i
вн i i

p w i

с pE m
c c

= ⋅ ⋅
− , враховуючи, що 

p

v

c
k

c
= − , отримаємо: 

,
1Δ

1 ρ
i

вн i i
i

pE m
k

= ⋅ ⋅
− ,                                                       (1.2.23) 

де:  
p

w

c
k

c
=  – показник адіабати (для повітря 𝒌𝒌 = 1,4). 

Тоді рівняння повної енергії маси газу в загальному вигляді можна запи-
сати у вигляді: 

2Δ 1Δ Δ
2 1 ρП

mV pE mqH m
k

= + + ⋅
− , 

підставивши в дане рівняння Δ ΔA E= , отримаємо: 
2 2

2 2 1 1
1 1 1 2 2 2 2 1

2 1

1 1Δ Δ Δ Δ
2 1 2 1ρ ρ

V p V pp S V t p S V t m qH m qH
k k

   
⋅ − ⋅ = + + ⋅ − + + ⋅   − −      

З огляду на рівняння нерозривності і згрупувавши величини з однаковими 
індексами, отримаємо рівняння Д. Бернуллі з урахуванням стисливості: 
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2 2
2 2 1 1

2 1
2 1

1 1
2 1 2 1ρ ρ

V p V pqH qH
k k

+ + ⋅ = + + ⋅
− − . 

Через те що в аеродинаміці струминки газового потоку знаходяться прак-
тично на одному рівні, зміну потенціальної енергії тиску від положення в рів-
нянні можна не враховувати, тобто 1 2H H= , таким чином можна вважати, що: 

1 2ρ ρ ρ igH gH gH= = .  
При русі газу з малою дозвуковою швидкістю (М ≤ 0,3) стисливістю його 

можна знехтувати, тобто 1 2ρ ρ ρ= =  і можна вважати, що температура маси 
рідини не змінюється, а значить внутрішня енергія в усих перетинах потоку по-
стійна: 

1 2
,

1 2

1 1
1 1ρ ρвн i

p pE const
k k

= ⋅ = ⋅ =
− − , 

тоді рівняння Бернуллі без урахування стисливості набуде вигляду: 
2 2 2

1 2
1 22 2 2

ρ ρ ρ
n

V V Vp p p const p+ = + = + = = – повний тиск потоку рідини, 
де: 

р1 і р2 – статичний тиск, Па; 
2

2
ρV

 – динамічний тиск або швидкісний напір, Па. 
У загальному вигляді рівняння Д. Бернуллі без урахування стисливості 

має вигляд: 
2

2
ρ

cт
Vp p const∗ = + =  – повний тиск у потоці.            (1.2.24)  

Фізичний сенс рівняння Бернуллі полягає в тому, що при усталеному русі 
нестисливого газу повний тиск дорівнює сумі статичного і динамічного тиску і 
є величиною постійною у всіх перерізах одного і того ж потоку газу. 
 

1.2.4.3. Практичне використання основних рівнянь 
Рівняння встановлюють дуже важливу для аеродинаміки залежність між 

швидкістю потоку, тиском у ньому й основними газодинамічними параметрами 
газу. 

1.2.4.3.1. Повне гальмування газового потоку 
У разі повного гальмування потоку газу в перерізах кінетична енергія ру-

хомого газу повністю перетворюється в потенційну енергію тиску (рис. 2.4.3). 
 

 
 

Рис. 2.4.3. Схема повного гальмування потоку 
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Згідно з рівнянням Д. Бернуллі: 
2 2

0
0 2 2

ρ ρV Vp p ∞
∞+ = +

‘ 
при рівнянні набуває вигляду: 0 0V =  

2

0 2
ρVp p∗ ∞

∞= +
, або 

2

0 Δ
2

ρVp p p∗ ∞
∞− = =

. 
Таким чином, у випадку повного гальмування потоку нестисливого газу 

підвищення тиску в місці гальмування дорівнює швидкісному напору, а тиск 
загальмованого потоку дорівнює повному тиск 𝒑𝒑𝟎𝟎∗. 

1. Задачі – 2.4.1: 
1) Визначити, як зміниться повний тиск у критичній точці носової час-

тини фюзеляжу літака на висоті 8000 м, якщо швидкості літака зміню-
ються від 400 до 900 км/год. 

2) Визначити температуру загальмованого повітряного потоку для чисел 
Маха М = 3 і 5, якщо температура набігаючого потоку дорівнює  
t = 300С. 
 

1.2.4.3.2. Виникнення підйомної сили 
На підставі рівняння нерозривності й рівняння балансу енергії рухомого 

газу можна пояснити фізичну сутність виникнення підйомної сили на обтічному 
потоком газу твердому тілі (рис. 2.4.4). 

При обтіканні тіла газовим потоком на верхній його поверхні швидкість 
потоку збільшується через зменшення площі перерізу струмків, що призводить 
до зменшення тиску. На нижній поверхні швидкість потоку зменшується через 
збільшення площі поперечного перерізу струминок, що призводить до збіль-
шення статичного тиску. 

Таким чином, на обтічному тілі виникає різниця тисків, що призводить до 
виникнення на обтічному тілі підйомної сили Yа, спрямованої вгору. 

 
 

Рис. 2.4.4. Схема виникнення аеродинамічної сили 
 

1.2.4.3.3. Вимірювання швидкості польоту 
На підставі закону Д. Бернуллі використовується принцип вимірювання 

швидкості польоту літального апарату. Вимірювання швидкості здійснюється 
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за допомогою приймача повітряного тиску (ППТ), що складається з 2-х трубок: 
внутрішньої трубки 1, яка є приймачем повного тиску і зовнішньої трубки 2, яка 
є приймачем статичного тиску (рис. 2.4.5): 

 
 

Рис. 2.4.5. Схема вимірювання швидкості повітряного потоку 
2

2
ρ

П ст
Vp p= +

 
Обидві трубки з’єднані з покажчиком швидкості 3, під дією різниці тисків 

мембранна коробка 4 деформується і через передавальний механізм пересуває 
стрілку приладу 5, звідси формула для розрахунку приладової швидкості: 

( )2
ρ

П ст
пр

p p
V

−
=

.                                     (1.2.25) 
Швидкість, виміряна ППТ, називається приладовою швидкістю ЛА. Зі 

збільшенням висоти польоту в зв’язку зі зменшенням густини повітря пока-
зання приладу стають недостовірними. Тому повітряна швидкість ЛА (𝑽𝑽н) на 
деякій висоті (H) буде дещо більшою, ніж швидкість, що показує прилад. З цією 
метою для визначення істинної повітряної швидкості вводиться поправка (1/Δ). 

1 ,
Δн прV V=

 де 0

Δ ρ
ρ

н=
.                             (1.2.26) 

 
2. Задачі – 2.4.2: 
1) Визначити приладову і повітряну швидкість польоту літака, якщо ста-

тичний тиск за бортом літака на заданій висоті дорівнює 1,013 * 105 Па, 
тиск у критичній точці на фюзеляжі літака дорівнює 1,108 * 105 Па, а 
масова густина дорівнює 0,5 кг/м3. 

2) Літак летить на висоті Н = 8000 м. Яку швидкість буде показувати при-
лад показника швідкості і яка буде фактична повітряна швидкість, 
якщо повний тиск дорівнює 1,15 * 105 Па? 

 
Питання для самостійної перевірки стану засвоєння матеріалу  

за темою 1.2 
1. Рівняння стану газового потоку і його практичне використання в ае-

рогідрогазодинаміці. 
2. Рівняння збереження енергії потоку рідини і газу, його практичне ви-

користання в аерогідрогазодинаміці. 
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3. Рівняння нерозривності потоку рідини і газу (рівняння Л. Ейлера), 
його практичне використання в аерогідрогазодинаміці. 

4. Рівняння балансу енергії рухомого потоку рідини і газу (рівняння 
Д. Бернуллі) і його практичне використання в аерогідрогазодинаміці. 

5. Теоретичне моделювання течій потоку рідини і газу навколо твердих 
тіл. 

6. Характеристика прямолінійного рівномірного руху частинок рідини й 
газу в потоці. Основні елементи потоку: траєкторія, лінія току, трубка 
току. 

7. Характеристика вихрового руху частинок рідини й газу в потоці. Ос-
новні елементи вихрового потоку: вихрова лінія, вихровий шнур, вих-
рова трубка. 

8. Визначення потоку рідини і газу, поняття усталеного і неусталеного 
потоку, спектр обтікання навколо твердих тіл. 

9. Фізична картина течії рідини і газу навколо твердих тіл і зон при об-
тіканні. 

10.  Використання рівнянь Л. Ейлера і Д. Бернуллі при поясненні фізичної 
сутності виникнення підйомної сили профілю і крила. 

11.  Практичне використання рівнянь Клайперона-Менделєєва і збере-
ження енергії газового потоку в аерогідрогазодинаміці. 

 
ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 

до практичного заняття за темою 1.2 
1. Задачі – 2.2.1: 
1) Визначити, як зміняться висота і швидкість польоту літака, якщо 

температура повітря змінюється з +200С на поверхні землі до -450С 
за бортом літака, а число Маха дорівнює 0,6. 

2) Визначити, як зміниться швидкість течії і швидкісний тиск у стру-
менях над і під профілем, якщо на висоті польоту Н = 5000 м при шви-
дкості V = 720 км/год. площа поперечного перетину струменя перед 
профілем дорівнює S = 10 см2 і змінюється: над профілем зменшу-
ється на 20 %, а під профілем збільшується на 40 %. 

3) Визначити число Маха і число Рейнольдса на висоті 8000 м, якщо шви-
дкість літака дорівнює 900 км/год, коефіцієнт динамічної в’язкості 
на цій висоті дорівнює 1,457*10-5 Н с/м2, хорда крила дорівнює 1,5 м. 

4) Визначити коефіцієнт кінематичної в’язкості повітря і число Рейно-
льдса на висоті 10000 м, якщо коефіцієнт динамічної в’язкості на цій 
висоті дорівнює 1,457*10-5 Н с/м2, швидкість літака дорівнює  
420 км/год, діаметр фюжеляжу літака дорівнює 5 м. 
 

2. Задачі – 2.3.1: 
1) У скільки разів зменшиться об’єм газу в циліндрі поршневого двигуна 

в процесі стискання, якщо перед стисканням тиск і температура до-
рівнювали 2,0 кГс/см2 і +350 С, а в кінці стискання тиск і температура 
дорівнювали 25 кГс/см2 і +6000 С? 
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2) Визначити вагу повітря, що міститься в бортовому балоні гальмівної 
системи вертольоту, якщо об’єм балону дорівнює 6 л, тиск в балоні 
дорівнює 190 кГс/см2, а температура + 350 С. 
 

3. Задачі – 2.3.2: 
1) Визначити розмір швидкісного тиску, повний тиск і число Маха на ви-

соті Н = 4000 м, при швидкості 400 км/год. 
2) При обтіканні крила повітряним потоком площа струменя зменши-

лась у 2 рази. Визначити швидкість струменя і швидкісний тиск у най-
вужчому перерізі, якщо швидкість польоту літака дорівнює  
480 км/год. на рівні земної поверхні. 

3) Визначити, як зміниться розмір швидкісного тиску на елементи кон-
струкції літака, який летить зі швидкістю V = 720км/год., при зміні 
висоти з Н1 = 2 км до Н2 = 4000 м. 

4) Визначити, як зміниться швидкість і швидкісний тиск у струменях 
над і під профілем крила, якщо на висоті польоту Н = 3000 м при шви-
дкості 320 км/год площа поперечного перерізу струменя перед профі-
лем дорівнює S = 50 см2 і змінюється таким чином: над профілем зме-
ншується на 20 %, а під профілем збільшується на 40 %. 
 

4. Задачі – 2.4.1: 
1) Визначити, як зміниться повний тиск у критичній точці носової час-

тини фюзеляжу літака на висоті 8000 м, якщо швидкості літака змі-
нюються від 400 до 900 км/год. 

2) Визначити температуру гальмування повітряного потоку для чисел 
Маха М = 3 і 5, якщо температура набігаючого потоку дорівнює 
t = 300С. 

 
5. Задачі – 2.4.2: 
1) Визначити приладову і повітряну швидкість польоту літака, якщо 

статичний тиск за бортом літака на заданій висоті дорівнює 
1,013*105 Па, тиск у критичній точці на фюзеляжі літака дорівнює 
1,108*105 Па., а масова густина дорівнює 0,5 кг/м3. 

2) Літак летить на висоті Н = 8000 м. Яку швидкість буде показувати 
прилад показника швидкості і яка буде фактична повітряна швид-
кість, якщо повний тиск дорівнює 1,15*105 Па? 
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1.3. РІВНЯННЯ РУХУ ГАЗОВОГО ПОТОКУ З УРАХУВАННЯМ  
СТИСЛИВОСТІ СЕРЕДОВИЩА. ТЕОРІЯ СОПЛА ЛАВАЛЯ 

 
1.3.1. Рівняння балансу енергії газового потоку з урахуванням сти-

сливості середовища (рівняння Д. Бернуллі) 
У загальному випадку руху газового потоку на етапах гальмування або 

розгону зміна фізичних параметрів стану газу підпорядковується ізоентропіч-
ному рівнянню: 

ρkp c= ⋅ , 
де: 

С  –  газова постійна величина ізоентропічного процесу; 
ρ  – масова густина газу, кг/м3; 

p

w

c
k

c
=  – показник адіабати; 

p  – тиск газу, Па. 
Якщо підставити рівняння ізоентропи в рівняння Д. Бернуллі без 

урахування стисливості і виконати спільне інтегрування, то отримаємо 
рівняння Д. Бернуллі з урахуванням стисливості (рис. 3.1.1). 

 

 
 

Рис. 3.1.1. Схема виведення рівняння Д. Бернуллі 
з урахуванням стисливості 

2 2
1 1 2 2

1 21 2 1 2ρ ρ
k p V k p V const

k k
⋅ + = ⋅ + =

− −  
 
У загальному випадку рівняння Д. Бернуллі з урахуванням стисливості 

прийме перший вид: 
2

1 2ρ
k p V const

k
⋅ + =

− .                                   (1.3.1) 
Рівняння Бернуллі з урахуванням стисливості можна перетворити в ін-

ший вид використовуючи рівняння стану газу: 
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ρ
p RT=

. 
Тоді рівняння перетворюється в другий вид через зміну температури: 

2

1 2
k VRT const

k
⋅ + =

− .                                        (1.3.2) 
Рівняння Д. Бернуллі можна перетворити в третій вид через зміну швид-

кості звуку: a kRT=  
2

2

1 2
k Va const

k
⋅ + =

− .                                          (1.3.3) 
Через те що в адіабатичному процесі при зміні тиску стиснення газу 

відбувається зміна і його температури, отже, відбувається і зміна внутрішньої 

енергії газу пропорційно 
1

RT
k −

. Тоді в рівнянні Д. Бернуллі з’являється новий 

член, що враховує внутрішню енергію газу. 

Таким чином, враховуючи, що 
1 1ρ

k p RTRT
k k

= +
− −

, отримаємо четвер-

тий вид рівняння: 
2

2 1ρ
p V RT const

k
+ + =

− .                                           (1.3.4)  
Фізична сутність рівняння Бернуллі для стискуваного газу полягає в 

наступному: сума потенційної енергії ρ
p 

 
 

, кінетичної енергії 
2

2
V 
 
 

 і внут-

рішньої енергії 
1

RT
k

 
 − 

 одиниці маси газу в будь-якому поперечному перерізі 

струменя газу є величиною постійною. 
 

1.3.1.2. Залежність фізичних параметрів потоку від швидкості його 
руху 

1.3.1.2.1. Температура загальмованого потоку (рис. 3.1.2)  
На передній кромці обтічних тіл завжди є область або точка, в якій газ 

повністю гальмується і швидкість обтікання дорівнює «0» (V = 0). Цю область 
або точку називають критичною. 

Якщо проаналізувати рівняння Бернуллі, то можна дійти висновку, що: 
2

1 2
k VRT const

k
↓

↑ + =
− . 
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Рис. 3.1.2. Схема виведення рівняння повного гальмування 
 

Звідси випливає, що при гальмуванні потоку його температура збіль-
шується і максимальне значення температури буде відповідати швидкості V = 0 
(тобто в точці гальмування). 

Згідно з рівнянням Д. Бернуллі, температуру загальмованого потоку 
можна визначити за формулою: 

2 2
0

01 2 1 2
i

i
k V k VRT RT

k k
+ = +

− − , звідси при V0 = 0,  

з урахуванням рівняння 
2a kRT= , отримаємо новий вираз визначення темпе-

ратури загальмованого потоку: 
2

0
11

2i
kT T M− = + 

  .                                          (1.3.5) 
З цього виразу випливає, що температура загальмованого потоку збіль-

шується зі зростанням числа Маха (М), а це пояснюється тим, що при адіаба-
тичному гальмуванні кінетична енергія потоку перетворюється у внутрішню 
енергію газу і йде на збільшення його температури. Це явище називається кіне-
тичним нагріванням. 

Залежність температури загальмованого потоку від чисел М: 
M 0 1 2 3 4 5 

𝑻𝑻𝟎𝟎, °𝑲𝑲 288 346 518 807 1210 1764 

Якби не було теплопередачі, то температура газу в критичних точках 
профілів обтічних тіл дорівнювала б температурі 0T  газу, а через те що вона ви-
промінюється в середовище і розсіюється, відбивається від поверхні тіла, а та-
кож відводиться всередину тіла, то температура в точці гальмування буде 
значно меншою температури гальмування. 

 
1. Задачі – 3.1.1 

1) Визначити температуру загальмованого повітряного потоку для чи-
сел Маха М = 3 і 6, якщо політ здійснюється на висоті польоту Н = 5000 м. 

2) Визначити швидкісний і повний тиск на визначеній висоті, якщо те-
мпература повітря складає -250С, а число Маха дорівнює М = 0,95. 
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3) Визначити приладову і повітряну швидкість, а також число Маха, 
якщо швидкість звуку на висоті польоту дорівнює ан = 320 м/с, повний тиск 
повітряного потоку p* = 9,9 * 105 Па.  

4) Літак летить на висоті Н = 8000 м зі швидкістю V = 420км/год. Яку 
швидкість буде показувати прилад показника швидкості, якщо шкала приладу 
відградуйована на висоту Н = 0 м. Визначити число Маха і температуру повітря 
при завданих вихідних даних. 

 
1.3.1.2.2. Гранична швидкість руху 
Згідно з рівнянням Д. Бернуллі з урахуванням стисливості середовища: 

2

,
1 2ρ

k p V const
k

⋅ + =
−  або 

2

1 2
k VRT const

k
⋅ + =

−  
збільшення швидкості потоку газу, а значить, збільшення його кінетичної 
енергії може відбуватися тільки за рахунок зменшення потенційної енергії по-
току. 

Граничне значення швидкості потоку настає тоді, коли потенційна 
енергія потоку знижується до «0», тобто коли відбувається зменшення абсолют-
ної температури газового середовища до 0T = . 

Швидкість, досягнута газовим потоком при температурі середовища  
Т0 = 0, називається граничною і визначається за формулою: 

( )
2

01 2
i

i
k VR T T

k
⋅ − =

−  , звідси 
( )0

2
1пред i

kV R T T
k

= −
− .                   (1.3.6) 

Якщо газ із параметрами стану 0 0 0, ,ρp T  знаходиться в стані спокою 
(наприклад, газ знаходиться в балоні під тиском або пороховий двигун зі спре-
сованим пороховим зарядом), а потім починається витік газу з безперервним 
збільшенням швидкості від 0V  до i предV V= , тоді рівняння Бернуллі приймає 
вигляд (рис. 3.1.3): 

2 2
0

01 2 1 2
і

і
k V k VRT RT

k k
+ = +

− − , при 0iT =  

отримаємо: 

2

01 2
предVk RT

k
⋅ =

− , звідси: 

0
2

1пред
kV RT

k
= ⋅

− ;                                             (1.3.7) 
для повітря, коли 1,41; 287 Джk R кг К= = ⋅ , тоді гранична швидкість 

дорівнює: 

02000предV T= ⋅ ;                                          (1.3.8) 
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Рис. 3.1.3. Схема витікання газу з порохового двигуна у вакуум 
 

З основного рівняння Д. Бернуллі можна визначити відносну зміну темпе-
ратури залежно від відносної зміни швидкості потоку газу: 

2

2
0

1
пред

T V
T V

= −
. 

2. Задача – 3.1.2 
Визначити граничну швидкість повітряного потоку при польоті на ви-
соті Н = 10000 м при числі Маха М = 2. 

 
1.3.1.2.3. Тиск і масова густина повітря 
Зміну тиску і густини рухомого газу можна виразити через зміну темпера-

тури. Використовуючи рівняння ізоентропічного процесу 

0 0

ρ
ρ

k
p
p

 
=  
   

і підставивши в нього рівняння стану середовища, отримаємо нове рівняння че-
рез зміну температури: 

1
1 1

0 0 0 0

; ρ
ρ

k
k kp T T

p T T

− −   
= =   
    . 

Потім, якщо підставити їх у вихідне рівняння зміни температури при галь-
муванні потоку, отримаємо нове рівняння визначення температури: 

2
0

11
2

kT T M− = + 
  .                                           (1.3.9) 

З урахуванням цих перетворень отримаємо формули для визначення ін-
ших параметрів газу з урахуванням стисливості (рис. 3.1.4): 
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1 12 2
0

0
1 1

1 12 2
0

0

1 11 1
2 2

1 11 1
2 2

ρ ρ ρ
ρ

k k
k k

k k

p k kM p p M
p

k kM M

− −

− −

− −   = + ⇒ = +   
   

− −   = + ⇒ = +   
                (1.3.10) 

 

 
 

Рис. 3.1.4. Схема графіків залежностей основних параметрів потоку 
від числа Маха (М) 

 
У міру збільшення швидкості повітряного потоку відбувається зменшення 

швидкості звуку в ньому. Через те що швидкість звуку зменшується через змен-
шення температури потоку Т, а саме a T= , можна установити залежність між 
швидкістю звуку і граничною швидкістю потоку: 

2
2

02
0

1 ; 1i i

пред пред

a V Va a
a V V

 
= − = −   

  . 
3. Задачі – 3.1.3 

1) Визначити швидкість звуку, число Маха, швидкісний і повний тиск 
потоку, что обтікає літак у польоті зі швидкістю V = 480км/год на висоті  
H = 5000 м, якщо атмосферний тиск на даній висоті складає 54052 Па. 

2) Визначити фактичну висоту польоту літака, приладову швидкість, 
швидкість звуку і швидкісний напір, якщо прилад числа Маха показує значення 
М = 0,9, а повітряна швидкість літака дорівнює Vпн = 980 км/год. 

 
У міру зростання швидкості потоку і зменшення швидкості звуку їх зна-

чення поступово зближуються і в деякому перерізі профілю, приблизно в місті 
максимальної його товщини, вони зрівнюються. Цей переріз називається кри-
тичним (рис. 3.1.5). 
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Рис. 3.1.5. Схема досягнення швидкості звуку в критичному перерізі 
 

Наскільки близькі КРV і предV – простежимо на рівнянні Д. Бернуллі, 
запишемо рівняння Д. Бернуллі для критичного перерізу:  

де  
i крV a= , а швидкість при цьому дорівнює граничній i предV V= , тоді 

кр предa V=  (рис. 3.1.6). 
Рівняння Бернуллі для стискуваного потоку через швидкість звуку, коли: 

пред крV a=  має вигляд: 
2 2 22 2

;
1 2 1 2 2

пред кр предV a Va aconst const
k k

+ = + = =
− − ,  

тоді отримаємо 

2
1
1

пред

кр

V k
a k

  +
=   −   

 

 
Рис. 3.1.6. Залежність швидкості звуку від граничної швидкості потоку 
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Для повітря: 756предV м с= , при 0 288T K=   

Через те що при критичній швидкості руху 1кр
кр

V
M

a
= = , критичні зна-

чення параметрів потоку можна визначити за формулами: 

0
0

1 1

0
0

1 1
1 1

0
0

2 2 ;
1 1

2 2 ;
1 1

2 2
1 1

ρ
ρ ρ

ρ

кр
кр

k k
k kкр

кр

k kкр
кр

T
T T

T k k

p
p p

p k k

k k

− −

− −

= ⇒ =
+ +

   = ⇒ =   + +   

   = ⇒ =   + +                          (1.3.11) 
 
Для повітря, при 0 0 01,41; 0,831 ; 0,528 ; 0,636ρкр кр крk T T p p p= = = = , 

де: 
T0, p0, ρ0 – фізичні параметри повітря при усталеному русі; 
Tкр, pкр, ρкр – фізичні параметри повітря в критичному перерізі по-
току. 
 

4. Задача – 3.1.4 
Визначити критичні параметри повітряного потоку: температуру, тиск 
і масову густину за спрощеними формулами, якщо політ літака здійс-
нюється на висоті Н = 2000 м. 
 

1.3.2. Рівняння постійної масової витрати рідини або газу  
з урахуванням стисливості (рис. 3.2.1) 

 

 
 

Рис. 3.2.1. Схема потоку рідини з урахуванням стисливості 
 

У загальному випадку з урахуванням стисливості рівняння Л. Єйлера має 
вигляд: 

ρ mVS const Q= ⇒ −  масова витрата 
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В умовах, коли проявляється стисливість газу, для визначення залежності 
між зміною площі поперечного перерізу, масовою щільністю і швидкістю по-
току газу перетворимо рівняння у вид: 

ρ
constV

S
=

 
З цієї залежності випливає, що зміна швидкості обумовлена зміною площі 

поперечного перерізу струмка і зміною густини газу. 
Використовуючи співвідношення: 

2ρ
ρ

d dVM
V

= −
 

можна зробити наступні основні висновки: 
1) зміна густини і швидкості мають різні знаки: при гальмуванні газ 

ущільнюється, а при розгоні – розріджується; 
при 2 1 ρV V< → ↑ ; при 2 1 ρV V> → ↓  

2) відносна зміна густини потоку при зміні швидкості пропорційна 
квадрату числа Маха М2; 

2dp M
p
=

  
3) при швидкості потоку, меншій швидкості звуку V a< , темп зміни 

густини ρ газу менше темпу зміни швидкості V: 
ρ
ρ

d dV
V

<
 

при швидкості більшій швидкості звуку V a< , темп зміни густини ρ газу 
набагато більший темпу зміни швидкості V: 

ρ
ρ

d dV
V

>
 

Таким чином, при досягненні потоком газу в процесі розгону швидкості, 
яка дорівнює швидкості звуку, настає якісна зміна співвідношення між віднос-
ною зміною швидкості і відносною зміною густини газу в струминках. 

З огляду на співвідношення: 
2ρ

ρ
d dVM

V
= −

 
можна отримати рівняння усталеної масової витрати з урахуванням стисливості 
в диференційній формі: 

2
1

1
dV dS
V M S

= ⋅
−  

1. Задача – 3.2.1 
Визначити, як зміниться швидкість польоту літака при зміні висоти від 
Н1 = 8000 м до Н2 = 3000 м при незмінній вазі літака G = 100 кН і площі 
крила S = 150 м2, коефіціенті підйомної сили Сya = 0,9. 
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1.3.3. Поняття про критичну швидкість потоку.  
Теорія сопла Лаваля 

1.3.3.1. Поняття про критичну швидкість потоку газу 
З рівняння нерозривності з урахуванням стисливості газу записаних у ви-

гляді: 

( )2 1dS SM
dV V

= − ⋅
 

випливають певні закономірності: 
1) при дозвуковій течії газу ( ), 1 0dSV a M

dV
< < <  зв’язок між змінами 

площі поперечного перерізу струминки і швидкості потоку принципово такий 
же, як і у нестисливої рідини: газ розганяється у звужуючій і гальмується в ро-
зширюючій частині струминки, проте кількісні співвідношення тим більше, 
чим більше число Маха М потоку; 

2) досягнення швидкості звуку можливо в найвужчому перерізі, 

( ) 0dSV a
dV

= =
. 

3) при надзвуковій течії ( ), 1 0dSV a M
dV

> > >  залежність зворотна: газ ро-

зганяється в розширюючій частині струминки і гальмується в звужуючій. Це 
пояснюється більш різким падінням густини порівняно з приростом швидкості; 

4) щоб швидкість потоку збільшилася від дозвукової до надзвукової, не-
обхідно спочатку струмінь звужувати, поки газ не збільшить свою швидкість до 
V a= , а потім площу поперечного перерізу необхідно розширювати для отри-
мання надзвукової течії. 

Ці закономірності використовуються для отримання надзвукових потоків 
газу за допомогою спеціально спрофільованих пристроїв, де вхідна частина зву-
жується, а вихідна частинами – розширюється. Такі пристрої називаються соп-
лами Лаваля, по імені шведського інженера, який вперше застосував їх для 
отримання надзвукової течії без суттєвої витрати енергії. 

Швидкість потоку, що дорівнює місцевій швидкості звуку, називається 
критичною, переріз струменя, де досягається критична швидкість, називається 
критичним. 

 
1.3.3.2. Теорія сопла Лаваля 
Для аналізу умов витрати газу по трубці потоку зручно використовувати 

рівняння питомої масової витрати газу: 

ρm VS=  або ρm V
S
= . 

Розглянемо зміну параметрів газу по довжині сопла Лаваля (рис. 3.2.2). 
Окремі випадки розв’язування рівняння: 

1) при відсутності швидкості руху потоку питома витрата дорівнює 
нулю:  

0 0ρV V= → ⋅ = ; 
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2) при швидкості потоку V a< : збільшення швидкості течії газового 
потоку можливе при зменшенні площі поперечного перерізу: 

, ,ρ ρ ρmC V при const V тоді V
S

↑ → ≈ →↑ = ↑
↓

 швидкість течії газового 

потоку досягає значення швидкості звуку крV V a= =  при мінімальній 

площі перерізу minS :  
( ) minmax

,ρV V S↑ → →  при ρ const=  

( )
max

min

ρ кр
m V

S
=

; 
3) при швидкості потоку V a> : подальше збільшення швидкості 

надзвукового потоку (V > a) можливе при розширенні вихідного перерізу 
газового потоку через різке зменшення масової густини газу: 

ρV a V S↑ > →↓↓ ⋅ ↑→↑ , 
ρm V

S
=↓↓ ⋅ ↑

↑ . 
Основні закономірності течії газового потоку в соплі Лаваля: 

1) при , 1V a M< < ,  зв’язок між зміною площі перерізу струминки і 
швидкістю течії аналогічний, як і для нестисливого потоку: 

;V S V S↑→↓ ↓→↑ ; 
2) при , 1V a M> <  спостерігається зворотна залежність: 

;V S V S↑→↑ ↓→↓  

 
Рис. 3.2.2. Схема зміни параметрів потоку по довжині сопла Лаваля  
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3) щоб збільшити швидкість потоку від дозвукової до надзвукової, 
необхідно: 

− спочатку звужувати поперечний переріз струменя до тих пір, 
поки швидкість потоку не досягне швидкості звуку; 

− потім розширювати переріз струменя, що приведе до ще більшого 
збільшення надзвукової швидкості газового потоку. 

Сопло Лаваля застосовується в авіаційній техніці:  
− у вигляді соплових апаратів реактивних двигунів; 
− в аеродинамічних трубах для отримання надзвукових швидкостей 

течії при проведенні досліджень. 
 

Питання для самостійної перевірки стану засвоєння матеріалу  
за темою 1.3 

1. Рівняння Д. Бернуллі рухомого газового потоку з урахуванням стисли-
вості, його фізична сутність і практичне використання. 

2. Залежність температури загальмованого газового потоку від швидкості 
руху, фізична сутність кінетичного нагрівания поверхні обтічного тіла. 

3. Характеристика граничної швидкості газового потоку і її залежність від 
температури навколішнього середовища. 

4. Характеристика критичного перерізу потоку, його сутність і визначення 
критичних параметрів газового потоку. 

5. Рівняння Л. Ейлера з врахуванням стисливості газу, його фізична 
сутність і практичне використання. 

6. Характеристика критичної швидкості стисливого газового потоку, ос-
новні закономірності при разгоні потоку від дозвукової швидкості до 
надзвукової. 

7. Сутність сопла Лаваля, характеристика залежності параметрів газового 
потоку від швидкості руху і зміни основних параметрів газового потоку 
по довжині сопла Лаваля. 

 
ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 

до практического заняття за темою 1.3 
1. Задачі – 3.1.1: 
1. Визначити температуру загальмованого повітряного потоку для чи-

сел Маха М = 3 і 6, якщо політ здійснюється на висоті польоту  
Н = 5000 м. 

2. Визначити швидкісний і повний тиск на визначеній висоті, якщо тем-
пература повітря складає -250С, а число Маха дорівнює М = 0,95. 

3. Визначити приладову і повітряну швидкість, а також число Маха, 
якщо швидкість звуку на висоті польоту дорівнює ан = 320 м/с, повний 
тиск повітряного потоку p* = 9,9*105 Па.  

4. Літак летить на висоті Н = 8000 м зі швидкістю V = 420 км/год. Яку 
швидкість буде показувати прилад показника швидкості, якщо шкала 
приладу відградуйована на висоту Н = 0 м. Визначити число Маха і 
температуру повітря при заданих вихідних даних. 
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2. Задача – 3.1.2: 
Визначити граничну швидкість повітряного потоку при польоті на 
висоті Н = 10000 м при числі Маха М = 2. 

 
3. Задачі – 3.1.3: 
1. Визначити швидкість звуку, число Маха, швидкісний і повний тиски 

потоку, що обтікає літак у польоті зі швидкістю V = 480 км/год на 
висоті H = 5000 м, якщо атмосферний тиск на даній висоті складає 
54052 Па. 

2. Визначити фактичну висоту польоту літака, приладову швидкість, 
швидкість звуку і швидкісний напір, якщо прилад числа Маха показує 
значення М = 0,9 , а повітряна швидкість літака дорівнює  
Vпн = 980 км/год. 
 

4. Задача – 3.1.4: 
Визначити критичні параметри повітряного потоку: температури, 
тиску і густини за спрощеними формулами, якщо політ літака здійс-
нюється на висоті Н = 2000 м. 

 
5. Задача – 3.2.1 

Визначити, як зміниться швидкість польоту літака при зміні висоти 
з Н1 = 8000 м до Н2 = 3000 м при незмінній вазі літака G = 100 кН і 
площі крила S = 150 м2, коефіцієнт підйомної сили Сya = 0,9. 
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1.4. ЗАКОНОМІРНОСТІ ВИХРОВОГО РУХУ ГАЗОВОГО ПОТОКУ. 
ТЕОРЕМА М. Є. ЖУКОВСЬКОГО ПРО ПІДЙОМНУ СИЛУ КРИЛА 

 
1.4.1. Закономірності вихрового руху потоку рідини і газів.  

Основні теореми про вихори 
 

1.4.1.1. Закономірності вихрового руху потоку рідини і газів. 
При обтіканні аеродинамічних тіл повітряним потоком швидкість течії в 

струминках потоку змінюється в міру віддалення від поверхні обтічного тіла. У 
реальному повітряному потоці відмінність швидкостей між сусідніми струмин-
ками приводить до виникнення дотичних сил тертя, розмір яких пропорційний 
градієнту швидкості по товщині примежового шару повітряного потоку (рис. 
4.1.1). 

 

 
 

Рис. 4.1.1. Схема виникнення вихрового руху частинок 
τ = μ *𝒅𝒅𝑽𝑽𝒙𝒙𝒅𝒅𝒚𝒚

; XТР = τ * S; МТР = ХТР * r; ω = f (МТР) 
 

Унаслідок властивостей в’язкості між шарами стуминок виникають сили 
тертя. При цьому шари струминки з великими швидкостями захоплюють за со-
бою уповільнені шари, а шари струминок із меншими швидкостями гальмують 
шари, які рухаються з великими швидкостями. У свою чергу, великі швидкості 
викликають великі сили тертя. 

Таким чином, виникає пара сил тертя, які на радіусі до центру мас части-
нок викликають появу моменту тертя і, як наслідок, приводять до виникнення 
обертального руху частинок, який називається вихровим рухом. 

У реальному потоці вихрова течія повітря утворюється при обтіканні тіл 
із затупленою задньою кромкою або з гострими поперечними кромками (рис. 
4.1.2). Вихори, залежно від їх інтенсивності, при обертанні з деякою кутовою 
швидкістю, втягують в обертальний рух сусідні стуминки рідини або газу, які 
були нерухомими або рухалися прямолінійно, і тим самим викликають обер-
тальний рух у додатковій масі середовища. 
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Положення вихорів у просторі визначається вихровими лініями. Потуж-
ність вихорів оцінюється їх напругою (або інтенсивністю). 

 

 
 

Рис. 4.1.2. Схема джерел вихрового руху 
 

У загальному випадку напруга вихору визначається рівнянням  
(рис. 4.1.3): 

Γ 2 ω dS= ⋅∫∫ , для загального випадку ( )ω f t=  ;  (1.4.1) 
Напругою вихору (Г) називається фізична величина, яка дорівнює 

подвоєному подвійному інтегралу добутку кутової швидкості обертання 
вихору на площу поперечного перерізу вихору. 

Для окремого випадку, коли кутова швидкість постійна (ω const= ), 
рівняння напруги вихору має вигляд: 

Γ 2 ωn S= ⋅ ⋅ ,                                                (1.4.2)  
де: 

𝝎𝝎𝒏𝒏 −  нормальна складова результуючого вектора кутової швидкості 
обертання вихору, 1/c; 
𝒅𝒅 −  площа поперечного перерізу вихору, м2.  

Усередині кожного вихору колова швидкість обертання частинок рідини 
чи газу пропорційна кутовій швидкості обертання і відстані від центру вихору 
до кола вихору. В навколишньому середовищу вихор збуджує обертальний рух 
нерухомих частинок рідини чи газу (рис. 4.1.3). 

Колову швидкість, індуковану нескінченним прямолінійним вихровим 
шнуром, можна визначити за формулою: 

2
,

2
ω
πl

dS
V

r
= ∫∫

 для ( )ω f r=  

( ) Γ 2 ,
2 2

ω ω
π π π

n nS SV l
r r r

= = =
 , для ωn const= , 

де:  
lV −  індукована вихором колова швидкість на довільному замкне-

ному контурі (𝓵𝓵), м/с; 
ωU r= ⋅ −  колова швидкість по площі вихору, м/с. 

 



79 

 
 

Рис. 4.1.3. Схема виникнення індукованої вихором збуреної швидкості 
Вихровий рух характеризується поняттям циркуляції швидкості по 

довільному замкненому контуру (рис. 4.1.4). 
 

 

 

Рис. 4.1.4. Схема виникнення циркуляції швидкості  
по замкненому контуру 

 
Циркуляцією швидкості по замкненому контуру (J(l)) називається ве-

личина, яка визначається криволінійним інтегралом добутку дотичної 
складової індукованої вихором швидкості на довжину замкненого контуру. 

 
1. Задачі – 4.1.1: 

1) Визначити для нескінченного вихору напругу, індуктивну швид-
кість і колову швидкість на перерізі вихору, якщо частота обертання ви-
хору дорівнює ωв = 25 1/с, площа перерізу вихору Sв = 80 см2, радіус кола, 
что охоплює вихор, дорівнює R = 40 см. 

2) Визначити, як зміниться повний тиск у критичній точці носової ча-
сти фюзеляжу літака при зміні висоти польоти з Н1 = 1000 м до Н2 = 5000 м 
при швидкості V = 720 км/год. 
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1.4.1.2. Основні теореми про вихори 
У загальному вигляді вихор характеризується певними геометричними 

параметрами: площею поперечного перерізу вихору і його довжиною, а також 
кінематичними параметрами: кутовою швидкістю обертання вихору і його 
напругою (рис. 4.1.5). 

 

 
Рис. 4.1.5. Схема кінематичних параметрів вихору 

 
1.4.1.2.1. Теорема Гельмгольца 
Визначення: напруга (інтенсивність) вихору по його довжині не 

змінюється в часі і є величиною постійною (рис. 4.1.6): 
 

 
 

Рис. 4.1.6. Кінематична схема вихору 
 

В ідеальній рідині несучі поверхні можна моделювати вихорами, які доз-
воляють визначати збурені швидкості й тиск і, як наслідок, розраховувати аеро-
динамічні сили на модельованому вихорами тілі. 

Наслідок теореми: 
− вихрові шнури повинні бути замкненими по контуру; 
− вихрові шнури повинні спиратися на будь-які тверді поверхні; 
− вихрові шнури повинні мати нескінченну довжину. 
Якщо розглянути довільний замкнений контур, то циркуляцію швидкості 

по цьому контуру можна представляти як проекції результуючої циркуляції 
швидкості на відповідні вісі координат: 

замкненими 
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( ) ( )x y z
l l

J l Vl dl V dx V dy V dz= ⋅ = + +∫ ∫ 
.                     (1.4.3) 

1.4.1.2.2. Теорема Стокса 
Визначення: циркуляція швидкості по замкненому контуру (𝓵𝓵) дорівнює 

сумарній напрузі всіх вихорів, які охоплюються цим контуром (рис. 4.1.7). 

 
Рис. 4.1.7. Схема сумарної напруги вихорів 

 
Теорема використовується при моделюванні несучих поверхонь декіль-

кома прямолінійними вихорами, які створюють сумарну циркуляцію швидкості 
по довільному замкненому контуру, що охоплює вихрові шнури. 

 
1.4.1.2.3. Теорема Томпсона 
Визначення: циркуляція швидкості по замкненому контуру, що прохо-

дить через одні й ті ж точки в просторі і з часом не змінюється (рис. 4.1.8). 
 

 
 

Рис. 4.1.8. Схема циркуляції швидкості по замкненому контуру 
 

Наслідок теореми: якщо в ідеальній рідині циркуляція швидкості по за-
мкненому контуру з часом дорівнює нулю (тобто рух невихровий), то воно буде 
невихровим і в наступні моменти часу. 

 
1. Задачі – 4.1.2: 

1) Визначити приладову і повітряну швидкості та швидкісний тиск на 
висоті Н = 6000 м, якщо повний тиск дорівнює p* = 1,1 * 105 Па. 

замкненому 

замкненому 

часом не змінюється 
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2) Визначити, як зміниться масова витрата повітря при швидкості  
V = 720 км/год на висоті Н = 3000 м при зміні діаметру повітряного потоку 
з d1 = 50 см до d2 = 0,9 м. 

 
 

1.4.2. Моделювання течії газодинамічними особливостями.  
Теорема М. Є. Жуковського про підйомну силу 

 
1.4.2.1. Загальне поняття про газодинамічні особливості 

Поза вихрової трубки рідина або газ знаходяться в стані спокою або пря-
молінійного рівномірного руху. При появі вихрового руху частинки рідини або 
газу, які перебували в нерухомому стані або рухалися прямолінійно, залуча-
ються до вихрового руху залежно від величини кутової швидкості обертання і 
відстані від центра вихору. Згідно з теоремою Стокса циркуляція швидкості по 
замкненому контуру навколо вихору дорівнює напрузі (інтенсивності) вихро-
вого шнура. 

Для розв’язання практичних задач в аерогідрогазодинаміці поверхні ЛА 
можуть моделюватися газодинамічними особливостями, до яких належать: 

− вихори;  
− витоки; 
− стоки;  
− диполі. 
Газодинамічні особливості можуть використовуватися автономно, а та-

кож у взаємодії один з одним. 
Сутність моделювання полягає в тому, що поле збурених швидкостей і 

тисків, викликаних обтічним тілом, замінюються аналогічним полем, але ство-
рюваним відповідними газодинамічними особливостями. 

 
1.4.2.2. Моделювання несучої поверхні приєднаними вихорами 
Несуча поверхні моделюється одним або декількома вихорами (рис. 4.2.1-

1 і 2). 

 
 

Рис. 4.2.1-1. Схема моделювання профілю несучої поверхні приєднаними 
вихорами 
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Вихрова завіса лопатіΓk

 
 

Рис. 4.2.1-2. Схема моделювання лопаті несучого гвинта НГ 
 приєднаними вихорами  

 
При моделюванні несучих поверхонь вихровими шнурами поверхня 

розбивається на рівні ділянки і в кожну із них поміщають підковоподібний вих-
ровий шнур. Вихрову пелену, що сходить із несучої поверхні, моделюють 
кінцями підковоподібного вихрового шнура. Вихровий шнур, обертаючись із 
деякою кутовою швидкістю, індукує навколо себе появу збуреної швидкості, 
яка згідно з рівнянням Д. Бернуллі викликає появу поля тисків і, як наслідок, 
виникає перепад тисків. Розглянемо фізичну сутність появи і розмір індукованої 
вихором швидкості. 

Нехай прямолінійний вихор обертається з деякою кутовою швидкістю (ω) 
і має певне напруження (Г). По колу, що охоплює вихор (l), швидкість, індуко-
вана вихором, постійна в часі V(l) = const. 

Індуктивну швидкість V(l) розраховують за формулою Біо-Савара, 
викликану прямолінійним вихровим шнуром, що обертається з деякою кутовою 
швидкістю (ω) (рис. 4.2.2):  

( ) ( ) ( ) ( )1 2 1 2 1 2
Γ 2cos cos cos cos cos cos

4 4 2
ω ωα α α α α α

π π π
n nS SV l

r r r
= − = − = −

 
 

 
 

Рис. 4.2.2. Схема визначення індуктивної швидкості V(l)  
прямолінійного вихору за формулою Біо-Савара 

 



84 

З формули випливає, що колова швидкість, індукована вихором, на са-
мому вихорі( )0r = , дорівнює ( )V l = ∞ , а при збільшенні радіуса ( )r →∞  зме-
ншується обернено пропорційно радіусу вихору до ( ) 0V l = . Вздовж радіус-ве-
ктора радіальна швидкість дорівнює нулю ( )0rr V→ =  (рис. 4.2.2). 

Розглянемо випадки, коли прямолінійний вихор має різну довжину. 
а) Вихор нескінченної довжини (рис. 4.2.2): 

Нехай колова швидкість, індукована вихором О1О2, лежить у площині, пе-
рпендикулярній вісі вихору, і її величину можна визначити за формулою Біо-
Савара. 

Для цього випадку 1 20,α α→ →∞ , тоді 1cos 1α = , а 2cos 1α = − , таким 

чином: 
( ) ( ) ( )1 2

Γ 2cos cos 1 1
4 4

ω ωα α
π π π

n nS SV l
r r r

= − = + =
;                        (1.4.3) 

б) Вихор напівнескінченної довжини (рис. 4.2.3): 
для цього випадку 1 20, 90α α→ →  , тоді 1cos 1α = , а 2cos 0α =  , отже: 

( ) ( ) ( )1 2
Γ 2cos cos 1 0

4 4 2
ω ωα α

π π π
n nS SV l

r r r
= − = − =

;             (1.4.4) 
Таким чином, індукована вихором напівнескінченної довжини швидкість 

в два рази менше, ніж швидкість, індукована вихором нескінченної довжини. 
 

 
 

 

Рис. 4.2.3. Схема напівнескінченного прямолінійного вихору 
 

1. Задачі - 4.2.1: 
1) Визначити напругу вихору й індуковану вихором швидкість, якщо 

кути твірних конусу вихору дорівнюють α1 = 450, α2 = 1350, радіус кола, 
что охоплює вихор R = 30 см, число обертання вихору nв = 335 об/хв. 

2) Визначити напругу вихору, індуковану вихором швидкість для на-
півнескінченного вихору і колову швидкість на перерізі вихору, якщо 
число обертів вихору nв = 240об/хв, кути твірних конусу вихору дорі-
внюють α2 = 900, α1 = 00, радіус кола, что охоплює вихор, дорівнює  
R = 100 см, площа перерізу вихору Sв = 50 см2

. 
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1.4.2.3. Теорема М. Є. Жуковського про підйомну силу крила 
У 1906 р. М. Є. Жуковський дійшов висновку, що в ідеальній рідині, яка 

обтікає циліндричне тіло нескінченного розмаху, підйомна сила може виник-
нути тільки при наявності циркуляції швидкості по замкненому контуру, який 
охоплює обтічне тіло (рис. 4.2.4). 

У запропонованій М. Є. Жуковським розрахунковій схемі профіль крила 
замінюється приєднаним підковоподібним вихором. Така схема дозволила по-
будувати математичну модель обтікання і отримати математичне рішення. 

Профіль крила розглядається як обтічне тіло, навколо якого створюється 
циркуляція швидкості, індукована вихором. 

При взаємодії циркуляції (викликаної вихором) із плоскопаралельним пото-
ком над обтічним тілом і під ним швидкості обтікання алгебраїчно складаються. 

 

 
Рис. 4.2.4. Схема заміни циркуляційного обтікання приєднаним вихором 
 
Таким чином, над профілем швидкість потоку збільшується, а під 

профілем – зменшується. Згідно з рівнянням Бернуллі, зміна швидкості об-
тікання призводить до зміни тиску над і під профілем, і, у свою чергу, викликає 
виникнення різниці тисків, та, як наслідок, появу підйомної сили. 

2 2

;
2 2

ρ ρВ Н
В ст Н ст

V Vp const p const↑ ↓
↓ + = ↑ + =

 
Згідно з гіпотезою М. Є. Жуковського, навколо обтічного тіла виникає 

циркуляція швидкості, викликаної вихором, який Жуковський назвав приєдна-
ним. Даний вихор викликає появу полів збурених швидкостей і тисків, які ви-
кликають виникнення різниці тисків і, як наслідок, утворення підйомної сили. 
Використавши теорему про імпульс сили, Жуковський установив зв’язок між 
підйомною силою і циркуляцією швидкості. 

Теорема про підйомну силу крила: якщо аеродинамічне тіло обті-
каєтся сталим плоскопаралельним потоком нестисливої рідини, то на оди-
ницю довжини цього тіла діє підйомна сила, яка прямо пропорційна масовій 
густині, швидкості потоку, циркуляції швидкості по замкненому контуру і 
довжині контура, який охоплює вихор: 

( )ρY V J l l= ⋅ ⋅ ⋅ .                                            (1.4.5) 
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У формулу циркуляції швидкості ( )J l Vl dl= ⋅∫  введемо деякі спро-
щення і заміни: довжину контуру замінимо хордою профіля ( )dl b≈ , введемо 

коефіцієнт пропорційності 
2

yaC , тоді формула циркуляції швидкості буде мати 

вигляд: 

( )
2

yaC
J l V b= ⋅ ⋅

 ,                                          (1.4.6)  
де: 

Сya – коефіцієнт пропорційності, що характеризує підйомну силу, ви-
кликану циркуляцією; 
b – хорда профілю, м. 

Підставивши вираз циркуляції швидкості у вихідне рівняння підйомної 
сили, отримаємо вираз: 

2 2

2 2 2
ρ ρρ ya

ya ya

C V VY V V b l C b l C S= ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅
 ,      (1.4.7) 

де: 
S b l= ⋅  – площа обтічної поверхні, м2. 

Таким чином: підйомна сила залежить від коефіцієнта підйомної 

сили (Суа), швидкісного напору 
2

2
ρV   і площі поверхні обтічного тіла (S). 

Коефіцієнт підйомної сили Суа встановлює залежність підйомної сили від: 
положення обтічного тіла в потоці (від кута атаки 𝛼𝛼), форми профілю, струк-
тури потоку і форми тіла в плані. Коефіцієнт Суа показує, як ефективно викори-
стовується швидкісний напір при утворенні підйомної сили, і характеризує не-
сучі властивості профілю (рис. 4.2.5). 

Характерні ділянки на графіку залежності ( )αyaC f= : 
− від 0α  до αпз – обтікання плавне беззривне, залежність ( )αyaC f=  

лінійна, прямопропорційна зміні кута атаки; 
− при досягненні α αпз=  через початок зриву з верхньої поверхні 

профілю порушується лінійність протікання графіка залежності 
( )αyaC f= ; 

− при досягненні кута атаки величини критичного кута атаки α αкр=  
коефіцієнт підйомної сили досягає максимального значення 
( ),maxya yaС С= , зрив охоплює всю верхню поверхню профілю і по-
дальше збільшення кута атаки призводить до зменшення коефіцієнта 
Суа через зменшення перепаду тиску на профілі. 
 

2. Задачі – 4.2.2: 
1) Визначити циркуляцію швидкості і підйомну силу крила, якщо політ 

здійснюється на висоті Н = 1000 м при швидкості V = 480 км/год, коефіцієнт 
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підйомної сили крила дорівнює Cya = 1,2, хорда крила дорівнює b = 1,5 м, 
довжина контуру l = 10 м. 

2) Визначити кут атаки (α0), при якому коефіцієнт підйомної сили до-
рівнює Cya = 0, якщо коефіцієнт підйомної сили при куті атаки α = 50 дорі-
внює Cya = 0,8, похідна підйомної сили дорівнює Cyα

a = 3, а також підйомну 
силу при швідкості V = 260 км/год і площі крила S = 40 м2. 

3) Визначити підйомну силу крила площею S = 100 м2 для кута атаки  
α = 80, якщо кут нахилу графіку залежності Cya = f (α) - φ = 300, та коефіцієнт 
підйомної сили при куті атаки α0 = -20, при швидкості польоту  
V = 250 км/год. 

 

 
 

Рис. 4.2.5. Графік залежності Cya = f (α) 
де:  

φ  – кут нахилу лінії графіка залежності Суа = f (𝜶𝜶); 
Δ
Δ

α φ
α

ya
ya

C
С tg= =  похідна графіка, що показує, як змінюється коефі-

цієнт підйомної сили при зміні кута атаки залежності Суа = f (𝜶𝜶); 
0 00; αα αYa Yai Ya YaC C C C→ = = + ⋅  або ( )0

α α αYai YaС C= ⋅ −  
 
1.4.3. Фізична сутність газодинамічних особливостей і принцип моде-
лювання потенційної течії 
1.4.3.1. Витік 
Якщо рідина або газ розтікається на всі боки простору, витікаючи з де-

якою точки, яка називається джерелом, то такий потік називається витоком. 
Течія рідини або газу, яка виникає навколо джерела і рухається по радіусам сфе-
ричної поверхні, називається потоком джерела (рис. 4.2.6). 

Витоком називається деяка газодинамічна особливість, яка формує потік 
рідини або газу, що витікає з деякого центру, званого джерелом, по радіусам 
сферичної поверхні з однаковою в усіх напрямках швидкістю. Об’ємна витрата 
рідини з джерела: 24π rq r V= ⋅ .                                                                         (1.4.8) 



88 

 
 

Рис. 4.2.6. Схема газодинамічної особливості – витоку 
 

Тоді радіальна швидкість потоку рідини або газу дорівнюватиме:  

; 0
2πr l
qV V

r
= =

. 
Потенціал швидкості дорівнює:  

24
φ

π
q
r

=
, 

де: 
𝝋𝝋 – потенціал швидкості, який характирезує безвихровий потік, 
(тобто потенційний, це – безвихрова течія). 

При безвихровому русі рідини або газу швидкість залежить від коорди-
нат 𝝋𝝋(𝒙𝒙,𝒚𝒚, 𝒛𝒛), і це дає можливість визначити складові швидкості частинки за 
координатами вісей.  

Проекції швидкості при плоскій течії в полярних координатах можна за-
писати: 

;φ φ φ
θr l

lV V
r l r
∂ ∂ ∂

= = ⋅ ⋅
∂ ∂ ∂ .і 

Наявність потенціалу швидкості дає можливість використовувати теорію 
безвихрових течій. Витік вводить в основний потік рідини або газу додатковий 
потік із деякою витратою рідини (q). 

 
1.4.3.2. Сток 

Якщо рідина або газ стікає з деякого навколишнього простору в одну то-
чку, то такий потік називається стоком (рис. 4.2.7). 

Стоком називається деяка газодинамічна особливість, яка формує негатив-
ний потік рідини або газу, що притікає з навколишнього простору до деякого цен-
тру по радіусам сферичної поверхні з однаковою до всіх напрямків швидкістю. 
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Рис. 4.2.7. Схема газодинамічної особливості – стоку 
 

Сток відбирає від основного потоку рідини або газу деяку частину рідини 
або газу з витратою (q). Швидкість радіального потоку стоку буде дорівнювати: 

2;
2 4

φ
π πr
q qV

r r
= − = −

.                                 (1.4.9) 
Для окремого випадку (плоскої течії) радіальні швидкості витоку і стоку 

можна розрахувати за формулою: 

2πr
qV

r
= ±

.                                          (1.4.10)  
Для плоского випадку витрата має розмірність 𝒒𝒒 - м2/с, через площу по-

перечного перерізу. 
 
1.4.3.3. Діполь 
Якщо зближувати між собою центри витоку і стоку, то утворюється 

новий вид газодинамічної особливості – діполь (дублет). 
Діполем називається деяка газодинамічна особливість, утворена на-

кладанням витоку і стоку на область, за якою формується потік рідини або газу 
з однаковими витратами (рис. 4.2.8, 4.2.9).  

 

 

Рис. 4.2.8. Схема формування газодинамічної особливості – діполя 
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Рис. 4.2.9. Схема виникнення газодинамічної особливості – діполя 

 
При діполі відстань між джерелом і стоком прагне до нуля, а витрата – до 

нескінченності, зберігаючи при цьому момент діполя постійним. 
Момент діполя дорівнює: 2m l q= ⋅ ⋅ , 

де: 
l – відстань між джерелом витоку і приймачем стоку, м; 
q – витрата рідини або газу, м3/c.  

Потенціал швидкості дорівнює:  

cos
4

φ θ
π
m

r
= −

, 
де:  

r – радіус вектор диполя, м; 
𝛉𝛉 – кут відхилення радіус-вектора від вісі ох, радіани 

 
Нехай в т.О знаходяться центр діполя, тоді лініями струминки будуть 

окружності, центри яких лежать на вісі оx, загальна точка перетину кіл перебу-
ває на вісі ох. Окружні та радіальні швидкості діполя можна визначити за фор-

мулами: 
( ) ( )2 2cos ; sin

2 2
θ θ

π π
m mV r V l
r r

= − ⋅ = − ⋅
. 

 
1.4.3.4. Сутність моделювання несучих поверхонь за допомогою газо-

динамічних особливостей 
Моделювання поля швидкостей, поля тисків і спектра обтікання за допо-

могою газодинамічних особливостей: 
1. Вихровими шнурами (рис. 4.2.10): 

 
Рис. 4.2.10. Схема моделювання несучих поверхонь  

підковоподібним вихором 
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2. Витоками і стоками (рис. 4.2.11): 
 

 
 

Рис. 4.2.11. Схема моделювання несучих поверхонь стоками і витоками 
 

3. Діполями (рис. 4.2.12): 

 
 

Рис. 4.2.12. Схема моделювання несучих поверхонь діполем 
 

Питання для самостої перевірки стану засвоєння матеріалу  
за темою 1.4 

1. Сутність вихрової течії рідини і газу, характеристика параметрів вихро-
вої течії: напруга вихору, циркуляція швидкості, індуктивна швидкість. 

 
2. Охарактеризовати формулу Біо-Савара для розрахунку індуктивної 

швидкості вихрового руху. Навести формули для розрахунку індуктив-
ної швидкості для нескінченного і напівнескінченного вихорів. 

3. Охарактеризувати сутність моделювання течії газового потоку і несучої 
поверхні ЛА прямолінійним вихором і його практичне використання. 

4. Охарактеризовати теорему М. Є. Жуковського про підйомну силу 
крила: визначення, фізична сутність і розрахункова формула. 

5. Охарактеризовати графік залежності коефіцієнта підйомної сили від 
кута атаки, його сутність і характерні дільниці на графіку залежності. 

 
 

ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 
до практического заняття за темою 1.4: 

1. Задачі – 4.1.1: 
1. Визначити для нескінченного вихору напругу, індуктивну швидкість 

і колову швидкість на перерізі вихору, якщо частота обертання ви-
хору дорівнює ωв = 25 1/с, площа перерізу вихору Sв = 80 см2, радіус 
кола, що охоплює вихор, дорівнює r = 50 см.  

витік 
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2. Визначити, як зміниться повний тиск у критичній точці носової 
частини фюзеляжу літака при зміні висоти польоту з Н1 = 1000 м 
до Н2 = 5000 м на швидкості V = 720 км/год. 

 
2. Задачі – 4.1.2: 

1) Визначити приладову і повітряну швидкості та швидкісний тиск на 
висоті Н = 6000 м, якщо повний тиск дорівнює p* = 1,1*105 Па. 

2) Визначити, як зміниться масова витрата повітря при  швидкості 
V = 720 км/год на висоті Н = 3000 м при зміні діаметру потоку з d1 = 50 см 
до d2 = 0,9 м. 

 
3. Задачі – 4.2.1: 

1) Визначити напругу вихору й індуковану вихором швидкість, якщо 
кути атаки обмеженого вихору дорівнюють α1 = 450, α2 = 1350, радіус 
вихору r = 50 см, число обертання вихору nв = 335 об/хв. 
2) Визначити напругу вихору, індуковану вихором швидкість для напів-
нескінченного вихору і колову швидкість на перерізі вихору, якщо число 
обертів вихору nв = 240об/хв, α2 = 900, α1 = 00, радіус вихору дорівнює  
r = 100 см. 

 
4 Задачі – 4.2.2:  

1) Визначити циркуляцію швидкості і підйомну силу крила, якщо політ 
здійснюється на висоті Н = 1000 м при швидкості V = 480 км/год, кое-
фіцієнт підйомної сили крила дорівнює Cya = 1,2, хорда крила дорівнює  
b = 1,5 м, довжина контуру l = 10 м. 

2) Визначити кут атаки (α0), при якому коефіцієнт підйомної сили до-
рівнює Cya = 0, якщо коефіцієнт підйомної сили при куті атаки α = 50 
дорівнює Cya = 0,8, похідна підйомної сили дорівнює Cyα

a = 3, а також 
підйомну силу при швидкості V = 260 км/год і площі крила S = 40 м2. 
3) Визначити підйомну силу крила площею S = 100 м2 для кута атаки  
α = 80, якщо кут нахилу графіку залежності Cya = f(α) - φ = 300, та кое-
фіцієнт підйомної сили при куті атаки α0 = -20, при швидкості польоту 
V = 250 км/год. 

 
 

1.5. ОСНОВИ ТЕОРІЇ ПРИМЕЖОВОГО ШАРУ 
 

1.5.1. Загальні поняття про течію в’язкої рідини і газу 
Примежовим шаром називається тонкий шар газу навколо обтічного тве-

рдого тіла, в якому швидкості руху частинок рідини змінюються від нульового 
значення до величини, що дорівнює місцевій швидкості незбуреного потоку, 
тобто має місце градієнт швидкості по товщині примежового шару ( xdV

dy
)  

(рис. 5.1.1). 
Унаслідок властивостей в’язкості газу близько розташовані до тіла шари 

газового потоку гальмуються. Гальмівна дія обтічного тіла в міру віддалення 
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шарів газу від його поверхні поступово зменшується і на деякій відстані припи-
няється практично повністю. 

 

 
 

Рис. 5.1.1. Схема течії в примежовому шарі 
Vδ = 0,99 Vід.0. ~ V∞, 

де: 
Vід.0. – швидкість, яку мали б частинки газу на межі примежового 
шару, якби газ був ідеальним. 

Товщина примежового шару на поверхні профілю збільшується від носо-
вої частини обтічного тіла до хвостової (рис. 5.1.2). 

Товщина примежового шару залежить від: 
− форми обтічного тіла;  
− положення тіла в газовому потоці (кута атаки); 
− стану поверхні тіла (шорсткості поверхні); 
− швидкості газового потоку;  
− масової густини газу тощо. 
 

 
 

Рис. 5.1.2. Схема зміни товщини примежового шару по довжині профілю 
 

Поблизу передньої кромки обтічного тіла товщина примежового шару не-
значна і дорівнює кільком міліметрам, а у хвостовій частині профілю товщина 
шару збільшується і досягає приблизно 100 мм. Чим менше швидкість потоку і 
рівніша поверхня тіла, тим примежовий шар тонше. 

Через різницю швидкостей руху струминок над виділеною частинкою і 
під частинкою виникає пара ковзних сил тертя ∆𝑭𝑭тр., що призводить до появи 
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моменту обертання, який викликає обертальний рух частинок повітря, що 
сприяє утворенню вихорів (рис. 5.1.3). 

 
 

 
 

Рис. 5.1.3. Схема виникнення вихрового руху в примежовому шарі 
 

Основною характеристикою примежового шару служить градієнт швид-

кості 
Δ ,
Δ

xV м
с ммy ⋅ ., 

де: 
Δ xV  – різниця поздовжніх складових швидкостей руху сусідніх ша-
рів потоку повітря, м/с; 
Δy− відстань між сусідніми шарами повітряного потоку по одній но-
рмалі товщини примежового шару, мм. 

Градієнт швидкості характеризує зміну швидкості потоку на 1 мм тов-
щини примежового шару. Нерівномірність розподілу швидкостей по товщині 
примежового шару зберігається і за обтічним тілом у вихровому сліді. Швид-
кість потоку у вихровому сліді в міру віддалення від обтічного тіла вирівню-
ється і стає рівною швидкості незбуреного потоку V∞ . 

У примежовому шарі внаслідок в’язкості відбувається зміна основних фі-
зичних параметрів газу: , , ,δ δ δ δρV p T  – швидкості, тиску, температури, масової 
густини (рис. 5.1.4). 

 
Рис. 5.1.4. Характер зміни параметрів повітря по товщині шару, 
де: 

δV
 – зміна швидкості газового потоку по товщині примежового шару 

відбувається унаслідок властивостей в’язкості, таким чином має мі-
сце градієнт швидкості; 

δp – тиск газу залишається постійним по товщині примежового 
шару, з огляду на невелику його товщину; 
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δT  – температура шару збільшується в міру наближення до обтічного 
тіла, внаслідок гальмування частинок газу. Кінетична енергія прямо-
лінійного руху частинок газу в примежовому шарі переходить у теп-
лову енергію хаотичного руху молекул газу, виникає ефект аероди-
намічного нагріву поверхні тіла; 

δρ – розподіл масової густини по товщині примежового шару здійс-
нюється згідно з рівнянням стану газу за умови постійного тиску 
( )p const= . 

δ δ
δ δ

δ δ

ρ
ρ
p pRT

RT
= → =

↑  
У міру наближення до поверхні обтічного тіла масова густина газу змен-

шується. 
 
1. Задачі – 5.1.1: 

1) Визначити, як зміниться масова витрата рідини при швидкості течії 
V = 70 см/c, масовій густині ρ = 820 кг/м3 при зміні діаметру трубопроводу 
від 25 см до 50 см. 

2) При обтіканні крила повітряним потоком площа струменя зменши-
лась у 2 рази. Визначити швидкість струменя і швидкісний тиск у найвуж-
чому перерізі, якщо швидкість польоту літака дорівнює 480 км/год. на рівні 
земної поверхні. 

 
1.5.2. Структура примежового шару 
Розглянемо обтікання твердого тіла газовим потоком. У спектрі обтікання 

можна виділити 4 характерні зони течії в примежовому шарі (рис. 5.1.5): 

 
 

Рис. 5.1.5. Схема структури примежового шару 
 

Зона 1 – від передньої кромки обтічного профілю і до його максимальної 
товщини. У цій зоні товщина шару мінімальна, течія шарувата, струминки газу 
між собою не перемішуються. Така течія називається ламінарною. 

Зона 2 – це область переходу ламінарної структури примежового шару в 
турбулентну. Лінія «П» – це лінія по товщині примежового шару переходу ла-
мінарної структури в турбулентну. 
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Зона 3 – це область примежового шару, в якій рух частинок газу оберта-
льно-поступальний із перемішуванням частинок газу по товщині примежового 
шару, що має назву турбулентної течії. 

Зона 4 – це область течії за межами обтічного тіла, що має назву супут-
ного струменя (вихровий слід). 

У міру руху частинок газу впродовж поверхні тіла вплив в’язкості газу 
поступово призводить до руйнування ламінарної структури примежового шару, 
потім відбувається інтенсивне перемішування частинок газу по товщині приме-
жового шару і утворюється турбулентна течія в примежовому шарі. Згідно з фі-
зичною природою виникнення ламинарного і турбулентного шарів розподіл 
швидкостей потоку газу по товщині поримежового шару буде мати різний ви-
гляд (рис. 5.1.6). 

При ламінарній структурі примежового шару рух газу відбувається без 
взаємного проникнення одного шару в інший.  

 

h
x

xТ

b

1 2
3

Ламінарна 
течіяy y

Турбулентна 
течія

V∞ Vx Vx 

 
 

Рис. 5.1.6. Схема структури газового потоку в примежовому шарі 
1 – ламінарний шар; 2 – турбулентний шар; 3 – ламінарний прошарок в турбу-
лентному шарі; хт – координата переходу ламінарного течії в турбулентний; 
h – товщина ламінарного підшару; l (b) – довжина пластини (хорда профілю). 

 
Сила тертя залежить від інтенсивності зміни ковзної швидкості потоку по 

товщині примежового шару, тобто від градієнта швидкості Δ
Δ

xV
y

.  

Ковзну напругу тертя при ламінарному режимі течії можна визначити за 
формулою закону внутрішнього тертя І. Ньютона: 

Δ
Δ

τ μ x
л

V
y

=
, 

де: 
𝝁𝝁 – динамічний коефіцієнт в’язкості, Па с. 

У турбулентному примежовому шарі слоїста течія газу руйнується, частки 
газу, крім прямолінійного руху в напрямку потоку, мають обертальний рух і пе-
реміщення хаотично по товщині примежового шару, в результаті чого частинки 
газу рухаються по складним траєкторіям. При цьому виникає додатковий опір 
тертя, пов’язаний із переходом частинок газу з одного режиму течії на інший, що 
призводить до зміни (зменшення або збільшення) кількості руху рідини. 

Ковзна напруга тертя при турбулентному режимі течії визначається: 
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2
2 Δ

Δ
τ ρ x

T
Vl
y

 
= ⋅  

  , 
де: 

l – довжина шляху змішування частинок газового потоку, м; 
ρ – масова щільність газу, кг/м3. 

Розглянемо відносну зміну швидкості течії по товщині примежового 
шару (рис. 5.1.7). 

Швидкість течії газового потоку при ламінарній і турбулентній течії мо-
жна визначити за формулами: 

13
73 1 ;

2 2
δ δ

δ δ δЛ T
y y yV V V V

    = ⋅ − =    
      .                              (1.5.1) 

 

 
 

Рис. 5.1.7. Схема зміни товщини примежового шару 
від швидкості течії 

 
Зміну товщини примежового шару і ковзної напруги тертя можна пред-

ставити графічно по довжині плоскої пластини (рис. 5.1.8): 
 

δ 

x

δ 

δл 

δт 

x

τт 

τл 

 
Рис. 5.1.8. Графіки залежності товщини і ковзної напруги 

по довжині пластини 
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З формул і графічних залежностей випливає, що товщина примежового 

шару від носика пластини до хвостика збільшується пропорційно: 

− при ламінарній течії, 
1
2δЛ x x≈ = ; 

− при турбулентній течії,  
4

45 5δT x x≈ = . 
При цьому напруга тертя в примежовому шарі змінюється в міру відда-

лення від носика обтічного тіла: 

− при ламінарній течії , 1
2

1 1τЛ x x

 
 ≈ =
 
 

; 

− при турбулентній течії, 445 5

1 1τT
x x

 
≈ =  

 
. 

2. Задачі – 5.1.2: 
1) Визначити товщину і козну напругу в примежовому шарі при ламі-

нарній структурі течії в місці максимальної товщини профілю при коорди-
наті х = 0,5 м, швидкість течії V = 120 км/год на висоті польоту Н = 1000 м. 

2) Визначити товщину і козну напругу в примежовому шарі при тур-
булентній структурі течії в місці максимальної товщини профілю при ко-
ордінаті х = 0,5 м, швидкість течії V = 420 км/год на висоті польоту  
Н = 2000 м. 

 
1.5.3. Умови зміни структури примежового шару. Характеристика 

числа Рейнольдса 
Перехід ламінарного режиму течії в турбулентний здійснюється в певній 

зоні або лінії. Через те що ми розглядаємо двомірну течію, то замість зони будемо 
розглядати точку або лінію переходу ламінарного примежового шару в турбулен-
тний. Знати положення точки переходу ламінарної течії в турбулентну дуже важ-
ливо, тому що опір тертя істотно залежить від типу примежового шару (рис. 5.1.9). 

Так, наприклад, при числах Рейнольдса 𝑹𝑹𝒆𝒆 = 𝟏𝟏 ∗ 𝟏𝟏𝟎𝟎𝟔𝟔 опір тертя пластини 
при турбулентній течіїі в 14 разів більше ніж при ламінарній течії. 
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Рис. 5.1.9. Схема зміни структури примежового шару 
 
Основним фактором, який дозволяє визначити положення точки пере-

ходу з одного режиму течії на інший, є число Рейнольдса. Крім цього, на поло-
ження точки переходу впливають: 

− стан поверхні обтічного тіла; 
− розподіл нормального тиску по поверхні обтічного тіла; 
− ступінь турбулентності набігаючого потоку. 
При течії потоку від носика пластини до її хвостової частини число Рей-

нольдса ( )Re  збільшується через збільшення довжини пластини (координати 
хТ). У ході експериментів встановлено, що ламінарний режим течії переходить 
у турбулентний при певному значенні числа Рейнольдса ( )Re . Це число прий-

нято називати критичним числом Рейнольдса ( )Reкр . Відповідно положення то-
чки переходу залежить від критичного числа Рейнольдса: 

Re Re ; Re
νTx кр

V b⋅ ↑
= ↑ =

.                             (1.5.2) 
У дослідженнях встановлено, що при числі Рейнольдса Reкр = 2320 відбу-

вається зміна структури примежового шару. Дослідним шляхом можна визна-
чити координату точки переходу (хТ) і критичне число Рейнольдса (Reкр). 

Величина критичного числа Рейнольдса (Reкр) залежить від: 
− шорсткості поверхні обтічного тіла;  
− стисливості газу; 
− співвідношення температури обтічного тіла і незбуреного газового 

потоку; 
− ступеня турбулентності набігаючого потоку. 
Знаючи величину критичного числа Рейнольдса (Reкр) можна визначити 

положення точки переходу (хТ) при різних швидкостях потоку і параметрах 
стану газу: 

Re νкр
Tx

V
⋅

=
.                                                   (1.5.3) 

Відносне значення точки переходу можна визначити: 
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Re Re
Re

νкр крT
T

xx
b V b

⋅
= = =

⋅ .                                   (1.5.4) 
Як випливає з формули, точка переходу ламінарного режиму течії в тур-

булентний при збільшенні швидкості потоку зміщується вперед, тобто збільшу-
ється зона турбулентного течії. Фізично число Re характеризує ступінь впливу 
сил в’язкості на сили нормального тиску при русі тіл у в’язкому газовому сере-
довищі і є відношенням сил тиску пропорційних( )2ρV  до сил в’язкого тертя 

пропорційних μV
l

 
 
 

. 

Чим більша в’язкість середовища (ν↑), тим менше число Рейнольдса 

Re
ν

V l⋅ ↓ = ↑ 
. Це означає, що при малих числах Рейнольдса (Re) роль в’язкості 

в розгляді аеродинамічних явищ досить велика, при великих числах (Re) – ця 
роль надзвичайно мала. 

 
3. Задачі – 5.1.3: 

1) Визначити коефіцієнт кінематичної в’язкості повітря і число Рей-
нольдса на висоті 8000 м, якщо коефіцієнт дінамічної в’язкості на цій висоті 
дорівнює 1,457 * 10-5 Н с/м2, швидкість літака дорівнює 420 км/год, діаметр фю-
желяжу літака дорівнює 5 м. 

2) Визначити число Маха і число Рейнольдса на висоті 9000 м, якщо 
швидкість літака дорівнює 900 км/год, коефіцієнт динамічної в’язкості на цій 
висоті дорівнює 1,457 * 10-5 Н с/м2, хорда крила дорівнює 1,5 м. 

3) По трубопроводу діаметром d = 50 мм і довжиною l = 10 м руха-
ється гас. Визначити напор Н, при якому виникає зміна ламінарного режиму 
течії на турбулентний. Коефіцієнт кінематічної в’язкості гасу ν = 2,5 10-6 м2/с. 

4) Визначити діаметр трубопроводу, по якому подається рідина з ви-
тратами Qw = 0,01 м3/с, за умови забезпечення в ньому максимально можливої 
швідкості зі збереженням ламінарного режиму течії, коефіцієнт кінематічної 
в’язкості рідини дорівнює ν = 1 10-6 м2/с. 

 
1.5.4. Фізична сутність тертя в примежовому шарі 
У примежовому шарі відбувається передача енергії від рухомого тіла до 

газу внаслідок виникнення сил в’язкого тертя. Силу тертя можна визначити за 
формулою закону внутрішнього тертя І. Ньютона: 

Δ ;Δ Δ
Δ

τ μ τx
тр тр тр

V X S
y

= ⋅ = ⋅
.                        (1.5.5) 

З формули випливає, що сила тертя в основному залежить від градієнта 
швидкості по товщині примежового шару навколо обтічного твердого тіла.  
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Рис. 5.2.1. Схема виникнення сили тертя 

.
0

τ
b

тр л ЛX l dx= ⋅∫
.                                            (1.5.6) 

Через те що градієнт швидкості при турбулентній течії більше ніж при 
ламінарній, сила тертя при турбулентній течії також більша, ніж при ламінарній 
(рис. 5.2.1): 

Δ Δ ;
Δ Δ

x x

T Л

V V
y y

   
>   

   
тому  . .тр т тр лX X>  

Силу тертя при двосторонньому терті плоскої пластини для ламінарної і 
турбулентної структури примежового шару можна визначити за формулами: 

2 2

. .;
2 2

ρ ρ
тр л fл тр т fт

V VX С S X С S= ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅
.                     (1.5.7)  

При цьому використовуються безрозмірні коефіцієнти двостороннього 
тертя пластини. 

( )
6 6 9

2,585

2,66 ;
Re

0,144 0,91Re 10 : ; 10 Re 10 :
Re lg Re

fл

fт fт

C

При C при C

=

< = < < =
 

Зі збільшенням числа Re коефіцієнт тертя пластини 𝑪𝑪𝒇𝒇 зменшується . Для 
чисел Re, які використовуються в практичній аеродинаміці, коефіцієнт тертя 
пластини в ламінарному шарі значно менше, ніж у турбулентному. 

Коефіцієнт сили тертя профілю можна визначити за значенням коефіціє-
нта тертя пластини: 

n
x тр f

SC C
S

= ⋅
 ,                                                      (1.5.8) 

де: 
Sп  – площа двох сторін плоскої пластини, м2; 
S – площа профілю, м2. 

Щоб зменшити силу тертя, необхідно домагатися збереження ламінар-
ного примежового шару на якомога більшій частині поверхні обтічного тіла. 
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Так, при числах Рейнольдса 
6 73 10 Re 10⋅ ≤ ≤ коефіцієнт тертя fC при ламінарній 

течії приблизно в 6 разів менше, ніж при турбулентній течії (рис. 5.2.2). 
 

 
 

Рис. 5.2.2. Графічна залежність коефіцієнта тертя Сf  
від числа Рейнольдса Re 

 
1. Задачі – 5.2.1: 

1) Визначити силу тертя при ламінарному режимі течії на висоті  
Н = 3000 м, при швідкості польоту V = 420 км/год, площі крила S = 100 м2, 
площі пластини Sп = 0,05 м2, площі профіля Sпр = 0,1 м2. 
2) Визначити силу тертя при турбулентному режимі течії на висоті  
Н = 2000 м, при швідкості польоту V = 720 км/год, площі крила  
S = 100 м2, площі пластини Sп = 0,06 м2, площі профіля Sпр = 0,12 м2. 
 
 

1.5.5. Фізична сутність відриву газового потоку в примежовому шарі 
Розглянемо обтікання об’ємного тіла повітряним потоком (рис. 5.2.3). 
При обтіканні тіла потоком від т.1 до т.2 тиск на верхній поверхні тіла 

знижується через збільшення швидкості, таким чином виникає негативний гра-

дієнт тиску 0p
x
∂

<
∂

 по напрямку течії газу в примежовому шарі. Цей градієнт 

прагне прискорити рух частинок повітря в примежовому шарі, що сприяє збе-
реженню його ламінарної структури. В т.2 градієнт тиску збільшується і стає 

рівним 0p
x
∂

=
∂

. 

Після проходження від т.2 до т.3  на задньому схилі об’ємного профілю 

виникає позитивний градієнт тиску 0p
x
∂

>
∂

, що на додаток до сил тертя призво-

дить до гальмування потоку. Профіль швидкостей починає якісно змінюватися. 

В т.3 під впливом позитивного градієнту тиску 0p
x
∂

>
∂

 в нижніх шарах примежо-

вого шару потік ніби призупиняється і за т.3 по лінії «3 - 4’» швидкість потоку 
стає рівною нулю. 
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Рис. 5.2.3. Схема відриву газового потоку в примежовому шарі 
 

В області між лінією «3 - 4’» і поверхнею обтічного тіла утворюється об-
ласть зворотної течії. Притікання газу з двох сторін приводить до потовщення 
примежового шару і подальшого його відриву від поверхні профілю.  

Тому на деякій ділянці профілю виникає зона відриву потоку, обмежена 
лінією «3 - 4’» і поверхнею обтічного тіла. У даній зоні виникає інтенсивне ви-
хростворення. При цьому змінюється картина розподілу тиску по поверхні про-
філю, що призводить до зміни напрямку рівнодіючої сили тиску. Зрив потоку 
призводить до різкого зменшення несучої здатності профілю крила і погір-
шення стійкості й керованості ЛА. 

Таким чином, у зоні зворотної течії виникає турбулентна течія, що викли-
кає інтенсивне перемішування частинок повітря в примежовому шарі і приво-
дить до підводу до нижніх загальмованих слоїв додаткової кінетичної енергії і 
тим самим перешкоджає збільшенню зони зворотної течії і утворенню вихорів. 
Тому турбулентний примежовий шар більш стійкий до відриву потоку від по-
верхні профілю, ніж ламінарний. 
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1.5.6. Обтікання циліндра ідеальною і реальною рідиною 
1.5.6.1. Сутність парадоксу «Ейлера-Даламбера» 
Розглянемо обтікання циліндра ідеальною рідиною (рис. 5.2.4): 

 

 
 

Рис. 5.2.4. Схема обтікання циліндра ідеальною рідиною  
 

При обтіканні циліндра ідеальною рідиною точки А і С є критичними, 
тиск у цих точках має максимальне значення, а коефіцієнт тиску дорівнює p = 1, 
сили тиску в цих точках рівні за величиною, але спрямовані в протилежні сто-
рони. В точках В і D обтікання симетричне, виникає тиск розрідження однако-
вого розміру, але направлений у різні сторони. 

Внаслідок симетричного обтікання тиск на поверхні циліндра в характе-
рних точках є однаковим і симетричним щодо вісей симетрії. Тому в нев’язкому 
середовищі циліндр не відчуває опору тиску. В цьому і полягає парадокс «Ей-
лера-Даламбера». 

 
1.5.6.2. Обтікання циліндра реальною рідиною (рис. 5.2.5 і 5.2.6) 
 

 
 

Рис. 5.2.5. Схема обтікання циліндра реальної рідиною 
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Рис. 5.2.6. Схема зони відриву реальної рідини на циліндрі 
 

При обтіканні циліндра в’язким потоком газу спостерігається наступне: 
− по-перше, діє сила тертя по ковзній до поверхні циліндра; 
− по-друге, виникає сила тиску, обумовлена відривом потоку в критич-

них точках циліндра (т.Е і т.F). 
Розглянемо рух газового потоку вздовж поверхні АВС, згідно з епюрою 

розподілу тиску на ділянці АВ градієнт тиску 0p
x
∂

<
∂

, що сприяє беззривному 

обтіканню. На ділянці ВС градієнт тиску стає позитивним 0p
x
∂

>
∂

, що сприяє 

відриву потоку від поверхні тіла. В деякій точці Е потік відривається і тиск ви-
являється меншим, ніж в т. А. Тому через різницю тисків у передній і кормовій 
частинах циліндра виникає опір, викликаний зоною розрідження. 

Сумарна сила опору циліндра дорівнює сумі сил тертя і тиску. 
Σ тр давлX X X= +  

Розмір ділянки зриву погано обтічних тіл і опорів за рахунок сил тиску 
залежить від числа Рейнольдса. Коефіцієнт лобового опору визначається за фо-
рмулою: 

2

2
ρ

a
Xa

XС
V S∞ ∞

=
⋅

 . 
1.5.6.3. Сутність в’язкої кризи 
При малих числах Рейнольдса коефіцієнт опору практично не залежить 

від числа Рейнольдса. Зі збільшенням швидкості потоку і числа Рейнольдса ла-
мінарний режим течії переходить у турбулентний, що приводить до збільшення 
опору тертя і зменшення опору тиску розрідження (оскільки зменшується зона 
розрідження за циліндром), сумарний опір при цьому зменшується (рис. 5.2.7 і 
5.2.8). 

При числі Рейнольдса 5Re 2 10> ⋅  коефіцієнт лобового опору різко змен-
шується. Явище різкого зменшення коефіцієнта опору (↓↓𝑪𝑪𝒙𝒙)  при певних 
значеннях числа Рейнольдса, внаслідок перебудови газового потоку, назива-
ється в’язкою кризою. 
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Рис. 5.2.7. Графік залежності Cx = f (Re) при обтіканні циліндра потоком 
реальної рідини 

 
Середнє значення числа Рейнольдса (Re), при якому відбувається різке 

зменшення коефіцієнта опору 𝑪𝑪𝒙𝒙, називається критичним числом Рейнольдса. 
З дослідів випливає, що при ламінарному примежовому шарі відрив його 

від обтічного тіла розпочинається при невеликих градієнтах тиску, практично з 
початку кормової частини обтічного тіла. 

 

 
 

Рис. 5.2.8. Схема виникнення в’язкої кризи 
 

Зі збільшенням числа Рейнольдса ( )Re  примежовий шар стає турбулент-
ним і для його відриву від поверхні тіла необхідний значно більший градієнт 
тиску. Найбільший градієнт тиску буде в точках ближче до т.С. Це приводить 
до зменшення ділянки відриву. Після перестойки обтікання зі збільшенням чи-
сла Рейнольдса ( )Re  ділянка відриву трохи збільшується (𝑪𝑪𝒙𝒙а↑). Але все ж су-
марний опір при турбулентній течії при обтіканні циліндрів може бути меншим, 
ніж при ламінарній. Тому за певних умов обтікання погано обтічних тіл вигідно 
мати турбулентний примежовий шар. 

 
1.5.6.4. Поняття і види керування примежовим шаром 
Відрив примежового шару виникає через інтенсивне гальмування потоку 

поблизу поверхні тіла силами тертя. Тому, якщо штучно збільшити швидкість 
течії поблизу поверхні обтічного тіла, відриву можна уникнути. 
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Збільшення швидкості течії газу в примежовому шарі можна досягти  
3-ма способами (рис. 5.2.9): 

− здуву примежового шару за допомогою струменя, потік у якому виду-
вається з великою швидкістю на поверхню обтічного тіла; 

− відсмоктування загальмованого шару потоку ввсередину обтічного 
тіла; 

− видуву повітря через хвостову частину профілю – струмінне кермо. 
Здув примежового шару викликає підведення додаткової кінетичної ене-

ргії до загальмованих частинок газу в примежовому шарі, при цьому збільшу-
ється швидкість течії частинок, зменшується тиск і усувається явище відриву 
потоку від поверхні профілю. 

Відсмоктування примежового шару дає можливість відібрати частину за-
гальмованого потоку, зменшити тиск і збільшити швидкість течії, що дозволить 
підтримувати беззривне обтікання до щілини відсмоктування при великих ку-
тах атаки. 

Видув струменя через хвостову щілину профілю викликає відсмокту-
вання повітря з поверхні профілю і тим самим збільшує швидкість течії в ниж-
ніх шарах примежового шару і підвищує стійкість потоку до відриву від повер-
хні тіла. 

 
 

Рис. 5.2.9. Схема керування швидкістю течії в примежовому шарі 

 

2. Задачі – 5.2.2: 
1) Літак летить на висоті Н = 8000 м. Яку швидкість буде показувати 
прилад показника швидкості і яка буде фактична повітряна швидкість, 
якщо повний тиск дорівнює p* = 1,15 * 105 Па? 

2) Визначити повний і швидкісний тиск потоку, що діє на літак у по-
льоті на висоті 5000 м, при числі Маха 0,9. 

3) Визначити, як зміниться швидкісний тиск при польоті літака на ви-
соті 2000 м, якщо число Маха дорівнює 0,75, а температура повітря 
змінюється від -300С до +500С. 
 

1.5.6.5. Фізична сутність хвильового відриву в примежовому шарі 
Розглянемо обтікання профілю крила реальним потоком газу з великою, 

але дозвуковою швидкістю. Через те що в носовій частині профілю струминки 
потоку звужуються, площа поперечного перерізу зменшується, а це приводить 
до збільшення швидкості й зменшення тиску. У хвостовій частині профілю 
струминки розширюються, площа поперечного перерізу збільшується, швид-
кість руху потоку зменшується, а тиск зростає (рис. 5.2.10 і 5.2.11). 

ВІДСМОКТУВАННЯ 
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На верхній поверхні профілю крила на дозвукових швидкостях руху ви-
никають зони, в яких місцеві швидкості потоку досягають швидкості звуку  
(рис. 5.2.10). 

 

 
 

 
 

 
 

Рис. 5.2.10. Схема зміни параметрів повітряного потоку на стрибку  
ущільнення в примежовому шарі 

Через те що за профілем швидкість потоку знову стає дозвуковою, галь-
мування надзвукового потоку відбувається на умовній поверхні сильно ущіль-
неного фронту газу, який називається стрибком ущільнення. У примежовому 
шарі швидкості по його товщині змінюються від 0 до Vδ, тому потік ніби розді-
ляється на дві частини: зовнішню – надзвукову і внутрішню – дозвукову, а біля 
поверхні профілю місцева швидкість не може досягти надзвукої величини. 
Тому зона надзвукових течій і стрибок ущільнення не можуть досягти поверхні 
тіла профілю. 
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Рис. 5.2.11. Схема виникнення хвильового відриву в примежовому шарі 

На стрибку ущільнення відбувається збільшення тиску 𝒑𝒑𝟏𝟏 > 𝒑𝒑. З огляду 
на різницю тисків перед стрибком і за ним виникає зворотний потік газу в при-
межовому шарі назустріч основному набігаючому потоку. Цей зворотний потік 
відриває основний потік від поверхні профілю і виникає відрив потоку від по-
верхні профілю, який називається хвильовим зривом. При цьому відбувається 
ніби набухання примежового шару, збільшується його товщина і виникає зов-
нішній випуклий кут, який обтікається надзвуковим потоком. Обтікання над-
звуковим потоком випуклого кута приводить до утворення додаткового косого 
стрибка ущільнення. 

Таким чином, при великих дозвукових швидкостях течії через відрив 
потоку від поверхні профілю утворюється система двох стрибків ущіль-
нення: косого та прямого стрибків. Таку систему стрибків прийнято нази-
вати 𝛌𝛌 - образним «стрибком ущільнення». 
 

Питання для самостійної перевірки стану засвоення матеріалу 
за темою 1.5 

1. Фізична сутність примежового шару, характеристика і графічні залеж-
ності зміни параметрів рідини і газу по товщині примежового шару. 

2. Охарактеризувати структуру примежового шару і вплив геометричних 
і кінематичних параметрів на режим течії в примежовому шарі. 

3. Умови зміни структури примежового шару, сутність критичного числа 
Рейнольдса. 

4. Охарактеризувати фізичну сутність виникнення сили тертя в примежо-
вому шарі. 

5. Охарактеризувати фізичну сутність відриву потоку від поверхні тіла в 
примежовому шарі. 

6. Охарактеризувати фізичну сутність явища «в’язка криза», привести гра-
фік залежності коефіцієнта опору від числа Рейнольдса. 

7. Розкрити сутність і способи керування примежовим шаром. 
8. Охарактеризувати взаємодію примежового шару і стрибків ущільнення, 

фізичну сутність хвильового зриву потоку. 
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ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 
до практичного заняття за темою 1.5: 

1. Задачі – 5.1.1: 
1.  Визначити, як зміниться масова витрата рідини при швидкості течії 

V = 70 см/c, масова густина ρ = 820 кг/м3 при зміні діаметру трубоп-
роводу з 25 см до 50 см. 

2.  При обтіканні крила повітряним потоком площа струменя зменши-
лась у 2 рази. Визначити швидкість струменя і швидкісний тиск у най-
вужчому перерізі, якщо швидкість польоту літака дорівнює  
480 км/год. на рівні земної поверхні. 

 
2. Задачі – 5.1.2: 

1. Визначити товщину і дотичну напругу в примежовому шарі при ла-
мінарній структурі течії в місці максимальної товщини профілю при 
координаті х = 0,5 м, швидкість течії V = 120 км/год на висоті по-
льоту Н = 1000 м.  

2. Визначити товщину і дотичну напругу в примежовому шарі при тур-
булентній структурі течії в місці максимальної товщини профілю 
при координаті х = 0,5 м, швидкість течії V = 420 км/год на висоті 
польоту Н = 2000 м. 

 
3. Задачі – 5.1.3: 

1. Визначити коефіцієнт кінематичної в’язкості повітря і число Рей-
нольдса на висоті 8000 м, якщо коефіцієнт динамічної в’язкості на 
цій висоті дорівнює 1,457*10-5 Н с/м2, швидкість літака дорівнює 
420 км/год, діаметр фюжеляжу літака дорівнює 5 м. 

2. Визначити число Маха і число Рейнольдса на висоті 9000 м, якщо 
швидкість літака дорівнює 900 км/год, коефіцієнт динамічної в’яз-
кості на цій висоті дорівнює 1,457*10-5 Н с/м2, хорда крила дорів-
нює 1,5 м. 

3. По трубопроводу діаметром d = 50 мм і довжиною l = 10 м руха-
ється гас. Визначити напір Н, при якому виникає зміна ламінарного 
режиму течії на турбулентний. Коефіцієнт кінематичної вязко-
сті гасу ν = 2,5 10-6 м2/с. 

4. Визначити діаметр трубопроводу, по якому подається рідина з ви-
тратою Qw = 0,01 м3/с, при умові забезпечення в ньому максимально 
можливої швидкості зі збереженням ламінарного режиму течії, ко-
ефіцієнт кінематичної в’язкості рідини дорівнює ν = 1 10-6 м2/с. 

 
4. Задача – 5.2.1: 
1. Визначити силу тертя при ламінарному режимі течії на висоті  

Н = 3000 м, при швидкості польоту V = 420 км/год, площа крила  
S = 100 м2, площа пластини Sп = 0,05 м2, площа профілю Sпр = 0,1 м2. 

2. Визначити силу тертя при турбулентному режимі течії на висоті  
Н = 2000 м, при швидкості польоту V = 720 км/год, площа крила  
S = 100 м2, площа пластини Sп = 0,06 м2, площа профілю Sпр = 0,12 м2. 
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5. Задачі – 5.2.2: 
1. Літак летить на висоті Н = 8000 м. Яку швидкість буде показу-
вати прилад показника швидкості і яка буде фактична повітряна 
швидкість, якщо повний тиск дорівнює 1,15*105 Па? 

2. Визначити повний і швидкісний тиск потоку, що діє на літак у по-
льоті на висоті 5000 м при числі Маха 0,9. 

3. Визначити, як зміниться швидкісний тиск при польоті літака на 
висоті 2000 м, якщо число Маха дорівнює 0,75, а температура пові-
тря змінюється з -300С до +500С. 

 
 

1.6. СТРИБКИ УЩІЛЬНЕННЯ І ХАРАКТЕРИСТИКИ РОЗШИРЕННЯ  
В ГАЗОВОМУ СЕРЕДОВИЩІ 

 
1.6.1. Виникнення і розповсюдження звукових хвиль збурення  

в газовому середовищі 
1.6.1.1. Поняття про збурення газового середовища 

Кожна виступаюча частина поверхні твердого тіла, що рухається в газо-
вому середовищі з надзвуковою швидкістю, є джерелом збурень середовища, а 
саме підвищення і зниження тиску, щільності, температури й інших параметрів 
газового потоку. 

Слабкі збурення виникають при обтіканні малих за об’ємом тіл, шорсткої 
поверхні і невеликих зламів тіл поверхні, а також під дією слабких звукових 
вібраторів. Слабкі збурення являють собою сферичні хвилі стиснення і розрі-
дження, які поширюються в газовому середовищі зі швидкістю звуку. Сильні 
збурення в газовому середовищі поширюються у вигляді характеристик розши-
рення або у вигляді стрибків ущільнення. 

 
1.6.1.2. Поширення слабких збурювань у середовищі 

1. Поширення хвиль слабких збурювань середовища від нерухомих 
джерел збурення (V = 0). У нерухомому середовищі від нерухомого точкового 
джерела збурення хвилі поширюються у вигляді концентричних сферичних 
хвиль, радіуси яких у часі збільшуються зі швидкістю звуку. Частота коливань 
становить 17-20 кГц, досягаючи людського вуха, вони стають чутними для лю-
дини (рис. 6.1.1). 

Таким чином, звук – це процес поширення в пружному середовищі слаб-
ких збурювань у вигляді концентричних сферичних хвиль стиснення і розрі-
дження. 

Використовуючи рівняння стану газу, отримаємо формулу швидкості 
звуку: 

;
ρ
p RT a kRT= = , для повітря 20,1a T= . 

З формули випливає, що швидкість звуку, який поширюється в нерухо-
мому середовищі, в основному залежить від його температури. Чим вище  
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температура середовища, тим менше стисливість газу. Характеристикою стис-

ливості середовища є число Маха VM
a

↓=
↑

. 

2
1 2 3 1 1 2 2 3 3 0

1 ; 2 ; 3 ; ; ; lim
ρdp

dpt c t c t c R a t R a t R a t a
d→

= = = = ⋅ = ⋅ = ⋅ =
 

 
 

Рис. 6.1.1. Схема поширення звукових хвиль у нерухомому середовищі 
 
2. Поширення слабких збурювань при русі газового середовища зі 

швидкістю, меншою швидкості звуку (V < a). Розглянемо, як зміниться кар-
тина поширення хвиль, якщо потік буде набігати на джерело збурювань зі шви-
дкістю, меншою швидкості звуку (V < a). Хвилі кіл, радіуси яких збільшуються 
в часі, зносяться потоком і картина поширення хвиль залежить від співвідно-
шення між швидкістю звуку і швидкістю газового потоку. Джерело збурювань 
переміщається зі швидкістю потоку (V), а радіуси кіл сферичних хвиль збіль-
шуються зі швидкістю звуку (a). 

Через те що радіуси кіл сферичних хвиль збільшуються швидше, ніж зно-
ситься потоком центр збурювань, хвилі збурювань поширюються як по потоку, 
так і назустріч потоку, тому хвилі збурювань охоплюють усю область простору, 
заповнену газом (рис. 6.1.2). 

1 2 3 1 1 1 1 2 2 2 2 3 3 3 31 ; 2 ; 3 ; ; ; ; ;t c t c t c R a t S V t R a t S V t R a t S V t= = = = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅  

 
 

Рис. 6.1.2. Схема поширення звукових хвиль у рухомому середовищі при V < a 

Незбурене повітр 

 

Збурене повітря 
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3. Поширення слабких збурювань при русі газового середовища зі 
швидкістю рівної швидкості звуку (V = a). Якщо газовий потік рухається зі 
швидкістю, що дорівнює швидкості звуку (V = a), збурення вперед проти потоку 
не поширюються, а хвилі збурювань охоплюють весь простір від площини  
«D – Е» і назад по потоку (рис. 6.1.3). 

1 2 3 1 1 1 1 2 2 2 2 3 3 3 31 ; 2 ; 3 ; ; ; ; ;t c t c t c R a t S V t R a t S V t R a t S V t= = = = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅  
 

 
Рис. 6.1.3. Схема поширення звукових хвиль при швидкості потоку  

рівній швидкості звуку (V = a) 
 
4. Поширення слабких збурювань при русі газового середовища зі 

швидкістю, більшою швидкості звуку (V > a). У разі поширення слабких збу-
рювань у надзвуковому потоці газу швидкість руху центру джерела збурювань 
більше швидкості поширення хвиль. При цьому центр збурювань обганяє раді-
уси кіл сферичних хвиль, залишаючи їх позаду себе у вигляді розширення ко-
нуса збурювань (рис. 6.1.4). 

1 2 3 1 1 1 1 2 2 2 2 3 3 3 31 ; 2 ; 3 ; ; ; ; ;t c t c t c R a t S V t R a t S V t R a t S V t= = = = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅ = ⋅  
При V ≥ a сфера, що переміщається, весь час буде торкатися творчої ко-

нуса, половину кута розкриття конуса μ можна визначити із співвідношення:  
1sin μ a

V M
= =

.                                                                                                    (1.6.1) 

 
Рис. 6.1.4. Схема поширення звукових хвиль у рухомому середовищі  

при швидкості потоку, більшій швидкості звуку (V> a) 
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Із трикутника ОАО3 виходить, що ОА = 3V, ОО3 = 3а, тому 
3 3sin

3
μOO a a

OA V V
⋅

= = =
⋅  

Кут 
1arcsinμ
M

 =  
 

 називається кутом збурювання, а конус – конусом збу-

рювання, творчі конуса називаються лініями збурювань. 
Аналізуючи виникнення конуса збурювань можна зробити висновки: 
1. Малі збурювання в надзвуковому потоці газу поширюються тільки все-

редині конуса збурювання. У зв’язку з цим у надзвуковому потоці можна виді-
лити дві зони: 

− зону спокою, куди збурювання не потрапляють; 
− зону збурювання, де поширюються збурювання від джерел збурювання. 
2. Малі збурювання в надзвуковому потоці поширюються по лініям збу-

рювань. 
Таким чином, у разі руху джерела малих збурювань із дозвуковою швид-

кістю збурювання від нього передаються як уперед, проти потоку, так і по по-
току, а в разі руху з надзвуковою швидкістю хвилі збурювань від джерела впе-
ред проти потоку не поширюються. 

При швидкості потоку, що дорівнює швидкості звуку, область збурювань 
відокремлена від незбурюваної зони площиною «DE» перпендикулярною на-
прямку руху потоку. 

 
1. Задача – 6.1.1: 

Визначити число Маха і число Рейнольдса при польоті літака на висоті 
Н = 2000 м, при швидкості V = 450 км/год, динамічний коефіцієнт в’яз-
кості дорівнює μ = 1,2 * 10-5 Па с, площа прямокутного крила S = 25 м2, 
розмах крила l = 15 м. 

 
1.6.1.3. Поширення сильних збурювань у середовищі 
1.6.1.3.1. Виникнення характеристик розширення потоку 

Нехай газовий потік рухається вздовж горизонтальної площини двосторон-
нього зовнішнього кута AOB з надзвуковою швидкістю (рис. 6.1.5). 

У ході проведених досліджень в аеродинамічних трубах встановлено, що в 
широкому діапазоні кутів повороту потоку (ω ≈ до 300 – 400) течія газового по-
току плавна беззривна. 
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Рис. 6.1.5. Схема виникнення і поширення характеристик збурень 
 

Газовий потік у т.О відхиляється від початкового положення. Злам зовні-
шнього кута в т.О викликає появу сильних збурювань у вигляді радіальної ха-
рактеристики ОС, яка нахилена до напрямку вектора незбурюваного потоку на 
кут 𝝁𝝁: 

1arcsinμ
M

 =  
  .                                              (1.6.2) 

Характеристика ОС являє собою лінію збурювання, вздовж якої газоди-
намічні параметри газового потоку залишаються постійними. А на самій лінії 
відбувається зміна величин газодинамічних параметрів. 

Після повороту потоку на кут ω рух його здійснюється уздовж другої сто-
рони кута ОВ. При цьому швидкість потоку збільшується і стає більшою, ніж 
швидкість незбурюваного потоку, тому що відбувається рух потоку в розшире-
ному каналі М1 > M. Збурення із т.О поширюються по новій радіальній харак-
теристиці ОС1, нахиленій до вектору нового напряму швидкості VОВ, під ку-
том  μ1. 

1
1

1arcsinμ
M

 
=  

   
Поворот газового потоку від положення з радіальною характеристикою 

ОС до характеристики ОС1 на кут ω розглядається як серія нескінченно малих 
поворотів поточних характеристик, які слідують одна за одною від початкового 
до кінцевого положення, що дорівнює куту ω. 

Таким чином, при наявності повороту потоку точка повороту викли-
кає появу сильних збурювань у вигляді характеристик збурювання, які явля-
ють собою пучок радіальних ліній, що виходять із точки збурювання, і 
крайні положення характеристик відхилені одна від одної на кут відхи-
лення боку двостороннього зовнішнього кута (ω). 

 
1.6.1.3.2. Фізична сутність виникнення стрибків ущільнення 
При обтіканні твердого тіла газовим потоком зі швидкістю, більшою за 

швидкість звуку (𝑽𝑽 > 𝒂𝒂) , перед ним виникають звукові хвилі, які формують 
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ударну хвилю. Поверхня, яка відокремлює збурений потік від незбуреного, на-
зивається фронтом ударної хвилі або стрибком ущільнення. На стрибку ущіль-
нення відбувається стрибкоподібна зміна газодинамічних параметрів газового 
потоку: тиску, густини і температури (рис. 6.1.6). 

 

 
 

Рис. 6.1.6. Схема форм стрибків ущільнення 
 

Якщо кут нахилу стрибка (𝜷𝜷) до напрямку вектора швидкості незбуре-
ного потоку β < 00, то стрибок називається косим, а якщо 𝜷𝜷 = 𝟗𝟗𝟎𝟎°, то стрибок 
називається прямим. 

Вид стрибка ущільнення залежить від форми обтічного тіла і числа 
Маха. При обтіканні затупленого або поганообтічного тіла надзвуковим пото-
ком виникає від’єднаний комбінований криволінійний стрибок: 

− перед тілом виникає від’єднаний прямий стрибок і далі в міру відда-
лення від тіла кут нахилу стрибка зменшується, а його інтенсивність 
знижується; 

− вдалині від тіла стрибок ущільнення розсіюється і перетворюється у 
хвилю слабких збурень.  

При обтіканні загостреного тіла у вигляді конуса або клина надзвуковим 
потоком виникає приєднаний косий стрибок ущільнення. На реальному ЛА при 
надзвуковому обтіканні стрибки ущільнення виникають у місцях стиковки 
крила, стабілізатора, вертикального кіля, підвісок та інших виступаючих части-
нах ЛА. 

При обтіканні внутрішнього двостороннього кута в т.О виникає стрибок 
ущільнення, де відбувається стиснення потоку з утворенням стрибка ущіль-
нення ОС (рис. 6.1.7): 
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Рис. 6.1.7. Схема виникнення стрибка ущільнення  
 

Газовий потік в т.О відхиляється від початкового положення. Зміна зов-
нішнього кута в т.О викликає появу сильних збурень у вигляді стрибка ущіль-
нення ОС, який нахилений до напряму вектора незбуреного потоку на кут β. 

1arcsinβ
M

 =  
   

Після повороту потоку на кут ω рух його здійснюється уздовж другої сто-
рони кута ОВ. При цьому швидкість потоку зменшується і стає меншою, ніж 
швидкість незбуреного потоку, тому що відбувається рух надзвукового потоку 
в звужуючому каналі М1 < M. 

При збільшенні швидкості течії кут нахилу стрибка ущільнення зменшу-
ється і він наближається до поверхні обтічного тіла (↑ М → β → ω) 

2

2
1 1 1

4 4
β ω ωk k

M
+ + = ⋅ ⋅ + 

  .                 (1.6.3) 
Кожна зміна напряму обтічного тіла стає джерелом слабких збурень, які, 

поширюючись у просторі, накладаються одне на одне і утворюють характерис-
тики збурення у відповідних точках (рис. 6.1.8). 

 

 
 

Рис. 6.1.8. Схема утворення відокремленого стрибка ущільнення 
 

При надзвуковому обтіканні плавного зламу обтічного тіла в т. «1-0-2» 
виникають сильні збурення, які поширюються вгору у вигляді характеристик 
збурення, при цьому вони, накладаючись одне на одне, утворюють від’єднаний 
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стрибок ущільнення. Форма стрибка залежить від форми, що утворює поверхні 
обтічного тіла. 

2. Задачі – 6.1.2: 
1) Коефіцієнт опору літака Сха,1 = 0,019. В процесі експлуатації і ре-

монту обшивки фюзеляжу літака коефіцієнт опору збільшився до  
Сха,2 = 0,024. Визначити, наскільки збільшилась сила опору літака в 
польоті на висоті Н = 6 км при швидкості V = 648 км/год., площа крила 
S = 140 м2. 

2) Коефіцієнт підйомної сили літака Сyа,1 = 1,2. В процесі експлуатації 
і ремонту обшивки фюзеляжу літака коефіцієнт підйомної сили змен-
шився до Сyа,2 = 0,8. Визначити, у скільки разів зменшилась підйомна 
сила літака в польоті на висоті Н = 5000 м при швидкості  
V = 650 км/год., площа крила S = 140 м. 

 
1.6.2. Основні рівняння рухомого газового потоку і зміна фізичних па-

раметрів на стрибку ущільнення 
 
1.6.2.1. Рівняння рухомого газового потоку на стрибку ущільнення 
Для розгляду якісного стану параметрів газового потоку позначимо їх: до 

стрибка – «без індексу» і за стрибком з індексом «1» (рис. 6.2.1). 
 

 
 

Рис. 6.2.1. Схема зміни параметрів стану газового потоку  
на стрибку ущільнення 

 
При переході через стрибок ущільнення змінюється швидкість не тільки 

за величиною, а й за напрямком. Кут повороту сторони внутрішнього двосто-
роннього кута позначимо (ω). Розкладемо швидкість набігаючого потоку V на 
дві складові: нормальну і дотичну: τnV i V . 

Розглянемо трикутник швидкостей, і тоді отримаємо співвідношення: 

sin ;.... cos ;τ
τ

β β βn
n

VV V V V tg
V

= ⋅ = ⋅ =
.                          (1.6.4) 

Відповідно за стрибком ущільнення отримаємо наступні співвідношення: 

( ) ( ) ( )1
1 1 1 1

1

sin ; cos ;τ
τ

β ω β ω β ωn
n

VV V V V tg
V

= ⋅ − = ⋅ − = −
.                 (1.6.5) 

Рух газу через стрибок ущільнення підпорядковується відомим законам 
механіки, а саме: 

− закону збереження маси; 
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− закону збереження енергії; 
− закону зміни кількості руху. 
1. Задача – 6.2.1: 

Визначити нормальні й дотичні швидкості течії перед стрибком ущіль-
нення і після, якщо швидкість незбуреного потоку дорівнює V∞ = 350 м/с, 
кут відхилення сторони внутрішнього двостороннього кута дорівнює ω 
= 300, а кут нахилу стрибка ущільнення дорівнює β = 60. 

 
1. Рівняння збереження маси при переході через стрибок ущільнення 
При переході через стрибок ущільнення потік не розривається. Тому згі-

дно із законом збереження маси (рівняння нерозривності) секундна масова ви-
трата газу через площу стрибка (S) залишається постійною: 

( )1 1 1sin sinρ β ρ β ωS V S V⋅ ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ ⋅ − . 
Через те що 1S S=  площа стрибка не змінюється, рівняння збереження 

маси на стрибку ущільнення матиме вигляд: 
1 1ρ ρn nV V⋅ = ⋅  .                                                 (1.6.6) 

2. Рівняння зміни кількості руху на стрибку ущільнення 
Рух газу через стрибок ущільнення відповідає закону про зміну кількості 

руху рухомої маси газу. Зміна кількості руху при переході через стрибок по но-
рмалі до нього в секунду дорівнює: 

( ) ( )1 1 1n nm V V p p S− = − .                               (1.6.7) 
Через те що ρ nm V S= ⋅ ⋅ ,  отримаємо рівняння зміни кількості руху: 

( )1 1ρ n nV V p p− = − .                                       (1.6.8) 
Зміни кількості руху вздовж стрибка ущільнення не відбувається: 

( )1 0τ τm V V− = , тоді 1τ τV V= . 
3. Рівняння збереження енергії на стрибку ущільнення 

При переході струминки газу через стрибок ущільнення загальний баланс 
енергії не змінюється внаслідок адіабатичного процесу, тому справедливе рів-
няння у вигляді: 

2 2
1

12 2
V Vi i i∗+ = + =

, 
де: 

𝒊𝒊 і 𝒊𝒊𝟏𝟏−ентальпія газу перед стрибком ущільнення і за ним. 
 

1.6.2.2. Зміни параметрів газу на стрибку ущільнення 
1. Зміни нормальної складової швидкості 
Скористаємося рівнянням зміни кількості руху газового потоку і розді-

лимо його складові на масу: 
( )1 1ρ n np p V V− = −  поділимо на 1 1 1n npV S pV S= , отримуємо: 
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( )1
1

1 1ρ ρ n n
n n

p p V V
V V

= −
.                                    (1.6.9) 

Після проведення відповідних перетворень отримаємо рівняння співвід-
ношення нормальних швидкостей на стрибку ущільнення: 

2 2
1

1
1 τn n кр

kV V a V
k
−

⋅ =
+

, або після перетворення ( )2 2 21 ,
1 τкр пр

ka V V
k
−

= −
+

  

де: 
1пр n nV V V= ⋅  – гранична швидкість. 

Для прямого стрибка ущільнення: 1 1, , 0τn nV V V V V= = = . 
Тоді формула спрощується і для прямого стрибка ущільнення має вигляд: 

2
1 крV V a⋅ = .                                                     (1.6.10) 

Якщо швидкість газового потоку перед прямим стрибком ущільнення бі-
льше швидкості звуку (а), то за прямим стрибком швидкість завжди буде дозву-
ковою і її значення можна визначити за формулою: 

2

1
крa

V
V

= −  для прямого стрибка. 
2. Зміни масової щільності газового потоку 
Якщо відома нормальна складова швидкості 𝑽𝑽𝒏𝒏𝟏𝟏 за стрибком ущільнення, 

то можна визначити всі інші основні параметри газу за стрибком. 
Для визначення співвідношення масової щільності використовуємо рів-

няння збереження маси газу: 1 1ρ ρn nV V= , звідси 
1

1

ρ
ρ

n

n

V
V

=
. 

Після виконання необхідних перетворень отримаємо кінцеву формулу: 

2 2
1

2 1 1
1 sin 1

ρ
ρ β

k
k M k

−
= ⋅ +

+ ⋅ + .                                    (1.6.11)  
Таким чином, відношення масової густини при переході через стрибок 

ущільнення залежить лише від одного параметра sin βM ⋅ . 
Аналізуючи формулу, можна дійти висновку про те, що щільність газу не 

може збільшуватися безмежно, а прагне зі збільшенням числа Маха до деякої 
кінцевої межі: 

1
1
1

ρ ρk
k
+

= ⋅
− . 

Для повітря при k = 1,4, тоді, згідно з наведеною формулою, 1 6ρ ρ= . 
 

2. Задача – 6.2.2: 
Визначити нормальну складову швидкості течії перед стрибком ущіль-
нення і після, а також масову густину за стрибком ущільнення, якщо 
швидкість незбуреного потоку дорівнює V∞ = 400 м/с, кут відхилення 
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сторони внутрішнього двухстороннього кута дорівнює ω = 50, а кут на-
хилу стрибка ущільнення дорівнює β = 80, політ здійснюється на висоті 
Н = 2000 м. 
 

3. Зміна тиску і температури газового потоку на стрибку ущільнення 
Використовуючи теорему механіки про імпульс сили: 

( )1 1ρ n n np p V V V− = ⋅ − . 
Після проведення відповідних перетворень і підстановок отримаємо кінцеву 
формулу для визначення співвідношення тисків за стрибком ущільнення і до 
стрибка: 

2 21 2 1sin
1 1

βp k kM
p k k

−
= ⋅ ⋅ −

+ + .                              (1.6.12) 
Зміна температури на стрибку ущільнення визначається виходячи з рів-

няння стану газу: перед стрибком ρ
p RT= і за стрибком 1

1ρ
p RT= , тоді отрима-

ємо: 1 1

1

ρ
ρ

T p
T p
= ⋅ . 

Таким чином, можна дійти висновку про те, що відношення 1 1

1

; ;ρ
ρ

p T
p T   до 

і після стрибка ущільнення залежать лише від параметра sin βM ⋅ . 
Залежність основних параметрів від sin βM ⋅  можна представити графі-

чно (рис. 6.2.2). 

 
 

Рис. 6.2.2. Графік залежності параметрів газового потоку  
від параметра sin βM ⋅  

 
4. Принцип вимірювання числа Маха і швидкості надзвукового газо-

вого потоку 
4.1. При швидкості польоту М < 1 принцип вимірювання числа Маха і 

швидкості (М і V) заснований на вимірюванні відносних тисків: повного до ти-
ску незбуреного потоку - p*/p (рис. 6.2.3): 
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При M<1
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Рис. 6.2.3. Схема трубки ППТ при дозвуковій і надзвуковій течії  
газового потоку 

1211
2

k
kp k M

p

∗ −− = + 
   

 
4.2. При швидкості польоту М > 1 принцип вимірювання М і V заснований 

на вимірюванні відносних тисків: повного за стрибком ущільнення до тиску не-
збуреного потоку – 1p p∗ : 

1 1 σp p p p
p p p p

∗ ∗ ∗ ∗

∗= ⋅ = ⋅
, 

де: 
1σ p

p

∗

∗=  – коефіцієнт відновлення повного тиску. 

Тоді визначення числа Маха здійснюється за формулою Релея (для пря-
мого стрибка): 

12

1

12

1
2

2 1
1 1

k
k

k
k

k M
p
p k kM

k k

−

∗

∗
−

+ ⋅ 
 =

− ⋅ − + +  .                                         (1.6.13) 
 
 

1.6.3. Особливості обтікання газовим потоком затуплених і спінчатих 
циліндричних і конічних тіл надзвуковим потоком 

 
1.6.3.1. Фізична картина обтікання затуплених тіл  
Особливістю надзвукового газового потоку є те, що за криволінійною 

ударною хвилею є зони дозвукових швидкостей течії між обтічним тілом і фро-
нтом ударної хвилі (рис. 6.3.1). 
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Рис. 6.3.1. Схема обтікання надзвуковим потоком затупленого тіла 
 

При великих кутах відхилення потоку (що характерно для затуплених 
тіл) утворюється відокремлена криволінійна ударна хвиля. У міру віддалення 
від центральної лінії потоку стрибок ущільнення стає слабшим, кут його нахилу 
зменшується, швидкість за косим стрибком залишається надзвуковою. Зони 
надзвукової і дозвукової течії розділяються поверхнею, на якій місцева швид-
кість течії дорівнює швидкості звуку. 
 

1.6.3.2. Обтікання затуплених, ступінчатих, циліндричних і конічних 
тіл 

При обтіканні надзвуковим потоком цилідричних частин із затупленою 
передньою кромкою утворюється відокремлена ударна хвиля, і між тілом і уда-
рною хвилею утворюються зони дозвукової, звукової і надзвукової течії  
(рис. 6.3.2). 

Поділ цих швидкісних зон здійснюється за лініями А1-А1
1 і А2-А2

11. У т.1 
відбувається поворот потоку і течія проходить у ніби розширяючому каналі, що 
супроводжується появою характеристик розширення, швидкість потоку на них 
збільшується. 

 

 
 

Рис. 6.3.2. Схема обтікання надзвуковим потоком ступінчатих тіл 
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Далі в т.2 (переходу тіла від циліндричної частини до конічної) виникає 
поворот потоку, що супроводжується стисканням потоку, і, як наслідок, вини-
кає конічний стрибок ущільнення, швидкість потоку залишається надзвуковою. 
Далі в т.3 від конічної частини поверхність тіла переходить у циліндричну час-
тину, що викликає розширення потоку, що, у свою чергу, приводить до виник-
нення розгалудженої картини характеристик розширення. В т.В місцевий над-
звуковий потік стає рівним величині надзвукового незбуреного потоку. 
 

1.6.3.3 Фізична сутність звукового удару 
При польоті літака з надзвуковою швидкістю виникає складна картина 

стрибків ущільнення і характеристик розширення, які утворюються в різних то-
чках фюзеляжу літака: в місцях зламу поверхні і від нерівностей поверхні ЛА 
(рис. 6.3.3). 

Перша ударна хвиля від носової частини фюзеляжу літака поширюється 
в незбуреному середовищі. Наступні ударні хвилі поширюються в умовах під-
вищеного тиску і високої температури. Тому швидкість їх поширення збільшу-
ється, стрибки наздоганяють попередні ударні хвилі й зливаються в одну поту-
жну головну ударну хвилю. 

 

 
 

Рис. 6.3.3. Схема виникнення носової і хвостової ударних хвиль 
 

Зниження тиску у хвостовій частині літака викликає зменшення масової 
густини і температури ↓𝝆𝝆 і ↓T, а це обумовлює зменшення швидкості поши-
рення ударних хвиль. Тому проміжні хвилі відстають від хвиль, що виникають 
в області підвищеного тиску і потім зливаються в могутню хвостову ударну 
хвилю. Через стрибкоподібну зміну тиску 𝚫𝚫𝒑𝒑 на головній ударній хвилі і на хво-
стовій ударній хвилі виникає подвійний звуковий удар (хлопок). Чим довше фю-
зеляж літака, тим більше інтервал між першим і другим «хлопками», виклика-
ними ударними хвилями. 

Інтенсивність звукового удару, «хлопка», залежить від наступних факторів: 
− висоти і швидкості польоту; 
− маси, форми і розмірів літака; 
− виду виконуваного літаком маневру. 
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Інтенсивність «хлопка» здебільшого залежить від висоти польоту літака. 
Зазвичай польоти на надзвукових швидкостях польоту V > a здійснюються в 
спеціальних зонах або обмежуються висотами польоту. 
 

1.6.3.4. Особливості гіперзвукової течії газового потоку 
1.6.3.4.1. Поняття про гіперзвукову течію 
Польоти літаків при числах M > 4 умовно вважаються гіперзвуковими. 
Теорія гіперзвукових течій пов’язана з деякими особливостями обтікання 

твердих тіл порівняно з поміркованими надзвуковими швидкостями: 
− аеродинамічними, тому що вони викликані необхідністю врахування 

великою мірою стисливості повітря через великі числа Маха; 
− фізико-хімічними, тому що газовий потік на гіперзвукових швидко-

стях характеризується високими енергетичними можливостями. 
1. Аеродинамічні особливості гіперзвукових швидкостей дозволяють: 
− в одних випадках застосовувати спрощене розв’язання аероди-

намічних задач, пов’язаних із взаємодією ЛА з газовим потокам при 
великих гіперзвукових швидкостях; 

− в інших випадках призводять до значного їх ускладнення, тому що ме-
тод лінеаризації диференціальних рівнянь руху, які застосовуються 
при моделюванні поміркованих надзвукових течій, не застосовують 
для гіперзвукових течій. 

2. Фізико-хімічні ефекти в гіперзвуковому потоці пов’язані з утворен-
ням зон із високими температурами. Як правило, вони виникають при переході 
гіперзвукового газового потоку через стрибки ущільнення, на яких кінетична 
енергія руху перетворюється в теплову. При цьому високі температури 
змінюють фізичні властивості газового середовища, а саме: 

− при температурі Т = 25000К і помірних тисках починається ди-
соціація молекул кисню;  

− при температурі Т = 40000К відбувається дисоціація молекул азоту;  
− при температурі Т = 70000К відбувається іонізація атомів азоту і 

кисню, при подальшому збільшенні температури відбувається 
іонізація молекул азоту. 

Питомі теплоємності при таких високих температурах стають непостій-
ними величинами і не залежать від температури. Тому в дослідженнях не вико-
ристовуються питомі теплоємності, отримані при постійних об’ємі і тиску. 

При гіперзвукових швидкостях неминучий сильний аеродинамічний 
нагрів обшивки ЛА. Тому максимальна швидкість польоту може обмежуватися 
не тільки за умови отримання максимальної підйомної сили, а й за умови мак-
симально допустимого кінетичного нагріву обшивки ЛА. 

 
1.6.3.4.2. Особливості гіперзвукових течій 
Особливостями гіперзвукових течій є: 
1. Зі збільшенням числа Маха ↑M →↓ 𝜷𝜷 стрибки ущільнення наближа-

ються до обтічної поверхні тіла, при цьому зменшуються області збурювань між 
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стрибком і тілом. Це приводить до взаємодії стрибка і примежового шару. Го-
ловний стрибок обмежує збільшення товщини примежового шару. Це приво-
дить до підвищення температури ↑T і зменшення масової густини ↓ρ і, як 
наслідок, до ↑ δ товщини примежового шару. При цьому створюється ефект 
збільшення товщини обтічного тіла, що приводить до викривлення ударної 
хвилі і збільшення тиску ↑p. 

2. Малі зміни параметрів руху обтічного тіла приводять до суттєвих змін 
параметрів газу 𝒑𝒑,𝝆𝝆,𝑻𝑻,𝒂𝒂.  При числі Маха M >> a збурювані швидкості течії 
можуть бути одного порядку зі швидкістю звуку. 

3. Через високі температури за головною ударною хвилею і в примежо-
вому шарі можуть мати місце дисоціація та іонізація молекул газу, що приво-
дить до зміни його термодинамічних властивостей. 

Таким чином, при гіперзвукових течіях методи дослідження аероди-
намічних характеристик, застосовуваних при дозвукових і помірних надзву-
кових швидкостях течії газу, стають непридатним. 

При розгляді обтікання тіл під невеликим кутом атаки (𝜶𝜶) рівняння руху 
можна спростити і отримати алгоритми наближеного визначення аероди-
намічних характеристик ЛА при гіперзвукових швидкостях польоту. 

Стиснення газового потоку проходить з утворенням стрибка ущільнення 
(рис. 6.3.4).  

 

 
 

Рис. 6.3.4. Схема виникнення стрибка ущільнення  
 

При збільшенні швидкості течії кут нахилу стрибка ущільнення зменшу-
ється і він наближається до поверхні обтічного тіла (↑ М → β → ω) 

2

2
1 1 1

4 4
β ω ωсж

k k
M

+ + = + + 
  . 

При течії з розширеннями потоку поворот і розгін надзвукового потоку 
відбувається на одній характеристиці ОС ... ОС1 (рис. 6.3.5). 
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Рис. 6.3.5. Схема виникнення характеристик розширення  
2

2
1 1 1

4 4
β ω ωр

k k
M

+ + = − + + 
  .                              (1.6.14) 

При збільшенні числа Маха: 1, ; 0.
2

β ω βсж p
kM +

↑ →∞ = =  

У цьому випадку коефіцієнт тиску буде дорівнювати значенню: 
2βωp = .                                             (1.6.15)  

Тоді можна визначити відносну зміну тиску викликану зміною кута на-
хилу поверхні обтічного тіла: 

( )

2

2
1 41 1

2 1ω ω
p k

k M

  +  = + +  +    .                        (1.6.16)  
 

Питання для самостійної перевірки стану засвоєння матеріалу  
за темою 1.6 

1. Виникнення і розповсюдження слабких збурювань у нерухомому сере-
довищі і при русі зі швидкістю, що дорівнює швидкості звуку. 

2. Виникнення і розповсюдження слабких збурювань у середовищі при русі 
зі швидкістю, що є меншою і більшою за швидкість звуку. 

3. Виникнення і фізична сутність характеристик розширення потоку. 
4. Фізична сутність виникнення стрибків ущільнення, їх види і форми. 
5. Охарактеризувати рівняння збереження маси на стрибку ущільнення. 
6. Охарактеризувати рівняння збереження кількості руху на стрибку ущіль-

нення. 
7. Охарактеризувати зміну нормальої складової швидкості повітряного по-

току на стрибку ущільнення. 
8. Охарактеризувати зміну масової густини на стрибку ущільнення. 
9. Охарактеризувати зміну тиску і температури газового потоку на стрибку 

ущільнення. 
10.  Принцип визначення числа Маха і швидкості польоту при дозвукових і 

надзвукових швидкостях польоту. 
11.  Фізична картина і особливості обтікання затуплених і ступінчатих 

циліндричних і  конічних тіл. 
12.  Фізична сутність виникнення і розповсюдження звукового удару при ви-

конанні польоту літака на надзвуковій швидкості. 
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ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 
до практичного заняття за темою 1.6 

1. Задача – 6.1.1: 
Визначити число Маха і число Рейнольдса при польоті літака на ви-
соті Н = 2000 м, на швидкості V = 450 км/год, динамічний коефіцієнт 
в’язкості дорівнює μ = 1,2*10-5 Па с, площа прямокутного крила S = 25 м2, 
розмах крила l = 15 м. 

 
2. Задачі – 6.1.2: 

1) Коефіцієнт опору літака Сха,1 = 0,019. В процесі експлуатації і ре-
монту обшивки фюзеляжу літака коефіцієнт опору збільшився до 
Сха,2 = 0,024. Визначити, наскільки збільшилась сила опору літака в 
польоті на висоті Н = 6 км, на швидкості V = 648 км/год., площа крила 
S = 140 м2. 

2) Коефіцієнт підйомної сили літака Сyа,1 = 1,2. В процесі експлуата-
ції і ремонту обшивки фюзеляжу літака коефіцієнт підйомної сили 
зменшився до Сyа,2 = 0,8. Визначити, у скільки разів зменшилась підйо-
мна сила літака в польоті на висоті Н = 5000 м, на швидкості  
V = 650 км/год., площа крила S = 140 м. 

 
3. Задачі – 6.1.3: 

1) Визначити підйомну силу і силу лобового опору літака, якщо при 
продувці моделі літака в масштабі 1:50 в аеродинамічній трубі при 
числі Маха М = 0,7 були отримані аеродинамічні сили Уам = 2000 Н, 
Хам = 400 Н, площа крила моделі Sм = 0,5 м2. 

2) У скільки разів необхідно збільшити площу крила для отримання 
одинакової підйомної сили крила на одинаковому куті атаки і при оди-
наковій швидкості польоту, якщо висота змінюється з Н1 = 7 км до 
висоти Н2 = 11000 м. 

 
4. Задача – 6.2.1: 

Визначити нормальні й дотичні швидкості течії перед стрибком ущіль-
нення і після, якщо швидкість незбуреного потоку дорівнює V∞ = 350 м/с, 
кут відхилення сторони внутрішнього двостороннього кута дорівнює 
ω = 30, а кут нахилу стрибка ущільнення дорівнює β = 60. 

5. Задача – 6.2.2: 
Визначити нормальну складову швидкості течії перед стрибком ущі-
льнення і після, а також масову густину за стрибком ущільнення, якщо 
швидкість незбуреного потоку дорівнює V∞ = 400 м/с, кут відхилення 
сторони внутрішнього двостороннього кута дорівнює ω = 50, а кут 
нахилу стрибка ущільнення дорівнює β = 80, політ здійснюється на ви-
соті Н = 2000 м. 
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6. Задачі – 6.3.1: 
1) Визначити підйомну силу і силу лобового опору літака, якщо при про-

дувці моделі літака в масштабі 1:50 в аеродинамічній трубі при числі 
Маха М = 0,7 були отримані аеродинамічні сили Уам = 2000 Н,  
Хам = 400 Н, площа крила моделі Sм = 0,5 м2. 

2) У скільки разів необхідно збільшити площу крила для отримання од-
накової підйомної сили крила на однаковому куті атаки і при однако-
вій швидкості польоту, якщо висота змінюється з Н1 = 7 км до ви-
соти Н2 = 11000 м? 
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2. АЕРОДИНАМІЧНІ ХАРАКТЕРИСТИКИ ПРОФІЛЮ, 
КРИЛА І НЕСУЧОГО ГВИНТА ВЕРТОЛЬОТУ.  
АЕРОДИНАМІКА ГІПЕРЗВУКОВИХ ПОТОКІВ  

І РОЗРІДЖЕНИХ ГАЗІВ 
 

2.7. АЕРОДИНАМІЧНІ ХАРАКТЕРИСТИКИ ПРОФИЛЮ  
І НЕСУЧИХ ПОВЕРХОНЬ ЛА 

 
2.7.1. Призначення і форми несучих поверхонь, геометричні характе-

ристики профілю і несучих поверхонь 
 

2.7.1.1. Призначення і форми несучих поверхонь 
Несучі поверхні ЛА призначені для створення аеродинамічної підйомної 

сили, що забезпечує можливість польоту ЛА, які важчі за повітря, і виконання 
необхідних еволюцій у просторі. До таких поверхонь належать: 

− крила літаків; 
− несучі гвинти гвинтокрилих апаратів. 
У широкому діапазоні практичного застосування найбільш вигідними 

несучими поверхнями ЛА є крила, які відрізняються за розмірами, кількістю і 
формою в плані. Несучі гвинти гвинтокрилих апаратів знайшли застосування в 
більш вузькому діапазоні умов використання (рис. 7.1.1 і 7.1.2). 

Розрізняють різні форми крил у плані (рис. 7.1.1): 
− прямокутні, трапецієподібні; 
− комбіновані; 
− стрілоподібні, трикутні; 
− еліпсоподібні, готичні; 
− складної форми (трикутне з напливом у кореневій частині). 
Несучий гвинт складається з лопатей. Кожна лопать являє собою частину 

(консоль) крила, яка обертається навколо вісі обертання. Крило і лопаті НГ ма-
ють практично однакові геометричні характеристики. Так само як і крило, ло-
паті НГ бувають різноматними в плані (рис. 7.1.2): 

− прямокутними, трапецієподібними; 
– комбінованими, з надзвуковою стрілоподібною кінцевою частиною. 
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Рис. 7.1.1. Схема форм несучих поверхонь ПС в плані 
 

 
 

Рис. 7.1.2. Схеми форм лопатей НГ в плані 
 

Форма крила і лопаті в плані характеризується відносними безрозмірними 
геометричними величинами (рис. 7.1.3 ... 7.1.6): 

 
 
 
 
 
 
 
 

еліпсоподібне 

дельтоподібне 

зі стрілоподібною закінцівкою 
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1) подовженням – λ: 

 
Рис. 7.1.3. Схеми подовження крила 

2

;λ ср
ср

l l S b l
b S

= = = ⋅
,                                             (2.7.1) 

де: 
l – розмах крила, довжина лопаті, м; 
bcр – середня геометрична хорда крила (лопаті), м; 
S – площа крила (лопаті), м2. 

У сучасних вертольотів – 20...22λ = ;  у важких літаків – 5...7λ = у вини-
щувачів 10...15λ = , у планерів 5...40λ = . 

2) звуженням – η: 
0η
k

b
b

=
,                                                  (2.7.2)  

де: 
0b  – коренева хорда, м; 
кb – кінцева хорда, м. 

3) кутом стрілоподібності -χ: 
Кутом стрілоподібності крила називається кут між поперечною віссю 

літака і лініями по передній або задній кромці крила. 
У крил сучасних літаків кути стрілоподібності по передній кромці дося-

гають 60...70χп =
 . 

 

 
 

Рис. 7.1.4. Схеми звуження і стрілоподібності крила 
 

4) кутом поперечної «V-подібності» (рис. 7.1.5). 
Кутом поперечної «V-подібності» крила називається кут між попереч-

ною віссю літака і нижньою чи верхньою поверхнею крила. 
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Рис. 7.1.5. Схема крила поперечної «V-подібності» 
 

Аеродинамічні характеристики крила в основному залежать від форми 
профілю. Залежно від форми профілю розрізняють і області його застосування 
на крилах різних ЛА (рис. 7.1.6 і 7.1.7). 

Профілем називається форма поперечного перерізу крила, проведеного 
паралельно поздовжній площині симетрії ЛА. Профіль крила підбирається за 
умови максимально можливої підйомної сили і мінімального лобового опору. 
Профілі можуть бути симетричними і несиметричними.  

Несиметричні профілі, у свою чергу, поділяються на: двоопуклі, плоско-
опуклі, увігнутоопуклі, S-подібні та інші. 

1. Симетричні або профілі з дуже малою кривизною застосовуються на 
малошвидкісних літаках і для поверхонь органів керування (закрилки, 
елерони, керма напряму, стабілізатори та ін.); 
2. Опукло-увігнуті профілі мають великі несучі властивості на малих 
швидкостях польоту і застосовуються на перших аеропланах початку  
ХІХ століття; 
3. Двояко-опуклі профілі з великою кривизною верхньої і нижньої повер-
хонь профілю забезпечують високі несучі властивості, а також велику 
міцність і твердість крила. Встановлюються на важких транспортних і па-
сажирських літаках; 
4. Плоско-опуклі профілі мають середні несучі властивості, однак прості 
у виробництві і застосовуються на нешвидкісних літаках; 
5. «S-подібні» профілі – застосовуються на безхвостих літаках; 
6. Ламінаризовані профілі мають велику величину відносної координати 
хс, за рахунок чого подовжується ламінарна частина примежового шару. 
Подібні профілі застосовуються на нешвидкісних дозвукових літаках 
(рис. 7.1.6); 
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Рис. 7.1.6. Схеми ламінаризованого профілю 
 

7. Профілі з гострими кромками передньої і хвостової частини і застосо-
вуються на надзвукових літаках. 

 
 

Рис. 7.1.7. Схема профілів несучих поверхонь 
 

2.7.1.2. Геометричні характеристики несучих поверхонь 
Аеродинамічні характеристики несучих поверхонь ЛА характеризуються 

певними геометричними параметрами: 
1) кут установки – φ (рис. 7.1.8): 

Кутом установки (𝝋𝝋сеч) перерізу крила називається кут між хордою 
профіля крила і поздовжньою віссю літака (або площиною обертання НГ вер-
тольоту). 
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Рис. 7.1.8. Схема кута установки крила ПС 
 

2) геометрична крутка – φГк,i (рис. 7.1.9): 
Якщо кути установки в різних перерізах крила не однакові, то їх хорди не 

лежать у площині крила. Таке крило називається геометрично закрученим. 
Геометричною круткою називається конструктивне виготовлення несу-

чої поверхні, при якій кути установки перерізів зменшуються по її розмаху від 
кореневого перерізу до кінцевого. 

 

 
 

Рис. 7.1.9. Схема геометричної крутки несучої поверхні 
 

Кути установки довільного перерізу несучої поверхні, що має геомет-
ричну крутку, визначаються за формулою: 

0
Δ
Δ

φφ φi ill
= −

,                                       (2.7.3)  
де: 

li  – відстань поточного перерізу відносно кореневого, м; 
Δ
Δ

φ
l

 – величина градієнта кутів установки по довжині крила, град/м; 

0φ  – кут установки кореневого перерізу крила, град. 
3) аеродинамічна крутка (рис. 7.1.10). 

Аеродинамічна крутка крила створюється за рахунок того, що профілі в 
різних перерізах крила мають різні величини відносної товщини і відносної кри-
визни профілів. 

 
 

Рис. 7.1.10. Схема аеродинамічної крутки несучої поверхні 
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Аеродинамічною круткою називається конструктивне виготовлення 
несучої поверхні, при якому вона набирається з різних аеродинамічних профілів 
по її розмаху. 

Геометрична і аеродинамічна крутки застосовуються для поліпшення ае-
родинамічних характеристик несучих поверхонь ЛА. 

4) конічна крутка – φкк,i (рис. 7.1.11): 
На стрілоподібних і трикутних крилах застосовується так звана конічна 

крутка крила, при якій кути відхилення передніх кромок профілів вниз збільшу-
ються до кінця крила. 

Конічною круткою називається конструктивне виготовлення стріло-
подібного або трикутного крила, при якому носок профілю відхиляється вниз 
по розмаху крила від кореневого перерізу до кінцевого. 

 

 
 

Рис. 7.1.11. Схема конічної крутки несучої поверхні 
 

2.7.1.3. Геометричні характеристики профілю  
Крило є основною частиною літака, яка призначена для створення підйо-

мної сили, а також для забезпечення літаку поперечної стійкості і керованості. 
На крилі встановлюється механізація (передкрилки, закрилки, щитки та ін.), яка 
покращує аеродинамічні характеристики ЛА на етапах зльоту і посадки. Крім 
цього, в крилі можуть встановлюватися стійки шасі і двигуни. Внутрішні 
об’єми крила часто використовуються для розміщення паливних баків, різного 
устаткування і підвісок різноманітного озброєння. 

Аеродинамічні властивості крила визначаються, в основному, геометрич-
ною формою і розмірами крила. 

Геометричну форму крила характеризує: 
− профіль крила; 
− форма крила в плані; 
− поперечна форма крила; 
− геометрична крутка крила. 

1) профіль крила (рис. 7.1.12): 
Профілем крила називається поперечний переріз крила, отриманий про-

веденням площини паралельно площині симетрії ЛА. 
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Рис. 7.1.12. Схема профілю крила і геометричних параметрів профілю 
 

2) хорда профілю – b. 
Хордою профілю називається відрізок прямої, що з’єднує дві найвідда-

леніші точки профілю (від носка до хвостової частини профілю). 
Хорда розділяє профіль на дві частини: 
− верхню – 𝒚𝒚в; 
− нижню –.𝒚𝒚н. 

3) товщина профілю – с. 
Товщиною профілю називається відрізок, перпендикулярний до хорди 

профілю між верхнім і нижнім контурами. Відношення максимальної товщини 
профілю maxc  до хорди b називається максимальною відносною товщиною 
профілю: 

maxcc
b

=
 

4) координата максимальної товщини профілю. 
Положення максимальної товщини профілю визначається відносним вида-

ленням її щодо носика профілю: 
c

c
xx
b

=
 

5) середня лінія профілю. 
Середньою лінією профілю називається лінія, яка з’єднує передню і 

задню точки профілю і проходить через середини відрізків між верхнім і ниж-
нім контурами профілю, проведеними перпендикулярно до хорди. 

Максимальна відстань між хордою і середньою лінією називається кри-
визною профілю (𝒇𝒇𝒎𝒎𝒂𝒂𝒙𝒙). 

Відношення максимальної кривизни до хорди профілю називається мак-
симальною відносною кривизною профілю. 

maxff
b

=
 

Положення максимальної кривизни профілю визначається за відносним 
віддаленням її щодо носика профілю: 
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f
f

x
x

b
=

 
Відносний радіус заокруглення носика профілю: 

rr
b

=
 

2.7.1.4. Поняття про середню аеродинамічну хорду крила  
Щоб порівнювати аеродинамічні характеристики крил різної форми в 

плані, необхідно вибрати метод їх приведення до характеристик еквівалентного 
крила. 

Експериментально встановлено, що для крила будь-якої форми в плані 
можна підібрати відповідне за площею (еквівалетне) прямокутне крило, яке 
буде мати аналогічні аеродинамічні характеристики як і у вихідного крила. 

Хорда еквівалентного прямокутного крила називається середньою аеро-
динамічною хордою крила – bA (САХ). 

Для простого крила з прямокутними краями bA (САХ) та її положення 
можна визначити геометричнлю побудовою (рис. 7.1.13). Для цього кінцеву 
хорду (𝓫𝓫к) відкладають під кореневою хордою (𝓫𝓫о), а кореневу (𝓫𝓫о) над кінце-
вою хордою, відзначають точками 1 і 2, потім з’єднують прямою лінією хорди 
крила. Потім проводиться серединна лінія між кореневою (𝓫𝓫о) і кінцевою хор-
дами крила (𝓫𝓫к). Через точку перетину ліній «1-2» і «3-4» проводять відрізок 
паралельно кінцевій і кореневій хордам і отримують САХ- (𝓫𝓫А). 

 

 
 

Рис. 7.1.13. Схема визначення САХ- (𝒷𝒷А). крила простої форми в плані 
 

Для крил складної форми в плані (зі зламом передньої і задньої крайок 
крила) САХ- (𝓫𝓫А) можна визначити геометричною побудовою. Половина крила 
ділиться на дві частини, виділяються дві частини простої форми з площами S1 і 
S2. Для кожної частини визначаються геометричним способом САХ1 і САХ2. По-
чаток і кінець хорд з’єднується лініями «А-В» і «С-D». Отримана частина крила, 
обмежена точками ABCD, є проміжною фігурою для визначення САХ- (𝓫𝓫А)  
складної форми крила. САХ- (𝓫𝓫А) всього крила отримують геометричною по-
будовою: до хорди АС додається хорда ВД, а до хорди ВД додається хорда АС. 
Отримані точки з’єднують прямою лінією. Хорди АС і ВД діляться навпіл, про-
водиться пряма лінія, що з’єднує середини хорд. Точка перетину двох прямих і 
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є місцем розташування САХ- (𝓫𝓫А). З’єднуються кінці хорди САХ- (𝓫𝓫А) з 
відрізками AB і СД. Точки перетину і САХ- (𝓫𝓫А) з лініями кінців хорд 𝓫𝓫А𝟏𝟏 і bA2 
позначаються точками М і N. Складається співвідношення відрізків і площ і при 
їх рівності вважається, що положення САХ визначено правильно (рис. 7.1.14): 

𝑨𝑨𝑨𝑨
𝑨𝑨𝑴𝑴

=
𝑪𝑪𝑪𝑪
𝑪𝑪𝑵𝑵

=
𝒅𝒅𝟐𝟐
𝒅𝒅𝟏𝟏

 
 

 
 

Рис. 7.1.14. Схема визначення САХ- (𝒷𝒷А) крила складної форми в плані 
 

1. Задачі – 7.1.1: 
1) Визначити середню аеродинамічну хорду крила, подовження, зву-

ження и площу стрілоподібного крила ЛА, якщо координати правої 
консолі крила складають: х1 = 0, y1п = 6 м, у1з = 2 м; х2 = 8 м, у2п = 3 м, 
у2з = 1 м, а також товщину профілю в кінці крила, якщо погонна зміна 
товщини профілю за розмахом крила складає 20 мм/м, а товщина про-
філю в кореневому перерізі дорівнює 150 мм. 

2) Стрілоподібне крило має кореневу хорду 400 см, кінцеву хорду 0,7 м, 
розмах правої консолі складає 15 м. Кут установки крила в кореневому 
перерізі складає 100, погонна зміна кута установки крила за розмахом 
складає 0,5 град/м. Визначити подовження крила і кут установки в пе-
рерізах 5 і 10 м. 

3) Трикутне крило має кореневу хорду 4000 мм, розмах правої консолі 
900 см. У кореневому перерізі відхилення носка профілю дорівнює 00, 
погонне відхилення кута носка профілю за розмахом крила складає  
1 град/м. Визначити подовження крила, площу крила і кут відхилення 
носка профіля в перерізах 5 і 9 м. 
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2.7.1.5. Системи координат, що використовуються  
в аерогідрогазодінаміці 

В аеродинаміці широко використовуються дві основні прямокутні сис-
теми координат (рис. 7.1.15): 

− швидкісна oxayaza; 
− зв’язана oxyz. 

 
 

Рис. 7.1.15. Схема плоскої швидкісної і зв’язаної систем координат 
 

У швидкісний системі координат вісь oxa спрямована у напрямку вектора 
швидкості повітряного потоку 𝑽𝑽���⃗ , вісь oya спрямована вгору перпендикулярно 
вектору швидкості потоку, вісь oza- спрямована перпендикулярно площині xaoya 
в сторону правої половини крила (рис. 7.1.16).  

 

 
 

Рис. 7.1.16. Схема просторової системи координат 



141 

Швидкісна система координат застосовується для визначення аероди-
намічних сил, що виникають на поверхні профілю або крила, початок системи 
координат розташовано в центрі тиску профілю або ЛА. 

У зв’язаній системі координат вісі жорстко пов’язані з профілем крила і 
залишаються нерухомими відносно крила: вісь ox спрямована вздовж хорди 
профілю крила вперед, вісь oy спрямована вгору перпендикулярно вісі ox, вісь 
oz спрямована перпендикулярно площині xoy в сторону правої половини крила 
(рис. 7.1.17). 

Зв’язана система координат використовується для визначення аероди-
намічних моментів, що виникають на профілі або крилі від аеродинамічних сил. 
У загальному випадку початок координат розташовано в центрі мас профілю 
або ЛА, в окремому випадку в ц.м. 
 

 
 

Рис. 7.1.17. Схема виникнення кута ковзання 
 

Положення профілю крила щодо вектора повітряної швидкості визна-
чається кутами атаки (𝜶𝜶) і ковзання (β). 

Кутом атаки (а) називається кут між віссю пов’язаної системи координат 
ох і вектором швидкості набігаючого потоку в площині хаоуа. Позитивне зна-
чення кута атаки, коли вісь ох знаходиться вище вісі оха, а набігання потоку 
здійснюється на нижню поверхню профілю. 

Початок координат т.О знаходиться в центрі тиску профілю. Якщо кут 
атаки дорівнює нулю (𝜶𝜶 = 𝟎𝟎), то вісі зв’язаної системи координат збігаються з 
вісями швидкісної системи координат. Швидкісна система координат пе-
реміщається разом із вектором швидкості набігаючого повітряного потоку. 
Взаємне розташування цих двох систем координат визначає положення 
профілю в повітряному потоці. 

Кутом ковзання (β) називається кут між поздовжньою віссю ЛА ох зв’яза-
ної системи координат і проекцією вектора швидкості потоку, що набігає на 
площину хаоzа. Позитивне значення кута ковзання – коли набігання потоку 
здійснюється на праву половину крила. 
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2.7.2. Повна аеродинамічна сила і результуючий аеродинамічний  
момент. Центр тиску і аеродинамічний фокус 

 
2.7.2.1. Розподіл нормальної складової тиску по поверхні профілю, 

епюри тиску по хорді крила 
Вплив крила на навколишнє повітряне середовище викликає в ньому 

зміну основних фізичних параметрів: 
− швидкості;  
− тиску; 
− густини; 
− температури. 
У кожній точці профілю крила нормальний тиск від взаємодії профілю з 

повітряним потоком буде різним, тому параметри потоку постійно змінюються 
при переході від однієї точки профілю до іншої. Швидкість і тиск у кожній точці 
профілю називаються місцевими швидкістю і тиском. 

Розподіл нормального тиску по поверхні профілю крила отримують 
експериментальним шляхом в аеродинамічній трубі. 

Δ ip p p∞= − , 
де: 

𝒑𝒑𝒊𝒊 − тиск в i - ій точці профілю, Па; 
𝒑𝒑∞ − тиск незбуреного потока; 
∆𝒑𝒑 − перепад тиску в точках профілю, Па. 

Розподіл нормального тиску по поверхні профілю крила зображується 
векторними діаграмами і епюрами розподілу тиску по хорді (рис. 7.2.1). 

Векторну діаграму розподілу тиску будують у безрозмірних величинах: 

2
Δ;

2
ρ
i i

i
p p pp p

V q
∞

∞

−
= =

.                                      (2.7.4) 

 
 

Рис. 7.2.1. Схема розподілу тиску по поверхні профілю і епюри тисків по хорді 



143 

2.7.2.2. Центр тиску і аеродинамічний фокус профілю 
Центром тиску називається точка на поздовжній вісі перерізу профілю 

крила, через яку проходить лінія дії рівнодіючих аеродинамічних сил (рис. 7.2.2). 
Момент тангажу щодо носика профілю дорівнює: 

. .
. .; ,ц д

z ц д z Y

x
M Y x m c

b
= − ⋅ = − ⋅  звідси: . .

z
ц д

Y

mx
c

= −  .                      (2.7.5) 

При малих кутах атаки: ( ) . ., ;α z
Y Ya ц д

Ya

mc c x
c

= = − . 

 
 

Рис. 7.2.2. Схема розташування центру тиску і появи моменту тангажу 
 

С. А. Чаплигін запропонував, що якщо на схему профілю крила нанести 
серію векторів підйомних сил при різних кутах атаки, які проходять через від-
повідні центри тиску, то огинаюча до напрямку цих векторів матиме вигляд па-
раболи. Цю параболу назвали параболою стійкості. Це відкриття дозволило 
створити теорію стійкості літака: момент підйомної сили щодо деякої точки, 
яку назвали фокусом параболи, не залежить від кута атаки (рис. 7.2.3). 

 

 
Рис. 7.2.3. Схема побудови параболи стійкості 
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З цього випливає, що плече від носика профілю до центру тиску (r) при 
збільшенні кута атаки ( )α зменшується пропорційно збільшенню підйомної 

сили ( )Y , а момент тангажу ( )z a iM Y r= ⋅  при цьому залишається незмінним. 
αz a i zM Y r при M const= − ↑ ⋅ ↓ ↑→ =  

Аеродинамічним фокусом називається точка на поздовжній вісі профілю 
крила, в якій прикладено приріст підйомної сили Δ aY , викликаний малими змі-
нами кута атаки (𝜶𝜶), і при цьому момент тангажу щодо цієї точки залишається 
постійним ( )zM const=  (рис. 7.2.4).  

 

 
 

Рис. 7.2.4. Схема виникнення аеродинамічного фокуса 

0

2

, Δ :
2

ρ
z F z a F

VM M Y x b S
  

= − ⋅ ⋅ ⋅  
    

0, Δ ; F
z F z y F F

xm m c x x
b

= − ⋅ =
;                               (2.7.6)  

0, ;
Δ

Yz F z c
F F z

Y

m m
x x m

c
− +

= = −
.                                (2.7.7) 

Зв’язок між ц.м і фокусом можна описати виразом, 
де: 

Yc
zm – похідна моменту тангажу залежно від коефіцієнта нормальної 

сили: 
0

. . . .;
Δ

Yz c
ц д F ц д F z

Y

m
x x x x m

c
= − = −

.                                (2.7.8) 
У загальному випадку фокус не збігається з ц.м. Для симетричного 

профілю, де 0
0,zm =  . .ц д Fx x= .  

Розташування фокуса крила визначається щодо носика профілю і залежить 
від: 

− форми крила в плані; 
− числа Маха – М. 
При дозвукових швидкостях польоту розташування фокуса на профілі 

крила: 
− для прямого крила – 25 %; 
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− для стрілоподібного крила – 30–35 %; 
− для трикутного крила – 35–40 %. 

 
2.7.2.3. Виникнення повної аеродинамічної сили і результуючого аеро-

динамічного моменту 
Аеродинамічними силами називаються сили, що виникають у результаті 

механічної взаємодії тіл, що рухаються в повітряному потоці. При цьому рух по-
вітря, внаслідок в’язкості, забезпечує появу на поверхні тіла сил тертя (рис. 7.2.5). 

 

 
 

Рис. 7.2.5. Схема виникнення повної аеродинамічної сили (Ra) 
 
Таким чином, на кожен елемент тіла, обтікаємого повітрям, діють 

сили нормального тиску перпендикулярно до поверхні тіла і сили тертя, які 
спрямовані по дотичній до поверхні цього тіла. 

Розподілені по поверхні тіла нормальні і ковзні сили можна підсумувати 
і визначити величину результуючої аеродинамічної сили. 

Рівнодіюча нормальних сил тиску і тангенціальних сил тертя, що діють 
на поверхню тіла, називається результуючою або повною аеродинамічною си-
лою і позначається буквою 𝑹𝑹��⃗ а. 

На величину і напрямок повної аеродинамічної сили впливають: 
− швидкість набігаючого повітряного потоку;  
− форма профілю; 
− положення профілю щодо вектора швидкості повітряного потоку; 
− число Маха, що визначає ступінь прояву стисливості повітря; 
− число Рейнольдса, що визначає ступінь прояву в’язкості повітря; 
− шорсткість поверхні тіла;  
− температура повітря. 
Часто в аеродинаміці для аналізу використовують не повну аероди-

намічну силу, а її проекції на відповідні вісі зв’язаної і швидкісної систем коор-
динат (рис. 7.2.6). 
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Рис. 7.2.6. Схема проекцій повної аеродинамічної сили  
на вісі систем координат 

 
У швидкісний системі координат складовими результуючої аеродинаміч-

ної сили на вісі координат є сили, які мають назву: 
− лобовий опір (Xa); sina aX R θ= ⋅  ; 
− підйомна сила (Ya); cosa aY R θ= ⋅  ; 
− бічна сила (Za). sin cosa aZ R θ β= ⋅ ⋅ .   

Силою лобового опору (Xa) називається проекція сили 𝑹𝑹а на вісь oxa, 
тобто у напрямку вектора швидкості незбуреного потоку вона перешкоджає 
руху тіла, прагне загальмувати його і спрямована по вектору швидкості набіга-
ючого потоку (проти напрямку польоту ЛА). Звідси випливає, що повна аеро-
динамічна сила 𝑹𝑹а завжди відхилена назад від площини, перпендикулярної век-
тору швидкості повітряного потоку, і сила лобового опору має від’ємне зна-
чення в прийнятій системі координат. 

Підйомною силою (Ya) називається проекція результуючої аеродинаміч-
ної сили (𝑹𝑹а) на вісь oya, тобто проекція сили 𝑹𝑹а����  на перпендикуляр до вектору 
швидкості повітряного потоку, що лежить у площині симетрії обтічного тіла. 
Підйомна сила виникає при наявності або кута атаки або кривизни профілю, 
коли виникає різниця тисків над і під обтічним профілем. 

Відношення підйомної сили до сили лобового опору характеризує аеро-
динамічну досконалість несучої поверхні ЛА і називається аеродинамічною 
якістю: 

a

a

YK
X

=
.                                                    (2.7.9) 

Чим більше числове значення аеродинамічної якості (К), тим аероди-
намічно досконаліший профіль, крило або літальний апарат у цілому. 

Проекція повної аеродинамічної сили 𝑹𝑹а���� на вісь oza називається бічною 
силою і виникає при наявності кута ковзання тіла (β). 

Зв’язок між повною аеродинамічної силою і її складовими частинами 
описується виразом: 

2 2 2
a a a aR X Y Z= + + . 

Проекції повної аеродинамічної сили aR  на вісі зв’язаної системи коор-
динат позначаються і мають назву: 
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− поздовжня сила (X); ( )sinaX R θ α= ⋅ − ;  
− нормальна сила (Y); ( )cosaY R θ α= ⋅ − ;  
− поперечна сила (Z). ( )sin cosaZ R θ α β= ⋅ − ⋅ .  
Між проекціями повної аеродинамічної сили 𝑹𝑹�а у швидкісній системі ко-

ординат і зв’язаній є певна залежність: 
cos sin

cos sin
α α

α α
a

a

X X Y
Y Y X

= ⋅ + ⋅

= ⋅ − ⋅                                               (2.7.10) 
Така ж залежність існує і при перерахунку проекцій аеродинамічних сил 

зі швидкісної системи коордінт у зв’язану: 
cos sin

cos sin
α α

α α
a a

a a

X X Y
Y Y X

= ⋅ − ⋅

= ⋅ + ⋅                                          (2.7.11) 
При малих кутах атаки 0,2 ,α рад≤  можна умовно прийняти 

sin ;cos 1α α α≈ ≈ . Тоді формули для визначення складових аеродинамічних сил 
на вісі швидкісної системи координат спрощуються і мають вигляд: 

; ...αa aX X Y Y Y= + ⋅ = . 
Напрямок дії і розмір результуючої аеродинамічної сили можна замінити 

її відповідними складовими по вісях систем координат, дія яких на тіло ана-
логічна дії повної аеродинамічної сили Ra. 

 
1. Задачі - 7.2.1: 

1) Визначити підйомну силу і силу лобового опору профіля крила, 
якщо результуюча аеродинамічна сила Ra = 15 Тс, кут якості обтікання 
рівняється θ = 300. За визначеними підйомною силою Ya і силою лобо-
вого Xa визначити нормальну Y і повздовжну сили X у зв’язаній сис-
темі координат, якщо кут атаки α = 100. 

2) Визначити результуючу аеродінамічну силу Ra і аеродинамічні ко-
ефіцієнти підйомної сили і лобового опору, якщо підйомна сила дорі-
внює 12 Тc, а сила лобового опору 3 Тc, площа крила дорівнює 30 м2, 
масова густина повітря відповідає висоті Н = 0км, швидкість повітря-
ного потоку дорівнює 720 км/год. 

 
Для визначення аеродинамічних моментів ЛА використовується зв’язана 

система координат. Найчастіше використовуються проекції повного аероди-
намічного моменту на відповідні вісі зв’язаної системи координат (рис. 7.2.7). 

Проекції вектора повного аеродинамічного моменту M  на вісі зв’язаної 
системи координат мають назву: 

− 𝑨𝑨𝒙𝒙 – момент крену; 
−  𝑨𝑨𝒚𝒚 – момент рискання; 
−  𝑨𝑨𝒛𝒛 – момент тангажу. 
Розмір аеродинамічних сил і моментів залежить від: 
− форми в плані і геометричних розмірів крила; 
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− швидкості і масової густини повітряного потоку;  
− кутів атаки і ковзання. 
 

 
 

Рис. 7.2.7. Схема виникнення результуючого аеродинамічного моменту (Ма) 
 
2. Задача – 7.2.2: 

Визначити повний аеродинамічний момент і коефіцієнти аеродинаміч-
них моментів крену, рискання і тангажу, якщо момент тангажу дорівнює 
25 Тс м, момент крену – 5 Тс м і момент рискання – 10 Тс м, розмах 
крила дорівнює 40 м, середня аеродинамічна хорда крила дорівнює 2 м, 
швидкість повітряного потоку дорівнює 680 км/год, висота польоту  
Н = 0 км. 

 
2.7.2.3.1 Коефіцієнти аеродинамічних сил і моментів у проекціях на 

вісі зв’язаної і швидкісної систем координат 
Аеродинамічна сила і момент пропорційні розмірам тіла (площі і розмаху 

крила), швидкісному напору повітряного потоку (𝝆𝝆𝑽𝑽
𝟐𝟐

𝟐𝟐
). Для спрощення аналізу 

аеродинамічних характеристик літального апарату і його складових елементів 
вводяться безрозмірні коефіцієнти пропорційності для сил і моментів у швид-
кісній і зв’язаній системах координат. 

Коефіцієнт повної аеродинамічної сили: 
2

2 ;
2

2

ρ
ρ

a
R

R VC q
V

= =

. 
Коефіцієнти лобового опору, підйомної сили і бічної сили: 

;... ;...a a a
xa ya za

X Y Zc c c
qS qS qS

= = =
. 

Коефіцієнти поздовжньої сили, нормальної сили, поперечної сили: 

;... ;...x y z
X Y Zc c c
qS qS qS

= = =
, 

 



149 

де: 
2

2
ρVq =  – швидкісний напір повітряного потоку, Па; 

S – характерна площа несучої поверхні, м2. 
СR, Cx, Cy, Cz, Cxa, Cya, Cza – коефіцієнти пропорційності відповідних 
складових аеродинамічних сил. 

Аеродинамічні коефіцієнти моментів визначаються за формулами: 
x

x
Mm

q S l
=

⋅ ⋅  – коефіцієнт моменту крену; 

y
y

M
m

q S l
=

⋅ ⋅
 – коефіцієнт моменту рискання; 

z
z

a

Mm
q S b

=
⋅ ⋅  – коефіцієнт моменту тангажу, 

де: 
l – розмах крила, м; 
ba – хорда профілю крила (середня аеродинамічна хорда), м. 

Безрозмірні коефіцієнти сил і моментів не залежать від: 
− швидкісного напору; 
− розмірів крила (площі, розмаху, хорди). 

Але залежать від: 
− форми крила в плані; 
− кутів атаки і ковзання; 
− критеріїв подібності (стисливості і в’язкості) чисел М і Re. 

Аеродинамічні коефіцієнти сил і моментів крила визначаються як теоре-
тично, так і експериментально (рис. 7.2.8). 

 

 
 

Рис. 7.2.8. Схема проекцій коефіцієнтів аеродинамічних сил 
 
Аеродинамічні сили, у швидкісний і зв’язаній системах координат, 

пов’язані між собою певними співвідношеннями: 
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cos sin
cos sin

α α
α α

xa x y

ya y x

C C C
C C C

= ⋅ + ⋅

= ⋅ − ⋅ ,  або 

cos sin
cos sin

α α
α α

x xa ya

y ya xa

C C C
C C C

= ⋅ − ⋅

= ⋅ + ⋅  
При малих кутах атаки (α) можна отримати спрощені формули:

0 :cos 1,sinα α α α→ ≈ ≈ : 
α
α

xa x y

ya y x

C C C
C C C

= + ⋅

= − ⋅                                                 (2.7.12) 
3. Задачі – 7.2.3: 

1) Визначити аеродинамічні коефіцієнти підйомної сили, сили лобо-
вого опору і аеродинамічну якість, якщо похідна коефіцієнту підйом-
ної сили від кута атаки дорівнює Cα

ya = 4, кут атаки α = 0,176 рад., по-
чатковий кут атаки α0 = -0,035 радіан, коефіцієнт повздожної сили до-
рівнює 0, 0025. 

2) Визначити розмір швидкісного тиску повітряного потоку на висо-
тах 1000 м і 5 км, якщо швидкість польоту літака дорівнює 350 км/год., 
а також підйомну силу і силу лобового опору літака, якщо коефіцієнти 
підйомної сили і сили опору дорівнюють 1,2 і 0,25 , відповідно, площа 
крила дорівнює 50 м2. 

3) Визначити швидкість польоту літака і швидкісний тиск, якщо число 
Маха на висоті 8 км дорівнює 0,65, а також коефіцієнт підйомної сили, 
якщо підйомна сила дорівнює 25 Тс, а площа крила дорівнює 36 м2. 

4) Визначити, як зміниться максимальна швидкість польоту літака при 
зміні температури повітря: від температури зимою -300С до темпера-
тури літом +300, якщо максимальне число Маха дорівнює 0,7, а також 
визначити швидкісний тиск при температурі -300С при польоті на ви-
соті 4000 м. 

5) Визначити швидкість польоту літака, швидкість звуку і швидкісний 
тиск, при польоті з числом Маха 0,6 на висоті 5 км, а також підйомну 
силу крила, якщо коефіцієнт підйомної сили дорівнює 0,9, а площа 
крила – 60 м2. 
 

2.7.2.4. Вплив на коефіцієнт підйомної сили геометричних і кінемати-
чних параметрів обтікання 

2.7.2.4.1. Вплив кута атаки на коефіцієнт підйомної сили 
Коефіцієнт підйомної сили yaC  характеризує несучі здібності крила при 

зміні кута атаки. Розглянемо вплив на yaC  основних факторів. Коефіцієнт yaC ↑

збільшується  при збільшенні кута атаки α ↑ , тобто залежність ( )αyaС f=
 має як лінійну ділянку, так і нелінійну (рис. 7.2.9): 

0 ,α αya y yaС C C= + ⋅  або ( )0
α α αya yaС C= ⋅ − ,                  (2.7.12) 

де: 
0yC  – це значення yaС  при 0α = ;  
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0α α=  – це кут при якому 0yaС = ; 
Δ
Δ

α φ
α

ya
ya

C
С tg= =  – це похідна коефіцієнта підйомної сили від кута 

α  і характеризує кут нахилу графіка залежності ( )αyaС f= . 
Ділянка від 0α   до αПЗ  залежність лінійна, і є похилою лінією під кутом φ 

до вісі кута α . 
При досягненні α= αПЗ лінійна залежність порушується, через початок 

зриву потоку з верхньої поверхні профілю. 
При α αкр= , maxya yaС С=   і при подальшому збільшенні кута атаки 

коефіцієнт yaС  зменшується через зрив потоку на верхній поверхні профілю. 
Кут, при якому yaС  досягає значення maxyaС   , називається критичним ку-

том атаки (αкр ). Кут, при якому порушується лінійна залежність ( )αyaС f= , 
 називається кутом атаки початку зриву потоку (αПЗ). 

Відрив потоку в примежовому шарі супроводжується тряскою несучої 
поверхні. Початок тряски можна використовувати як ознаку наближення літака 
до критичного кута атаки. Несучі властивості крила характеризуються швид-
кістю зростання коефіцієнта 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂  при ↑ 𝜶𝜶. 

 

 
 

Рис. 7.2.9. Схема графіка залежності 𝐶𝐶𝑦𝑦𝑦𝑦 = 𝑓𝑓(𝛼𝛼) 
 

Значення кута атаки 𝜶𝜶 = 𝜶𝜶𝟎𝟎 залежить від кривизни профілю крила. Для 
крила симетричного профіля 00,... 0,... 0α yaf C= = = . 

При несиметричному профілі при  𝜶𝜶 = 𝟎𝟎 створюється відповідна підйо-
мна сила. Щоб отримати 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 = 𝟎𝟎, профіль необхідно встановити під кутом 
атаки 𝜶𝜶𝟎𝟎 < 0.  Відносний тиск залежить від кута атаки (рис. 7.2.10). 
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Рис. 7.2.10. Схема епюр тиску при зміні кута атаки 
 

2.7.2.4.2. Вплив аеродинамічної форми профілю на його аеродинамічні 
характеристики 

Розглянемо якісну характеристику впливу відносної кривизни профілю 
на величину коефіцієнта підйомної сили 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 при зміні кутів атаки (𝜶𝜶) для си-
метричного профілю 𝒇𝒇� = 𝟎𝟎 і несиметричного профілю (рис. 7.2.11). 

Як випливає з графіка, збільшення кривизни профілю зміщує залежність 
𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂(𝜶𝜶) еквідистантно ліворуч-угору. При цьому збільшуються вели-
чини 𝜶𝜶кр і  𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 𝒎𝒎𝒂𝒂𝒙𝒙, а також абсолютне значення 𝜶𝜶𝟎𝟎. 

 

 
 

Рис. 7.2.11. Схема впливу кривизни (f) профілю на залежність 𝐶𝐶𝑦𝑦𝑦𝑦(𝛼𝛼) 
 

Фізична сутність цього ефекту полягає в збільшенні кривизни і тиску на 
нижній поверхні, що викликається збільшенням різниці тиску (𝒑𝒑�н)ср − (𝒑𝒑�в)ср  у 
профіля з більшою кривизною при одному і тому ж куті атаки. 

Вплив товщини профілю проявляється менш інтенсивно. При малих ку-
тах атаки відносна товщина С� забезпечує невеликий вплив на величину підйо-
мної сили (рис. 7.2.12). 
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Рис. 7.2.12. Схема впливу товщини (c) профілю на залежність 𝐶𝐶𝑦𝑦𝑦𝑦(𝛼𝛼) 
 

Кут нахилу залежності 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂(𝜶𝜶)  щодо вісі 𝜶𝜶 у товстих профілів дещо мен-
ший, ніж у тонких. Це пояснюється більш різким зростанням розрідження під 
носовою частиною тонких профілів внаслідок малого радіусу заокруглення но-
сика, що приводить до більш раннього зриву потоку і зменшеня 𝜶𝜶кр   і 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 𝒎𝒎𝒂𝒂𝒙𝒙  у 
тонких профілів крил порівняно з товстими. 
 

2.7.2.4.3. Вплив подовження крила на протікання залежності.  
𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 = 𝒇𝒇(𝜶𝜶) 

На характер зміни коефіцієнта підйомної сили  𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂(𝜶𝜶) впливає подов-
ження крила. У крила малого подовження крива 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂(𝜶𝜶)  не має прямолінійної 
ділянки, характерної для крила великого подовження (рис. 7.2.13). 

Залежність 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂(𝜶𝜶) для крил 𝝀𝝀 <  2  має S-подібну форму. Це пояснюється 
тим, що при малих кутах атаки внаслідок інтенсивного перетікання повітря че-
рез кінцеві кромки крила малого подовження тиск на верхній і нижній поверх-
нях крила вирівнюється, що зумовлює зменшення коефіцієнта 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂.   

Зі збільшенням кута атаки з кінців крила починається зрив потужних ви-
хорів, що приводить до зменшення тиску на верхній поверхні і, як наслідок, до 
збільшення 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂. Крило малого подовження має значно більший критичний кут 
атаки порівняно з крилом великого подовження. 

 

 
Рис. 7.2.13. Схема впливу подовження крила (λ) на залежність 𝐶𝐶𝑦𝑦𝑦𝑦(𝛼𝛼) 
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2.7.2.4.4. Вплив в’язкості повітря на протікання  
залежності  𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 = 𝒇𝒇(𝜶𝜶) 

Число Рейнольдса Re істотно впливає на структуру примежового шару, 
на його стійкість до зриву потоку. 

При невеликих числах Re більша частина примежового шару ламінарна і 
менш стійка до зриву потоку. При цьому 𝜶𝜶кр і 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 𝒎𝒎𝒂𝒂𝒙𝒙 є невеликими величи-
нами. Зі збільшенням числа Re примежовий шар стає турбулентним, його 
стійкість до зриву підвищується, таким чином 𝜶𝜶кр і 𝑪𝑪𝒚𝒚𝒂𝒂 𝒎𝒎𝒂𝒂𝒙𝒙, і теж збільшуються 
(рис. 7.2.14). 

 
 

Рис. 7.2.14. Схема впливу числа Рейнольдса (Re) на залежність 𝐶𝐶𝑦𝑦𝑦𝑦(𝛼𝛼) 
 

4. Задачі – 7.2.4: 
1) Визначити аеродинамічні коефіцієнти підйомної сили, сили лобо-
вого опору і аеродинамічну якість, якщо похідна коефіцієнта підйомної 
сили від кута атаки дорівнює 5, кут атаки  – 0,17 рад., Первинний кут 
атаки дорівнює -0,035 рад, коефіцієнт повздожної сили дорівнює 0,002. 

2) Визначити повну аеродинамічну силу, что діє на літак на висоті 
4000 м, якщо при числі Маха 0,6 коефіцієнт підйомної сили складає 
0,75, а коефіцієнт лобового опору  – 0,15, площа крила дорівнює  105 м2.  

3) При куті атаки 150 без ковзання коефіцієнти аеродинамічних сил 
дорівнюють: підйомної сили  – 1,99, лобового опору  – 0,465. Визна-
чити коефіцієнт аеродинамічної якості і коефіцієнти нормальної і по-
вздовжної сил у зв’язаній системі координат, а також розмір нормаль-
ної сили на висоті 1000 м при швидкості 300 км/год і площі несучої 
поверхні 70м2. 

4) Визначити число Рейнольдса, число Маха і швидкісний тиск для 
крила нескінченного розмаху для хорди 300 см при польоті на висоті 
6000 м на швидкості 540 км/год. Згідно з таблицею МСА на заданій ви-
соті коефіцієнт динамічної в’язкості повітря дорівнює 1,327 * 10-5 Н с/м2. 

 
2.7.3. Сила лобового опору, її складові частини і залежність від геоме-

тричних характеристик і кінематичних параметрів обтікання 
 

2.7.3.1. Загальні поняття про лобовий опір профілю 
Несучі поверхні ЛА створюють не тільки підйомну силу, а й лобовий опір. 

Фізична сутність виникнення сили лобового опору дуже складна. Лобовий опір 
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несучої поверхні являє собою суму сил опору, що викликаються різними при-
чинами. 

Сила лобового опору завжди спрямована по повітряному потоку (проти 
напрямку польоту ЛА), перешкоджає руху ЛА і виникає через: 

− різниці тисків перед і за несучою поверхнею ЛА (опір тиску); 
− дії сил тертя в примежовому шарі, внаслідок в’язкості повітря (опір 

тертя); 
− скосу потоку, викликаного перетіканням повітря через кінці несучої 

поверхні ЛА (індуктивний опір); 
− виникнення стрибків ущільнення на поверхні профілю при числах Маха 

М > Mкр. (хвильовий опір). 
Для зручності аналізу лобовий опір умовно розділяють на відповідні скла-

дові частини, які розглядаються окремо. 
 

2.7.3.2. Профільний опір і його складові частини 
2.7.3.2.1. Загальне поняття про профільний опір 
Профільний опір – це частина лобового опору, який створює крило не-

скінченного розмаху. Умовно вважається, що всі перерізи крила обтікаются од-
наково і відсутнє перетікання повітря на кінцях крила через різницю тисків під 
крилом і над ним. При цьому опір крила нескінченного розмаху не залежить від 
форми крила в плані, а визначається тільки формою профілю крила. Профіль-
ний опір виникає внаслідок нерівномірного розподілу тиску по поверхні про-
філю крила і тертям повітря по його поверхні. 

Профільний опір умовно розділяється на дві складові частини опору: опір 
тиску і опір тертя: 

p тиску тертяX X X= + , 
де: 

тискуX – опір тиску, який виникає через різницю тисків перед і за про-
філем крила, Н; 

тертяX – опір тертя, який виникає через прояви впливу властивостей 
в’язкості повітря в примежовому шарі, Н. 
 

2.7.3.2.2. Опір тиску (рис. 7.3.1): 

( ) M
Xa тиску п з

SС p p
S

= −
 

,                                        (2.7.13)  
де: 

SM – площа міделевого (найбільшого) перерізу профілю крила, м2; 
S – площа поверхні профілю крила, м2; 
𝒑𝒑��⃗ 𝒏𝒏,𝒑𝒑��⃗ з – відносний тиск повітряного потоку перед і за профілем. 
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Рис. 7.3.1. Схема виникнення опору тиску 
 

Розмір різниці тисків перед і за профілем крила залежить від форми про-
філю, яка характеризується: 

− товщиною (С); 
− кривизною (f).  
Чим більше товщина і кривизна профілю крила, тим сильніше підвищу-

ється тиск при гальмуванні потоку перед профілем крила і тим більше опір тиску. 
Вплив кута атаки на опір тиску проявляється тільки на великих кутах 

атаки, коли потік сильно деформується і плавність потоку порушується. 
 

1. Задача – 7.3.1: 
Визначити коефіцієнт опору тиску і силу опору тиску, якщо відносний 
тиск перед профілем дорівнює 0,015, а за профілем – 0,007, площа міде-
левого перерізу складає 1,5 м2, площа поверхні профілю – 2 м2, швид-
кість повітряного потоку 360 км/год, площа крила дорівнює 40 м2, ви-
сота польоту – 1000 м. 

 
2.7.3.2.3. Опір тертя 
Величина сили тертя залежить від характеру течії повітря в примежовому 

шарі (рис. 7.3.2). При ламінарному примежовому шарі сили тертя менше, ніж у 
турбулентному. Тому розмір сили опору тертя залежить від положення точки 
переходу ламінарного примежового шару в турбулентний. 

На розташування точки переходу впливають такі чинники: 
− швидкість потоку, що набігає; 
− шорсткість поверхні профілю; 
− форма профілю; 
− вид примежового шару; 
− число Рейнольдса. 
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Рис. 7.3.2. Схема виникнення опору тертя 
 

Для зручності аналізу профільний опір розглядається у вигляді коефіціє-
нтів опору: 

Xa p Xa тиску Xa тертяC C C= +  
Практично коефіцієнт профільного опору в межах малих кутів атаки не 

змінюється при незначному збільшенні кута атаки. Так, до 80 % профільний 
опір складається зі складової сили тертя, яка не залежить від зміни кута атаки. 
При великих кутах атаки через зрив потоку з поверхні профілю опір тиску по-
чинає збільшуватись. Величина коефіцієнта профільного опору коливається в 
межах 𝑪𝑪𝒙𝒙а,𝒑𝒑= 0,007 ... 0,01. 

В аеродинаміці прийнято спрощення: сили опору тертя будь-якого обтіч-
ного тіла умовно приводяться до опору тертя плоскої пластини, що має по-
двійну поверхню 2Sпов, рівновелику поверхні реального тіла, а коефіцієнт тертя 
визначається за формулою: 

n
Xa тертя f

SC С
S

= ⋅
;                                        (2.7.13) 

2,66
Ref лC = − ламінарна течія; 5

0,144
Ref тC = − турбулентна течія, 

де: 
Sn – площа поверхні пластини, що обтікається потоком, м2; 
S – площа поверхні профілю, м2. 

2

2
ρ

a тертя Xa тертя
VX С S= ⋅ ⋅

.                         (2.7.13) 
2. Задача - 7.3.2: 

Визначити коефіцієнт опору тертя і силу опору тертя, якщо число Рей-
нольдса дорівнює 2300, площа поверхні плоскої пластини – 0,5 м2, 
площа поверхні профіля – 1,0 м2, площа крила – 40 м2, політ літака здій-
снюється на висоті 1000 м при швідкості 480 км/год. 

 
2.7.3.2.4. Індуктивний опір і його фізична сутність 
При обтіканні крила реального розмаху має місце перетікання повітря че-

рез кінці крила з області підвищеного тиску під крилом в область пониженого 
тиску над крилом. Перетікання повітря приводить до виникнення вихрових 
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джгутів, які збігають із кінців крила і викликають додатковий опір, який нази-
вається індуктивним (рис. 7.3.3). 

 

 
 

Рис. 7.3.3. Схема виникнення індуктивного опору  
 

У результаті складання вектору швидкості незбуреного потоку 𝑽𝑽∞ і век-
тора середньої швидкості, індукованої вихором, вектор істинної швидкості по-
току 𝑽𝑽∞ відхиляється на кут скосу повітряного потоку (рис. 7.3.4). 

Істинний кут атаки αіст  порівняно з кутом атаки незбуреного потоку стає 
меншим на величину Δα . 

Δα α αіст = −  
Тому справжня підйомна сила Yіст відхиляється від нормалі до потоку на 

кут скосу потоку Δα . 
При цьому виникає складова дійсної підйомної сили на вісь оха швидкіс-

ної системи координат у напрямку незбуреного потоку, яка називається індук-
тивним опором. 

 

V∞ 

α 

Δα V∞ 

Vіст 
uср 

Δα 
Vіст 

αіст 

Δα 

Ya Ya іст 

Xінд 

ρV 2

―2
Сya

2

―λ X інд = A            S

ya 

 
Рис. 7.3.4. Схема виникнення скосу потоку при індуктивному опорі  
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Розмір середньої швидкості скосу потоку визначається циркуляцією шви-
дкості по контуру навколо крила J (l): 

( )2
πсред
J l

U
l

=
.                                          (2.7.14) 

Середній кут скосу потоку вздовж розмаху крила: 

Δα сред
сред

U
V∞

=
. 

Індуктивний опір можна визначити за формулою: 
( )Δαai a средX Y tg= ⋅ ;                                           (2.7.15) 

для невеликих кутів ( )Δ Δα αсред средtg ≈  
Циркуляція швидкості дорівнює: ( ) ( )J l V l l= ⋅  
Підставимо всі складові у формулу лобового опору і отримаємо: 

( )
,

2
πa i a

J l
X Y

l V∞

⋅
= ⋅

⋅ ⋅ .                                           (2.7.16) 

Враховуємо формулу М. Є. Жуковського: ( )
2

2
ρ

ρ ya

V
V J l l C S∞∞

∞ ∞⋅ ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅  

звідки визначимо: ( )
2ya

V SJ l C
l

∞= − підставимо у вираз ,a iX : 

, 2

2
2 π π

ya ya
a i a a

С V S С S
X Y Y

l l V l
∞

∞

⋅ ⋅ ⋅ ⋅
= ⋅ = ⋅

⋅ ⋅ ⋅ ⋅  ;  
2

1
λ

S
l
=

 
2

2
, π λ

Ya
Xa i Ya

CC A C= = ⋅
⋅ ,                                          (2.7.17) 

де: 
1

π λ
A =

⋅
 – коефіцієнт індуктивності. 

Отже, можна дійти висновку, що величина коефіцієнту індуктивного 
опору залежить від 2

YaC  і змінюється за параболічним законом. Звідси випливає, 
що за наявності підйомної сили завжди має місце індуктивний опір. 

Індуктивний опір виникає у несучих поверхнях кінцевого розмаху (малих 
значень λ) при 0α α≠ : 

( )2

,
0,32 αδ α

λXa i YaС C+
= ⋅ ⋅

.                                    (2.7.18) 
Для крил будь-якої форми в плані можна визначити Δαсред  і ,Xa iC : 

( ) ( )
2

,Δ 1 ; 1α τ δ
π λ π λ

Ya Ya
сред Xa i

С СC= + = +
⋅ ⋅ ,                     (2.7.19) 

де: 
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𝝉𝝉 и 𝜹𝜹 – поправочні коефіцієнти, і їх значення дорівнюють: 
− для крила прямокутної форми в плані: 0,18, 0,05;τ δ= =  
− для стрілоподібного крила: 0,075, 0.τ δ= =   

 
3. Задачі – 7.3.3: 

1) Визначити коефіцієнт індуктивного опору і силу індуктивного 
опору, якщо коефіцієнт підйомної сили дорівнює 1,25, середня аеро-
динамічна хорда крила дорівнює 120 см, розмах крила – 25 м, політ 
здійснюється на висоті 2000 м при швидкості 480 км год. 

2) Визначити коефіцієнт лобового опору і силу лобового опору, якщо 
коефіцієнт лобового опору при Cya = 0 дорівнює 0,085, подовження 
крила – 8, коефіцієнт підйомної сили дорівнює 0,9, площа крила –  
36 м2, політ здійснюється на висоті 1000 м при швидкісті 540 км/год. 

 
Таким чином, при плавному обтіканні профілю крила при дозвуко-

вих швидкостях обтікання коефіцієнт лобового опору умовно поділяється 
на (рис. 7.3.5): 

− коефіцієнт профільного опору (Сxа,р); 
− коефіцієнт індуктивного опору (Сxа,i). 

, , , , ,Xa Xa тер Xa тиск Xa і Xa р Xa іC C C C C C= + + = +  
 

 
 

Рис. 7.3.5. Схема складових частин лобового опору (Ха) і  
поздовжньої сили (Х) 

 
З рисунка випливає вираз перерахунку коефіцієнта лобового опору: 

cos sinα αXa X YC C C= +  
При 0;cos 1;sin 0α α α→ → → , тоді вираз спрощується: 

, , 0Xa X Xa тер Xa тиск XC C C C С= = + = , 
де: 
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, 2 n
Xa тер f

SC С
S

=  – коефіцієнт тертя;                                        (2.7.20) 

( ).
1

xa тиск п з
S

C p p dydz
S

= −∫∫
 

– коефіцієнт опору тиску.            (2.7.21) 

Сумарний лобовий опір залежить від кута атаки (рис. 7.3.6). 
 

 
 

Рис. 7.3.6. Схема складових частин лобового опору Cxa = f (α) 
 

При появі підйомної сили, викликаної наявністю кута атаки, виникає роз-
поділ нормального тиску по поверхні профілю крила, пік якого переміщається 
до носика профілю і при цьому проекція сил тиску на вісь ох приводить до по-
яви підсмоктувальної сили (рис. 7.3.7). 

 

 
 

Рис. 7.3.7. Схема виникнення підсмоктувальної сили (Т) 
 

З урахуванням підсмоктувальної сили коефіцієнт лобового опору можна 
визначити за формулою: 

( )0 cos sinα αXa X T YC C C C= − ⋅ + ⋅  
За умовою 0 :cos 1;sin 0,α α α→ ≈ ≈  тоді: 
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( )0 αXa X T YC C C C= − + ⋅ , якщо підставити αα Y

Y

С
C

= : 

2
2 2

0 0 0 02
1

α α α
Y Y T

Xa X Y T X T X Y X Y
Y Y Y Y

C C CC C C C C C C C C A C
C C C C

 
= + ⋅ − = + − = + − ⋅ = + ⋅ 

  , 

тоді: 
2

0Xa X YC C A C= + ⋅ ,                                                  (2.7.22)  
де: 

2
1 1

α π λ
T

Y Y

CA
C C

 
= − ⋅  ⋅ 

 – коефіцієнт пропорційності, що характеризує 

вплив підйомної сили на силу лобового опору (коефіцієнт відвалу 
поляри); 
Сxо – коефіцієнт лобового опору при Суа = 0; 

2
,Xa i YaC A C= ⋅ – коефіцієнт індуктивного опору. 

На величину індуктивного опору великий вплив має подовження несучої 
поверхні. Чим більше подовження, тим менші витрати на виникнення кінцевих 
вихорів по відношенню до загальних витрат на створення підйомної сили. Для 
створення однакової підйомної сили при малому подовженні несучої поверхні 
витрати на вихростворення більші, ніж при великому подовженні.  

Коефіцієнт пропорційності (А) можна визначити експериментально за 
формулою: 

0,32 δ
λ

A +
=

,                                         (2.7.23) 
де: 

δ – поправка, яка залежить від форми крила в плані. 
Для стрілоподібних і трикутних крил δ = 0,06 ... 0,08. 
Для аналізу впливу на коефіцієнт лобового опору кута атаки і підсмоктува-

льної сили залежність представляють у швидкісній Cxa = f (α) і зв’язаній Cx = f (α) 
системах координат (рис. 7.3.8) і коефіцієнті індукції А від числа Маха (рис. 7.3.9). 

 
 

Рис. 7.3.8. Графік залежності коефіцієнтів лобового опору Cxa = f (α)  
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і поздовжньої сили Cx = f (α) 

 
Рис. 7.3.9. Графік залежності коефіцієнта індукції A = f (M) 

 

З графіка зрозуміло, що коефіцієнт А різко зростає при надзвукових 
швидкостях. 

4. Задача – 7.3.4: 
Визначити коефіцієнт індуктивного опору, силу індуктивного опору і 
підсмоктувальну силу, якщо політ віконується на висоті 1000 м при 
швидкості 540 км/год, кут атаки – 60, коефіцієнт підйомної сили дорів-
нює 1,2, площа крила – 50 м2, подовження крила – 10.  
 

2.7.3.2.5. Хвильовий опір і його фізична сутність 
При збільшенні швидкості незбуреного повітряного потоку М∞ > Мкр ка-

ртина обтікання профілю суттєво змінюється, виникають надзвукові зони пото-
ків і стрибків ущільнення. 

Надзвукова зона обтікання замикається стрибком ущільнення, виник-
нення якого пояснюється гальмуванням надзвукового потоку. Швидкість по-
току перед профілем менше швидкості звуку М < 1 (V < a), тому після надзву-
кової зони вона також буде менше швидкості звуку (рис. 7.3.10 і 7.3.11). 
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Рис. 7.3.10. Схема виникнення місцевого стрибка ущільнення  

 

 
 

Рис. 7.3.11. Схема зміни параметрів повітря на стрибку ущільнення 
і товщині примежового шару 

 
Перехід надзвукової течії в дозвукову завжди відбувається на стрибку 

ущільнення. Зі збільшенням ↑М∞ надзвукові зони розширюються і стрибки 
ущільнення зміщуються назад (рис. 7.3.12 і 7.3.13). 

При подальшому збільшенні числа Маха стрибок ущільнення виникає і 
на нижній поверхні профілю крила. 

При подальшому збільшенні числа Маха М > Мкр відбувається зміщення 
стрибків ущільнення і на нижній поверхні профілю стрибок досягає задньої кро-
мки профілю, при цьому зона розрідження охоплює всю поверхню профілю, 
стрибки ущільнення, які замикають надзвукові зони Мкр < М∞ < 𝟏𝟏, назива-
ються місцевими стрибками ущільнення. 

 

 
 

Рис. 7.3.12. Схема розвитку надзвукових зон обтікання на поверхні профілю 
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Виникнення стрибків ущільнення при М∞ > Мкр приводить до істотної 

зміни розподілу тиску і виникнення додаткового опору, який називається хви-
льовим. За своєю сутністю хвильовий опір є опором тиску при надзвукових 
швидкостях обтікання профілю. 

Максимального значення хвильовий опір досягає залежно від форми про-
філю при 1,05M∞ =  

 

 
 

Рис. 7.3.13. Схема розвитку надзвукових зон обтікання на поверхні профілю 
при збільшенні швидкості потоку М∞ > Мкр 

 
Коефіцієнт лобового опору при крM M∞=  дорівнює: 

0 , 0,Xa X Xa i X Xa тиск Xa терт Xa хвілC C C деC С С С= + = + + , 
де: 

0ХС  не залежить від підйомної сили і складається з опору тиску, тертя 
і хвильового опору. 

Коефіцієнт хвильового опору можна визначити за формулою: 

( )3

Xa хвіл крС B M M∞= ⋅ −
,                                 (2.7.23) 

де: 
В – коефіцієнт, який залежить від форми профілю крила (для дозву-
кових профілів В = 11). 

Дана формула використовується для визначення хвильового опору для ді-
апазону швидкостей: 

0,15крM M∞ = + .                                       (2.7.24) 
5. Задачі – 7.3.5: 

1) Визначити аеродінамічний коефіцієнт хвильового опору і силу хви-
льового опору, якщо критичне число Маха дорівнює 0,7, число Маха 
незбуреного потоку – 0,85, коефіцієнт впливу форми профілю на роз-
мір хвильового опору дорівнює 9, політ здійснюється на висоті 1000 
м, площа крила – 45 м2 . 

2) Визначити підйомну силу, силу лобового опору і результуючу ае-
родинамічну силу при польоті зі швидкістю при числі Маха М = 0,5 на 
висоті Н = 2000 м, якщо аеродинамічні коефіцієнти Сya = 0,8, a Cxa = 
0,005 + 0,3Cya, площа крила S = 50 м2. 
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3) Коефіцієнт лобового опору літака при виготовленні на заводі скла-
дає Cxa1 = 0,019. В процесі експлуатації і ремонту літака коефіцієнт 
опору збільшився до Cxa2 = 0,024. Визначити, наскільки збільшилась 
сила лобового опору літака в польоті на висоті Н = 6000 м при швид-
кості V = 640 км/год, площа крила S = 140 м2 
 
 

2.7.4. Вплив стисливості середовища на аеродинамічні характерис-
тики профілю і несучих поверхонь 

 
2.7.4.1. Фізична сутність впливу стисливості повітря на аеродинамі-

чні характеристики профілю 
Вплив стисливості повітря на аеродинамічні характеристики профілю 

проявляється тим більше, чим більше швидкість потоку, що набігає. 
З виразу 𝒅𝒅𝑽𝑽

𝑽𝑽
= 𝟏𝟏

𝑨𝑨𝟐𝟐−𝟏𝟏
𝒅𝒅𝒅𝒅
𝒅𝒅

, випливає, що зростання числа Маха при однаковій 
зміні площі поперечного перерізу струменя призводить до: 

− сильнішої зміни місцевої швидкості стискуваного повітряного по-
току, ніж у нестисливому потоці; 

− збільшення перепадів тиску на профілі; 
− зміни векторної діаграми розподілу нормального тиску по поверхні 

профілю. 
Зміна аеродинамічних сил зі збільшенням швидкості стискуваного повіт-

ряного потоку здійснюється не просто пропорційно швидкості потоку в дру-
гому ступені (V2), а з урахуванням перерозподілу нормального тиску по повер-
хні обтічного тіла. 

Прояв стисливості повітря при збільшенні швидкості повітряного потоку 
найбільш характерний для певного діапазону чисел Маха (рис. 7.4.1). 

1. При досягненні швидкості потоку, що дорівнює критичному числу 
Маха (Мкр), її подальше збільшення приводить до розвитку змішаного обті-
кання поверхні профілю, а саме: 

− виникнення надзвукових зон обтікання на поверхні профілю; 
− виникнення стрибків ущільнення на верхній і нижній поверхнях 

профілю. 
Величина Мкр залежить від того, наскільки місцеві швидкості обтікання 

профілю перевищують швидкість незбуреного потоку. 
2. При досягненні швидкості потоку, що дорівнює числу Маха звуко-

вої величини (М = 1) і більше, обтікання тіл здійснюється звуковим та надзву-
ковим повітряним потоком. 

Максимальна місцева швидкість потоку досягається в точці мінімального 
тиску. Тому між параметрами потоку pmin і Мкр існують певні залежності. 

Величина pmin і характер розподілу нормального тиску по поверхні про-
філю залежать від кута атаки (α). Аналогічна залежність існує для Мкр від кута 
атаки і відносної товщини профілю (α і C). 
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Як видно з рисунка 7.4.1, зі збільшенням відносної товщини (C) і кута 
атаки (α) значення критичного числа Маха (Мкр) зменшується, що пов’язано зі 
збільшенням мінімального тиску (pmin) і, отже, зменшенням максимальних міс-
цевих швидкостей повітряного потоку. 

 

 
 

Рис. 7.4.1. Графік залежності впливу відносної товщини (с) профілю 
 і кута атаки (α) на Мкр 

 

Вплив товщини профілю (C) на величину Мкр наочно проявляється за ха-
рактером зміни профільного опору і особливо за більш ранньою появою хви-
льового опору (рис. 7.4.2). 

При великих числах Маха стисливість повітря починає проявлятися 
більш істотно, що приводить до збільшення опору тертя, оскільки змінюються 
умови течії повітря в примежовому шарі. Це відбувається як через зміну розпо-
ділу нормального тиску по поверхні профілю, так і в результаті підвищення те-
мператури загальмованого повітряного потоку при збільшенні чисел М. 

 

 
 

Рис. 7.4.2. Зміна коефіцієнта профільного опору Схр  
від товщини профілю (с) і числа Маха (М) 

 
На величину критичного числа Маха (Мкр) впливає розташування найбі-

льшої кривизни і товщини профілю щодо носика профілю (Х��⃗ 𝑓𝑓,Х��⃗ 𝑐𝑐). Зі зменшен-
ням координат знаходження Х���⃗ 𝐟𝐟 і Х��⃗ 𝒄𝒄 деформація струменів обтікання збільшу-
ється, що приводить до зменшення Мкр (рис. 7.4.3). 
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Рис. 7.4.3. Залежність Мкр від координати товщини (х�⃗ с) і кутів атаки  
 

З метою збільшення Мкр при дозвукових і навколозвукових швидкостях 
польоту на сучасних літаках застосовуються суперкритичні профілі, які мають 
великий радіус заокруглення носка, мало викривлену верхню і сильно викрив-
лену нижню поверхню, тонкий, зігнутий до низу хвостовик профілю (рис. 7.4.4). 

 

 
 

Рис. 7.4.4. Схема суперкритичного профілю 
 

2.7.4.2. Залежність коефіцієнтів Суа і Сха від числа Маха 
У дозвуковому потоці аеродинамічний коефіцієнт Суа монотонно збіль-

шується зі збільшенням числа Маха, а коефіцієнт лобового опору практично за-
лишається постійним. 

При збільшенні числа Маха незбуреного повітряного потоку (М∞ >
Мкр), у зв’язку з виникненням місцевих надзвукових потоків і стрибків ущіль-
нення, монотонність зміни аеродинамічних характеристик порушується (рис. 
7.4.5 ... 7.4.7). 

 

 
 
 

Рис. 7.4.5. Залежність коефіцієнтів Суа і Сха від числа Маха М 
при куті α = const 
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Рис. 7.4.6. Залежність коефіцієнтів Суа і Сха від числа М при куті α = const 
1 – зона дозвукового обтікання; 
2 – зона змішаного обтікання; 

3 – зона надзвукового обтікання. 
 

Розглянемо протікання залежностей коефіцієнтів підйомної сили і сили 
лобового опору від числа Маха (Суа (М) і Сха (М)) для профілю крила великого 
подовження, при цьому кут атаки незмінний (α = const) і відповідає беззрив-
ному обтіканню профілю. 

1. На ділянці «о-а» збільшення швидкості повітряного потоку і числа 
Маха практично не викликає збільшення коефіцієнтів Суа і Сха. 
2. На ділянці «а-б» в діапазоні чисел Маха �𝟎𝟎,𝟒𝟒 < М ≤ Мкр� коефіцієнт 
Суа плавно зростає внаслідок збільшення абсолютних значень 
коефіцієнтів нормального тиску і впливу стисливості повітря. 

 

 
 

Рис. 7.4.7. Схеми виникнення надзвукових зон залежно  
від числа Маха 
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Коефіцієнт Сха збільшується зі зростанням числа Маха М: 

21
Ya нсж

Ya сж

k C
C

M

⋅
=

− .                                                 (2.7.25) 
При цьому відповідно збільшується і кут нахилу залежності на лінійній 

ділянці:Суа = 𝒇𝒇(𝜶𝜶) 

21

α
α Ya нсж
Ya сж

k C
C

M

⋅
=

− .                                        (2.7.26) 
Коефіцієнт (k) – враховує характер розподілу тиску і число Маха (М), так, 

при  
М = 0,3-0,4 →k = 1, при М > 0,4 → 𝒌𝒌< 1. 

Коефіцієнт лобового опору Сxа на малих швидкостях потоку М < 0,65 
практично не змінюється і починає зростати при наближенні числа Маха до кри-
тичного значення (М → Мкр.) 

3. На ділянці «б-в» відбувається різке збільшення коефіцієнта Суа за 
рахунок виникнення та збільшення надзвукової зони на верхній по-
верхні профілю (Б), а також переміщення стрибка ущільнення по 
верхній поверхні до задньої кромки профілю, що призводить до 
різкого зниження тиску над профілем крила.  

Така картина обтікання і збільшення Суа триває до числа Маха  
М = М’= 0,7.  

Коефіцієнт лобового опору Сха при числі Маха (М > Мкр) починає різко 
зростати внаслідок появи стрибка ущільнення на верхній поверхні профілю, що 
приводить до виникнення хвильового опору. 

4. У точці «в» коефіцієнт Суа досягає максимального значення, стри-
бок ущільнення на верхній поверхні профілю призупиняється і при 
цьому з’являється стрибок ущільнення на нижній поверхні профілю. 
5. На ділянці «в-г» зі збільшенням числа Маха стрибок на нижній по-
верхні профілю зміщується назад, при цьому збільшується зона ро-
зрідження, що приводить до зменшення коефіцієнта Суа. 

Коефіцієнт Сха продовжує збільшуватися через збільшення хвильового 
опору, тому що стрибки ущільнення виникли і на верхній і на нижній поверхнях 
профілю. 

6. Точка «г» характеризує момент досягнення стрибком ущільнення 
на нижній поверхні задньої кромки профілю крила, зона розрідження 
охоплює всю нижню поверхню профілю. На верхній поверхні 
профілю стрибок ущільнення залишається на місці. Це відповідає 
мінімальному перепаду тиску, а значення коефіцієнта Суа досягає 
мінімального значення. 
7. На ділянці «г-д» продовжує збільшуватися надзвукова зона на 
верхній поверхні профілю через переміщення стрибка ущільнення 
назад, що приводить до збільшення Суа. при досягненні числа Маха 
М = 1, верхній стрибок досягає задньої кромки, а перед профілем 
крила виникає відокремлений головний стрибок ущільнення. 
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Коефіцієнт Сха на цій ділянці продовжує збільшуватися внаслідок наяв-
ності стрибків ущільнення зверху і знизу профілю крила, продовжує збільшу-
ватися хвильовий опір. 

8. Точка «д» відповідає досягненню швидкості потоку рівній М = 1 і 
виникненню головного стрибка ущільнення перед носиком профілю 
крила.  

Коефіцієнт Суа досягає проміжного максимального значення. Коефіцієнт 
Сха досягає максимального значення внаслідок виникнення відокремленого го-
ловного стрибка ущільнення, перед профілем, великої інтенсивності. 

9. На ділянці «д-е» при збільшенні швидкості потоку ↑ М > 1 голов-
ний стрибок ущільнення наближається до носика профілю і набуває 
форму косого стрибка ущільнення.  

Коефіцієнт Суа продовжує зменшуватися внаслідок того, що розширення 
повітряного потоку за головним стрибком під профілем крила відбувається 
більш інтенсивно, ніж над профілем крила. 

Коефіцієнт Сха зменшується через зниження інтенсивності гальмування 
потоку на приєднаних косих стрибках ущільнення, що викликає зменшення 
хвильового опору. 

При числах Маха М > 1,4 ... 1,5 для сучасних профілів крила коефіцієнт 
Суа практично не залежить від форми і товщини профілю, а залежить тільки від 
кута атаки: 

2

4
1

α
YaC

M
=

− .                                          (2.7.27) 
Величина коефіцієнта Сха зменшується, але все ж залишається більшою, 

ніж на ділянці чисел Маха до Мкр. 
Зменшення коефіцієнтів Суа і Сха при збільшенні числа Маха ↑ М > 1 

викликано тим, що підйомна сила і лобовий опір зростають не пропорційно 
квадрату швидкості потоку (V2), а дещо повільніше. 

Різке збільшення коефіцієнта Сха в діапазоні зміни чисел Маха  
М = Мкр ... 1,0 викликано тим, що сили лобового опору змінюються пропорційно 
швидкості в 3-й і 5-й ступенях (V3 ... V5). Це різке зростання коефіцієнта Сха і 
являє собою звуковий бар’єр, який не змогли подолати літаки з гвинтовими 
двигунами. Демонстрація впливу геометричних параметрів профілю крила на 
його аеродинамічні характеристики на прикладі зміни подовження, 
стрілоподібності і звуження. 

Для аналізу відберемо три різні крила за формою в плані (рис. 7.4.8): 
1 – Прямокутне крило великого подовження (λ = 5, χ = 0); 
2 – Стрілоподібне крило великого подовження (λ = 5, χ = 600 , η = 1); 
3 – Стрілоподібне крило малого подовження (λ = 1, χ = 600, η = 1). 

З рисунків випливає, що для крила 1 зміна Суа
α(М) аналогічна раніше ро-

зглянутим залежностям, Суа і істотно зменшується в діапазоні чисел Маха  
М1 ... М11. Для крил 2 і 3 збільшення коефіцієнта Суа𝜶𝜶  приблизно однакове і про-
тікає плавно. 
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Зміна сили лобового опору при збільшенні числа Маха Cxo(M) враховує 
тільки опір тертя. 

Перебіг залежності Схо = f (М) для всіх форм крил у плані практично од-
наковий, однак при цьому інтенсивність зростання лобового опору для стріло-
подібного крила менше, ніж для прямокутного. 

 

 
 

Рис. 7.4.8. Вплив форми крила в плані на залежності Суа𝛼𝛼  (М), Схо (М), 
  х���⃗ 𝐹𝐹 = 𝑓𝑓(М) 

 
Тому хвильова криза для стрілоподібних крил і особливо малого подов-

ження відбувається «м’якше», не так різко, а максимальне значення опору змі-
щується праворуч, у бік більших значень чисел Маха. 

Зміна координати фокуса (xF) на прямокутному крилі (1) при збільшенні 
числа Маха від 0,4 до Мкр викликана впливом стисливості на збільшення пере-
паду тиску між верхньою і нижньою поверхнею профілю крила. Крім цього, 
через перетікання повітря через кінці крила перепад тиску на кінцях крила зме-
ншується і в основному підйомна сила створюється кореневою і середньою ча-
стиною крила. Це призводить до зміщення координати фокуса профілю та 
крила в цілому вперед. На стрілоподібному крилі цього явища не відбувається 
внаслідок більш просторової картини обтікання. 

При збільшенні чисел Маха М > Мкр на верхній поверхні профілю вини-
кають надзвукові зони, а значить виникає і додаткове розрідження, яке утворю-
ється на задніх схилах профілів, тому координата фокуса (xF) починається змі-
щуватися назад. При збільшенні стрілоподібності крила координата фокуса та-
кож зміщується назад. 
 

1. Задачі – 7.4.1: 
1) Визначити підйомну силу, силу лобового опору і результуючу ае-

родинамічну силу літака при польоті з числом Маха М = 0,5 на висоті 
2000 м, якщо коефіцієнт Cya = 0,8, а Cxa = 0,005 + 0,3 * Cya, площа крила 
S = 50 м2. 
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2) Визначити повну аеродинамічну силу, что виникає на літаку в по-
льоті, якщо при числі Маха М = 0,75, коефіцієнт Суа = 0,35, висота по-
льоту 500 м, поляра описується рівнянням Сха = 0,021 - 0,03Суа + 
0,102Суа

2, площа крила S = 115 м2.  
3) При куті атаки α = 200 без ковзання коефіцієнти аеродинамічних сил 

мають значення Сха = 0,465 і Суа = 1,99. Визначити коефіцієнт аероді-
намічної якості К, коефіцієнти повздовжньої сили Сх і нормальної сили 
Су, а також нормальну силу Y на висоті Н = 0 м, при швидкості  
V = 500 км/год і площі несучої поверхні S = 88 м2. 

4) Визначити швидкість і швидкісний тиск над профілем крила і під 
ним, якщо швидкість незбуреного потоку дорівнює V = 300 км/год на 
висоті польоту 1000м, площа перерізу потоку перед профілем дорів-
нює S = 250 мм, при цьому площа перерізу потоку над профілем зме-
ншується на 20%, а під профілем збільшується на 10%. 

 
2.7.5. Поняття про аеродинамічну якість, полярні діаграми І і ІІ роду 

 
2.7.5.1. Сутність і особливості побудови графіків аеродинамічної яко-

сті профілю крила і полярної діаграми I роду 
Аеродинамічна досконалість крила або лопаті НГ з точки зору створення 

найбільшої підйомної сили при мінімальній витраті енергії для руху оцінюється 

аеродинамічною якістю (К) Ya

Xa

CK
C

= , а саме відношенням підйомної сили, 

створюваної крилом на даній ділянці при однаковому куті атаки до сили лобо-
вого опору. Схема коефіцієнтів аеродинамічних сил у швидкісній системі коор-
динат представлена на рис. 7.5.1. 

 

 
 

Рис. 7.5.1. Схема виникнення і графік аеродинамічної якості 
 від кута атаки К = f (α) 
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Зі схеми випливає, що відношення підйомної сили до сили лобового 
опору залежить від кута нахилу повної аеродинамічної сили (Rа) відносно вісі 
підйомної сили, який позначається (Θ) і називається кутом якості (Θ): 

θYa

Xa

C tg
C

=
, звідси 

1
θ

K
tg

=
. 

При цьому, чим менше кут Ɵ, тим більша аеродинамічна якість, тобто: 

max
min

1
θ

K
tg

=
.                                             (2.7.28) 

Кут атаки, при якому аеродинамічна якість досягає свого максимального 
значення, називається найвигіднішим кутом атаки (αНГ.) і відповідає мінімаль-
ному значенню кута якості (θmin). 

На рис. 7.5.2 представлені графічні залежності Сya = f (α) і Сxa = f (α), які 
показують, як змінюється аеродинамічна якість К = f (α) при зміні кута атаки. 

Максимальна аеродинамічна якість крила при постійних числах Рейно-
льдса Re і Маха М залежить від: 

− форми крила в плані; 
− відносної товщини і кривизни профілю; 
− стану обтічної поверхні (шорсткості). 

 

 
 

Рис. 7.5.2. Схема графічних залежностей Сya = f (α), Сxa = f (α) і К = f (α) 
 
Збільшення кута атаки (α) спочатку приводить до різкого збільшення ае-

родинамічного якості (К), а потім при досягненні кута атаки найвигіднішого 
значення (αНГ) величина якості буде інтенсивно зменшуватися (↓ К). 

При малих дозвукових швидкостях максимальне значення аеродинаміч-
ної якості для крила нескінченного розмаху може досягати К = 50 і більше. Це 
пояснюється малим значенням складових лобового опору Схо і відсутністю інду-
ктивного опору (Сха,i= 0) для крила нескінченного розмаху (𝝀𝝀 = ∞). У крил вели-
кого, але кінцевого, подовження (планери) - Кmax = 35 - 40. У літаків із прямим 
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крилом великого подовження - Кmax = 18 - 20, а у літаків зі стрілоподібним або 
трикутним крилом (малого подовження) - Кmax = 10 - 12 . Для вертольотів  
- Кmax = 5 - 6 і пояснюється великим опором фюзеляжу і малим подовженням НГ. 

Величина аеродинамічної якості умовно показує, на яку відстань в км 
може пролетіти ЛА в умовах спокійного повітряного середовища при повній 
тиші, якщо його підняти на висоту Н = 1км (наприклад, при якості К = 20 ЛА з 
висоти Н = 1 км пролетить відстань L = 20 км). 

При плавній зміні кута атаки кінець вектора результуючої аеродинаміч-
них сили (Rа) описує в просторі певну нелінійну траєкторію (рис. 7.5.3). 

 

 
 

Рис. 7.5.3. Схема побудови полярної діаграми I роду при зміні кута  
атаки з α1 до α2 

Для аналізу умов і можливостей виконання польоту дуже важливо знати, 
яка за величиною буде сила лобового опору при потрібній підйомній силі для 
заданого кута атаки. Тому в аеродинаміці знайшов практичне застосування 
об’єднаний графік взаємозалежності Cya = f (Cxa) при плавній зміні кута атаки 
(α), який отримав назву поляри І роду (рис. 7.5.4). 

Рівняння поляри I роду при плавному беззривному обтіканні профілю має 
вигляд: 

2
0Xa X YaC C A C= + ⋅  
 

 
 

Рис. 7.5.4. Схема полярної діаграми I роду  
при зміні кута атаки від α1 до α2 
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Рівняння поляри I роду являє собою рівняння симетричної параболи з ве-
ршиною, зміщеною по вісі Сха на величину Схо. Зміна основних аеродинамічних 
параметрів і їх внесок при побудові поляри І роду представлені на схемах  
(рис. 7.5.4). 

Для зручності аналізу залежність Cya = f(Cxa) будується в різних масшта-
бах по вісям координат Суа і Сха через те, що в діапазоні практичних кутів атаки 
величина Суа в кілька разів більше, ніж Сха. Зазвичай масштаб Сха вибирається 
в 5 (10) разів більше, ніж масштаб по вісі Суа. На полярі наносяться характерні 
кути атаки, які відповідають певним значенням Суа і Сха (рис. 7.5.5). 

Поляру можна побудувати для будь-якого обтічного газом тіла: профіля 
крила, лопатки ротора двигуна, несучого гвинта або літака в цілому. 

Коротка характеристика поляри. В межах лінійної залежності коефіціє-
нта (Суа) від кута атаки (α) обтікання беззриве. Коефіцієнт лобового опору (Сха) 
мало змінюється і поляра практично описується рівнянням параболи. 

 

 
 

Рис. 7.5.5. Суміщений графік залежностей 
Суа (α), Сха (α), К (α) і Cya = f (Cxa) 

 
Зі збільшенням кута атаки α > (10 – 120) збільшення лобового опору стає 

значним і графік поляри відхиляється праворуч і залежність протікає по графіку 
більш високого ступеня, ніж квадратична (рис. 7.5.6). 

На полярі можна виділити характерні ділянки: 
1) нульовий кут атаки (α0 ), при якому Суа = 0, коефіцієнт лобового 

опору Сха має деяке невелике значення, яке близьке до мінімального, 
викликане формою профілю крила. При α = αо → аеродинамічна якість 
дорівнює нулю (К = 0), тому що підйомна сила дорівнює нулю  
(Суа = 0); 
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Рис. 7.5.6. Схема поляри І роду Суа = 𝑓𝑓(Сха) 
 

2) критичний кут атаки (αкр), при якому коефіцієнт підйомної сили 
досягає максимального значення (Суа,max). При подальшому збіль-
шенні кута атаки (α> αкр), внаслідок збільшення зони зриву потоку з 
усією верхній поверхні профілю, величина Суа зменшується, а вели-
чина Сха збільшується і поляра відхиляється праворуч і вниз; 

3) поточні кути атаки (α1)і (α2), при яких аеродинамічна якість має 
однакові значення (Кα1 = Кα2). 
Такі кути визначаються проведенням січної лінії з початку координат 
через графік поляри, яка перетинає графік поляри І роду в двох місцях 
(α1) і (α2). 

К =
Суа(𝛂𝛂𝟏𝟏)
Сха(𝛂𝛂𝟏𝟏)

=
Суа(𝛂𝛂𝟐𝟐)
Сха(𝛂𝛂𝟐𝟐)

 

Величина аеродинамічної якості для будь-якого кута атаки (α) тим бі-
льше, чим більше кут нахилу лінії (δ), проведеної з початку координат 
до точки, що відповідає цьому куту атаки (α); 

4) точка максимальної аеродинамічної якості Kmax відповідає найвигід-
нішому куту атаки (αНГ) і визначається він проведенням дотичної лінії 
до поляра з початку координат (при рівних масштабах по вісях Суа і 
Сха.). 

При збільшенні коефіцієнта опору (Схо) при Суа = 0 поляра зміщується 
праворуч. При збільшенні коефіцієнта індуктивності (А) (викликаного змен-
шенням подовження крила → ↓ λ) поляра відхиляється праворуч (нахиляється 
до вісі Сха). В обох випадках кут нахилу дотичної лінії до графіка поляри змен-
шується, а це значить, що зменшується максимальне значення аеродинамічної 
якості Kmax. 

 
2.7.5.2. Вплив стисливості повітря на полярну діаграму І роду 
При зміні швидкості польоту в діапазоні чисел Маха М < Mкр поляра за-

лишається незмінною до тих пір, поки не змінюються, при постійних кутах 
атаки (α), величини аеродинамічних коефіцієнтів Суа і Сха (рис. 7.5.7). 
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Рис. 7.5.7. Графік поляри І роду залежно від чисел Маха  
 

Практично це відповідає числу Маха М = 0,25-0,3. При подальшому збі-
льшенні швидкості польоту відбувається збільшення Суа при α = const. 

Через невеликий вплив стисливості в діапазоні чисел Маха М = 0 ... 0,7 на 
аеродинамічні коефіцієнти Суа і Сха поляра практично буде однаковою в усьому 
діапазоні кутів атаки. 

При збільшенні чисел Маха до значень 0,7 < М < Мкр для малих кутів 
атаки (α) поляри збігаються, при великих кутах атаки поляри розходяться вія-
лом і відхиляються від вісі Суа і нахиляються до вісі Сха. 

При збільшенні чисел Маха більше критичного значення (↑ М > Мкр) поляри 
зміщуються в бік більших значень Сха і при цьому зменшується кут нахилу до-
тичної до графіка поляри (δ), це поясняється збільшенням коефіцієнта хвильо-
вого опору (Сха,в) (рис. 7.5.8 ). 

 

 
 

Рис. 7.5.8. Графік залежності коефіцієнта лобового опору  
від чисел Маха 

 
Зміна форми поляри відбувається починаючи з верхньої її частини, оскільки 

при великих кутах атаки раніше настає хвильова криза. Зменшення Су,max призво-
дить до опускання і зміщення праворуч верхньої частини поляри, при цьому від-
бувається «відвал» поляри від попереднього значення. Відвал поляри починається 
по куту атаки тим раніше і проходить тим енергійніше, чим більше число Маха. 
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Коли число Маха перевищує критичні значення, то хвильовий опір з’яв-
ляється навіть при малих значеннях кута атаки, в подальшому хвильовий опір 
змінюється в усьому діапазоні кутів атаки. В результаті нижня частина поляри 
зміщується праворуч, унаслідок збільшення коефіцієнта лобового опору Сха, а 
відвал поляри ще більше збільшується при числах Маха М = 0,9 ... 1,0. 

Подальший характер зміщення нижньої частини поляри і збільшення її 
нахилу в міру зростання числа Маха випливає з характеру зміни коефіцієнта 
опору Схо і коефіцієнта індуктивності А на навколозвукових і надзвукових 
швидкостях. 

При надзвуковому обтіканні хвильовий опір Сха,в починає зменшуватися 
зі збільшенням чисел Маха (↑ М) внаслідок зменшення інтенсивності витрат на 
косому стрибку ущільнення. Тому кут нахилу поляри стає великим, її нижня 
частина зміщується ліворуч, а верхня частина нахиляється праворуч – вниз, і 
поляри для різних чисел Маха починають перетинатися. 

Максимальна якість при збільшенні чисел Маха (↑ М) не змінюється до 
тих пір, поки число Маха не досягне критичного значення (М = Мкр) для найви-
гіднішого кута атаки (αнГ → при М = 0,7). 

Подальше збільшення числа Маха приводить до різкого зменшення зна-
чення максимальної аеродинамічної якості (Кmax) у зв’язку з тим, що збільшу-
ються коефіцієнт опору (↑Схо) і коефіцієнт індуктивності (А). При збільшенні 
чисел Маха більше М = 1,1-1,2 падіння максимального аеродинамічного якості 
(Кmax) сповільнюється, і далі стає незначним, тому що безперервне збільшення 
коефіцієнта індуктивності (А) компенсується зменшенням (↓Схо.). Величина ма-
ксимальної аеродинамічної якості (Кmax) при переході від малих дозвукових до 
надзвукових швидкостей зменшується приблизно в 2–3 рази. 

 
 

2.7.5.3. Поняття про підсмоктувальну силу. Поляра II роду 
2.7.5.3.1. Фізична сутність виникнення підсмоктувальної сили 
Для аналізу стійкості ЛА і розрахунків на міцність необхідно визначати 

складові результуючої аеродинамічних сил 𝑹𝑹��⃗ а не у швидкісний системі коорди-
нат, а у зв’язаній. У несучих поверхонь із профілями достатньої товщини  
С > 5 ... 6% і закругленою передньою кромкою спостерігається цікава і важлива 
властивість, а саме в середній частині робочого діапазону кутів атаки результу-
юча аеродинамічна сила Rа орієнтується в просторі таким чином, що її складова 
на вісь ox у зв’язаній системі координат (хoy) спрямована вперед, до носика 
профілю (рис. 7.5.9). 

При цьому в швидкісний системі координат (xaoya) завжди буде присутня 
сила лобового опору (Ха), яка спрямована по вектору швидкості набігаючого 
потоку (проти напрямку руху ЛА). 

Таке явище можливо при великій аеродинамічній якості профілю, коли 
кут відхилення результуючої аеродинамічної сили Rа назад щодо вісі оyа (кут 
якості θ) менше кута атаки (α). 
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Рис. 7.5.9. Схема виникнення підсмоктувальної сили Т  
 

З векторної діаграми розподілу нормального тиску за профілем крила ви-
пливає, що на верхній поверхні у передньої кромки профілю виникає пік розрі-
дження. Дотичні складові нормальних сил розрідження на напрямок хорди про-
філю при цьому спрямовані вперед до носика профілю, що і розкриває фізичну 
сутність виникнення підсмоктувальної сили. 

Особливе значення це явище має для лопатей НГ, тому що виникає підс-
моктувальна сила, яка тягне профіль лопаті вперед і тим самим забезпечує збе-
реження оборотів НГ, а отже, і тяги НГ на режимі самообертання. 

Підсмоктувальна сила практично відсутня у несучих поверхонь із тонкими 
профілями, особливо при загостреній передній кромці. Це пояснюється відсутні-
стю поверхні на профілі для виникнення піку розрідження. У таких профілів сили 
нормального тиску практично перпендикулярні хорді (вісі ох) і їх проекція на цю 
вісь, як у плоскій пластині, відсутня. Тому для лопатей НГ застосовуються товсті 
профілі із закругленою передньою кромкою, що мають високі несучі властивості 
і сприяють утворенню ефективної підсмоктувальної сили. 

 
2.7.5.3.2. Полярна діаграма II роду 
За формулами перерахунку можна визначити аеродинамічні коефіцієнти 

нормальної і поздовжньої сил і за їх значенням побудувати діаграму II роду при 
різних кутах атаки (рис. 7.5.10). 

cos sin ; cos sinα α α αY Ya Xa X Xa YaC C C C C C= ⋅ + ⋅ = ⋅ − ⋅  
 

 
 

Рис. 7.5.10. Схема поляри ІІ роду 
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На полярі II роду наноситься розмітка кутів атаки для відповідних значень 
коефіцієнтів нормальної (Cy) і поздовжньої (Cx) сил. При наявності підсмокту-
вальної сили поздовжня сила Х в певному діапазоні кутів атаки α > 40 направ-
лена до носика профілю і тому аеродинамічний коефіцієнт поздовжньої сили 
при цих кутах атаки має від’ємне значення. 

Це пояснюється тим, що полярна діаграма II роду поступово відходить 
ліворуч при збільшенні кута атаки: від значення Сх = Схо і при кутах атаки  
α = 3 ... 40 перетинає вісь оy. Якщо підсмоктувальна сила відсутня, то коефіцієнт 
поздовжньої сили Сх завжди залишається позитивним і його складова завжди 
спрямована по вектору набігаючого потоку (до хвостика профілю). 

 
2.7.5.3.3. Аеродинамічний момент тангажу 
Для аналізу стійкості і керованості ЛА необхідно вміти визначати вели-

чину і напрям моментів від аеродинамічних сил відносно заданої точки тіла або 
вісі. Для цього необхідно знати величину результуючої аеродинамічної сили і 
величину її плеча відносно початкової точки (вісі) (рис. 7.5.11). 

З рисунка випливає, що момент тангажу (МZ) залежить від величини нор-
мальної сили (Y) і координати центру тиску (𝒙𝒙т). Тому залежність коефіцієнта 
моменту тангажу mz = f(α) визначається в основному залежністю коефіцієнта 
нормальної сили від кута атаки Сy = f(α). 

Залежність mZ = f(α) при малих кутах атаки є спочатку лінійна, а при руй-
нуванні плавного обтікання профілю при великих кутах атаки стає нелінійною. 

Визначення моменту тангажу: ,z дM R a Y x= − ⋅ = − ⋅  при умові Ya YС C=  

отримаємо: ,д
z Ya

xm C
b

= −  звідси z
д

Ya

mx
C

= − . 
 

 
 

Рис. 7.5.11. Схема виникнення моменту тангажу профілю (Мz),  
залежно Cy(α) і mZ= f(α) 

 
1. Задачі – 7.5.1: 

1) При куті атаки α = 150 без ковзання коефіцієнти аеродинамічних сил 
мають значення Сха = 0,55 і Суа = 2,05. Визначити коефіцієнти продо-
льної сили Сх і нормальної сили Су, результуючий коефіцієнт аероди-
намічних сил СRa та коефіцієнт аеродинамічної якості К. 
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2) Визначити аеродинамічну якість і швидкість польоту літака, якщо 
коефіцієнти аеродинамічніх сил дорівнюють Суа = 0,6 і Сха = 0,015 – 
0,02Суа + 0,11Суа

2, число Маха дорівнюють М = 0,8 на висоті Н = 10000 м. 
3) Визначити числа Маха, Рейнольдса і швидкісний тиск, якщо літак 
летить на висоті, де температура складає tн = -450C, температура на зе-
млі t0 = + 150C, швидкість польоту V = 880 км/год. Коефіцієнт кінема-
тичної в’язкості складає νн = 32 * 10-6 м2/с, хорда крила b = 2 м. 
4) Коефіцієнт лобового опору літака при виготовленні складав  
Сха,1 = 0,019. В процесі експлуатації і ремонту обшивки фюзеляжу лі-
така коефіцієнт опору збільшівся до Сха,2  = 0,021. Визначити, наскі-
льки збільшилась сила опору літака в польоті на висоті Н = 6000 м при 
швидкості V = 640 км/год., площа крила S = 140 м2. 
5) У польоті літак із кутом атаки крила α = 0,07 рад., коефіцієнт під-
йомної сили Суа = 0,6. Визначити кут атаки нульової підйомної сили 
α0, якщо похідна коефіцієнта підйомної сили від кута атаки дорівнює 
Суа

α = 5,3, а також аеродінамічну якість, якщо коефіцієнт лобового 
опору дорівнює Сха = 0,015 + 0,03Суа

2. 
6) Підйомна сила крила нескінченного розмаху площею S = 80 м2 при 
α1 = 0,0434 рад і швидкості польоту V1 = 880 км/год коло землі дорів-
нює Ya = 17760 Н, похідна коефіцієнта підйомної сили від кута атаки 
профілю дорівнює Суа

α = 4,8. Визначити коефіцієнт підйомної сили Суа 
і кут атаки нульової підйомної сили α0. 
7) Визначити аеродинамічну якість і швидкість польоту літака, якщо 
коефіцієнти аеродинамічних сил дорівнюють Суа = 0,7 і Сха = 0,015 - 
0,02Суа + 0,11Суа

2, число Маха дорівнює М = 0,7 на висоті Н = 8000 м. 
 
 

2.7.6. Керуючі поверхні крила, види і способи механізації крила 
 

2.7.6.1. Загальні відомості про керівні поверхні крила, способи і види 
його механізації 

Однією з основних вимог до ЛА є вимоги зменшення посадкових і злітних 
швидкостей, тому що вони безпосередньо пов’язані з безпекою на найвідпові-
дальніших ділянках польоту. 

Реалізація цих вимог можлива за рахунок збільшення несучих властивос-
тей крила. 

Несучі властивості крила можуть бути підвищені за рахунок: 
− збільшення площі крила; 
− збільшення кривизни профілю крила; 
− збільшення критичного кута атаки крила. 
Відповідно до формули М. Є. Жуковського підйомна сила розраховується: 

2

2
ρ

Ya
VY G C S= = ⋅ ⋅

. 
Тоді мінімальну посадкову швидкість можна визначати за формулою: 
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min
max

2
ρYa

GV
C S

=
↑ ⋅ ⋅ ↑ .                                      (2.7.29)  

З формули випливає, що для зменшення посадкової швидкості польоту 
необхідно збільшити несучі властивості крила (Суа,max) і його площу (S). При 
цьому Суаmax = Cya

α * (αкр - α0) можна збільшити за рахунок збільшення інтенси-
вності зростання підйомної сили (Суа

α) при збільшенні кута атаки (α) і збіль-
шення критичного кута атаки (αкр). 

 

1. Задачі – 7.6.1: 
1) Визначити мінімальну посадкову швидкість літака з посадковою ва-

гою 100 Тс, якщо похідна коефіцієнта підйомної сили від кута атаки 
дорівнює Суа

α = 4,8, критичний кут атаки αкр = 150, кут атаки при ну-
льовій підйомній силі α0 = -20, висота знаходження аеродрому  
Н = 1000 м, площа крила складає 120 м2. 

2) Визначити максимальну посадкову вагу літака на аеродромі, що знахо-
диться на висоті 1500 м, якщо похідна коефіцієнту підйомної сили від 
кута атаки дорівнює Суа

α = 5,4, критичний кут атаки αкр = 200, кут атаки 
при нульовій підйомній силі α0 = -40, площа крила дорівнює 200 м2, по-
садкова швидкість V = 170 км/год. 

 
У загальному випадку на крилі розміщується різна механізація, яка до-

зволяє зменшити злітно-посадкову швидкість, поліпшити поздовжньо-попере-
чну стійкість і керованість ЛА на всіх режимах польоту (рис. 7.6.1).  

1. Площу крила можна збільшити за рахунок установки на ньому 
відповідної механізації: передкрилків, закрилків, щитків. 
2. Кривизну профілю крила можна збільшити встановивши на ньому 
відповідну механізацію, що дозволить збільшити Суаmax: 

− щитків; 
− закрилків; 
− передкрилків; 
− носків і носових щитків. 

 

 
Рис. 7.6.1. Схема розміщення механізації на крилі 

1 – внутрішній, середній, зовнішній предкрилки; 2 – елерон; 
3 – інтерцептори; 4,6 – зовнішній і внутрішній закрилки; 
5,7 – зовнішній і внутрішній гасителі підйомної сили (гальмівні щитки). 
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3. Збільшення критичного кута атаки досягається запобіганням 
зриву потоку з крила шляхом керування примежовим шаром: 

− здувом; 
− відсмоктуванням; 
− обладнанням струминним (реактивним) закрилком. 

Здув примежового шару досягається застосуванням предкрилків і щілин-
них закрилків, що утворюють із крилом профілюючі щілини, через які повітря 
із зони підвищеного тиску під крилом перетікає на верхню поверхню профілю 
(рис. 7.6.2). Проходячи через щілину, потік збільшує свою швидкість і його кі-
нетична енергія передається примежовому прошарку, запобігаючи його відриву 
від поверхні профілю крила. 

 

 
 

Рис. 7.6.2. Схема видуву примежового шару застосуванням передкрилків  
і закрилків 

 
Перспективними засобами механізації крила є системи керування при-

межовим шаром (рис. 7.6.3): 
− здування примежового шару – а); 
− відсмоктування примежового шару – б); 
− реактивний закрилок – в). 

 

 
 

Рис. 7.6.3. Схема здуву і відсмоктування повітря з поверхні профілю 
 

Для здування примежового шару або використання струминного закри-
лка використовується стиснене повітря, що відбирається від компресорів дви-
гунів або від автономних компресорів. 

У результаті здування або відсмоктування примежового шару повітряний 
потік притискається до верхньої поверхні крила, знижується його схильність до 
відриву і збільшуються швидкості обтікання верхньої поверхні, що веде до зме-
ншення тиску і, як наслідок, до збільшення Суа і αкр. 

Реактивний закрилок дозволяє отримати значно більше за величиною зна-
чення Суаmax, ніж при звичайному закрилку. 

ЗДУВ ВІДСМОКТУВАННЯ 
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2.7.6.2. Характеристика засобів механізації крила і їх вплив 
на аеродинамічні коефіцієнти 

1. Аеродинамічні щитки  
Щитки являють собою плоскі пластини, закріплені на нижній поверхні 

крила, які при відхиленні вниз призводять до виникнення зони розрідження і 
викликають відсмоктування повітря з верхньої поверхні крила в область між 
профілем і щитком і таким чином перешкоджають відриву примежового шару 
на верхній поверхні профілю. 

За конструкцією і розташуванням щитки можуть бути поворотними і 
висувними (рис. 7.6.4): 

При великих кутах відхилення щитків відбувається зростання лобового 
опору, що дозволяє скоротити посадкову дистанцію ЛА. 

Висувний щиток крім повороту одночасно зсувається назад і тим самим 
збільшує кривизну і площу крила. 

 

 
 

Рис. 7.6.4. Схема аеродинамічних щитків 
 

2. Закрилки  
Закрилки являють собою профільовану рухому хвостову частину профілю 

крила, яка збільшує кривизну і площу крила (рис. 7.6.5). 
 

 
 

Рис. 7.6.5. Схема закрилків крила 
 

За конструкцією і розташуванням закрилки можуть бути поворотними і 
висувними, одно- і багатощілинними. 

Вплив закрилків на протікання аеродинамічного коефіцієнта підйомної 
сили (рис. 7.6.6). 

 

двощілинний трищілинний 
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Рис. 7.6.6. Схема градієнта швидкості і залежностей  
ΔСуа (δз) і ΔСуа (α, δз) 

3. Передкрилки  
Передкрилки являють собою відхилювану профільовану частина носика 

профілю крила. Відхилення їх призводить до збільшення несучої здатності 
крила при збільшенні швидкості потоку над профілем за рахунок щілинного 
ефекту, збільшення кривизни профілю і збільшення площі крила (рис. 7.6.7). 

При відхиленні передкрилка утворюється профільована щілина для пере-
тікання повітря з великою швидкістю з нижньої поверхні крила на верхню, тим 
самим створюється щілинний ефект, що затягує відрив потоку з поверхні про-
філю на великі кути атаки і ↑Суаmax. 

За конструкцією і способами застосування передкрилки можуть бути: 
− автоматичними; 
− керованими; 
− фіксованими. 

 

 
 

Рис. 7.6.7. Схема передкрилків крила 

безщілинний закрилок 
щілинний закрилок 
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3.1. Автоматичні передкрилки в польоті при куті атаки (α ≈ 0) потоком 
повітря притиснуті до профілю крила. При збільшенні кута атаки (α) внаслідок 
виникнення підсмоктувальної сили передкрилки висуваються вперед. Автома-
тичні передкрилки розміщуються зазвичай на кінцевих частинах крила перед 
елеронами з метою підвищення поперечної стійкості і керованості літака при 
польотах на великих кутах атаки. 

3.2. Керовані передкрилки висуваються за допомогою спеціальних си-
стем керування, які включаються автоматично одночасно із включенням закри-
лків або вручну – окремо. 

3.3. Фіксовані передкрилки зазвичай встановлюються на стабілізаторах. 
4. Відхилювані носки і носові щитки 
Відхилювані носки і носові щитки зазвичай застосовуються на крилах із 

тонкими профілями (рис. 7.6.8). 
Відхилення носків при польоті на великих кутах атаки запобігає зриву по-

току з гострої передньої кромки профілю крила. 
Носові щитки зазвичай застосовують разом із передкрилками: в кореневій 

частині крила встановлюють щиток, в кінцевій – передкрилок. 
 

 
 

Рис. 7.6.8. Схема відхилюваних щитків і носків 
 

5. Гасителі підйомної сили  
Гасителі підйомної сили призначені для запобігання появі зриву потоку 

на верхній поверхні профілю крила, що веде до зменшення підйомної сили і 
збільшення лобового опору крила (рис. 7.6.9). 

 

 
 

Рис. 7.6.9. Схема гальмівних щитків і інтерцепторів 
 
Гасителі підйомної сили використовуються в польоті у вигляді гальмів-

них щитків, які дозволяють збільшити крутизну планування при посадці, а при 
приземленні – на посадковому пробігу літака, для інтенсивного гальмування і 
підвищення ефективності гальмування коліс. 

6. Інтерцептор  
Інтерцептори призначені для поліпшення керованості літаком по крену. 

У польоті вони відхиляються вгору при відхиленні елерона вгору, викликаючи 
при цьому додаткове зменшення підйомної сили на поверхні консолі крила. 

 
 

ВІДХИЛЮВАНИЙ НОСОК 
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7. Елерони  
Елерони встановлюються на кінцях крила у хвостовій частині профілю і 

призначені для забезпечення керованості літаком по крену. 
8. Аеродинамічні перегородки і запили 
Аеродинамічні перегородки і запили служать для запобігання зриву по-

току з кінцевих частин стрілоподібного крила. На стрілоподібному крилі скла-
дова швидкості повітряного потоку ковзає увздовж розмаху крила, викликає по-
товщення примежового шару, що веде до більш раннього зриву потоку на кін-
цях крила (рис. 7.6.10). 

8.1. Аеродинамічні перегородки виготовляються з алюмінієвого сплаву 
висотою 15–20 см, встановлюються на верхній поверхні крила і перешкоджа-
ють перетіканню повітря вздовж крила, набуханню примежового шару і його 
відриву від поверхні. 

8.2. Уступи (запили) на передній кромці крила викликають появу вих-
рових джгутів, які створюють повітряну перегородку у вигляді вихрового 
джгута, що працює подібно металевій аеродинамічній перегородці. 

8.3. Вертикальні гребені на кінцях крила перешкоджають перетіканню 
повітря через кінцеві частини крила, що виключає перетікання повітря з ниж-
ньої поверхні крила на верхню і появу вихрових джгутів, і тим самим зменшу-
ють індуктивний опір крила. 

 

 
 

Рис. 7.6.10. Схема аеродинамічних перегородок і запилів 
 

8.4. Турбулізатори являють собою невеликі поганообтічні пластинки с 
гострими кромками, які встановлюються на верхній поверхні крила. Вони ство-
рюють невеликі вихори, які змішують примежовий шар із повітряним потоком, 
збільшують кінетичну енергію примежового шару, притискають його до по-
верхні крила, що дозволяє переміщати початок зриву потоку на великі кути 
атаки. Зазвичай турбулізатори ставляться перед елеронами і закрилками для по-
передження відриву потока з них при великих кутах їх відхилення (рис. 7.6.11). 
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Рис. 7.6.11. Схема розміщення турбулізатора 
 

 
Питання для самостійної перевірки стану засвоєння матеріалу 

за темою 2.7 (Лк 2.7.1 – 2.7.3) 
1. Охарактеризувати поняття: геометрична, аеродинамічна і конічна 

крутки крила. 
2. Охарактеризувати основні системи координат, які використовуються в 

аерогідрогазодинаміці, визначення кута атаки і кута ковзання. 
3. Охарактеризувати поняття: аеродинамічного тиску, аеродинамічного 

фокусу і параболи стійкості профілю. 
4. Охарактеризувати поняття середньої аеродинамічної хорди крила і ме-

тодику визначення міста її розташування на крилі та її розмір. 
5. Охарактеризувати опір тиску, його фізичну сутність і вплив на його 

розмір геометричних і кінематичних параметров профілю. 
6. Охарактеризувати опір тертя, його фізичну сутність і вплив на його 

розмір геометричних і кінематичних параметрів профілю. 
7. Охарактеризувати індуктивний опір, його фізичну сутність і вплив на 

його розмір геометричних і кінематичних параметрів профілю. 
8. Сутність підсмоктувальної сили і її вплив на загальний розмір лобо-

вого опору профилю крила. 
9. Охарактеризувати сутність хвильового опору і його залежність від 

числа Маха. 
 

Питання для самостійної перевірки стану засвоєння матеріалу  
за темою 2.7 (Лк 2.7.4 – 2.7.6). 

1. Фізична сутність впливу стисливості повітря на аеродинамічні харак-
теристики профілю. 

2. Охарактеризувати залежність аеродинамічних коефіцієнтів підйомної 
сили і сили лобового опору від числа Маха. 

3. Охарактеризувати поняття аеродинамічної якості профілю і її залеж-
ність від кута атаки і аеродинамічних коефіцієнтів підйомної сили і сили лобо-
вого опору. 

4. Охарактеризувати поняття про полярну діаграму І роду і особливості її 
побудови. 

5. Охарактеризувати поняття про підсмоктувальну силу профілю і 
фізичну сутність її появи. 

6. Охарактеризувати полярну діаграму ІІ роду, її сутність і особливості її 
побудови.  
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7. Поняття про керуючі поверхні крила, фактори і способи, які впливають 
на несучі властивості крила. 

8. Охарактеризувати вплив щитків і закрилків на графік залежності 
коефіцієнтів аеродинамічних сил від кута атаки. 

9. Охарактеризувати сутність аеродинамічних перегородок, запилів, тур-
булізаторів і аеродинамічних гребенів на кінцях крила і їх вплив на аероди-
намічні характеристики крила. 

 
ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 

до практичного заняття за темою 2.7  
1. Задачі – 7.1.1: 

1) Визначити середню аеродинамічну хорду крила, подовження, зву-
ження і площу стрілоподібного крила ЛА, якщо координати правої 
консолі крила складають: х1 = 0, y1п = 6 м, у1з = 2 м; х2 = 8 м,  
у2п = 3 м, у2з = 1 м, а також товщину профілю в кінці крила, якщо 
погонна зміна товщини профілю по розмаху крила складає 20 мм/м, 
а товщина профілю в кореневому перерізі дорівнює 150 мм. 

2) Стрілоподідне крило має кореневу хорду 400 см, кінцеву хорду  
0,7 м, розмах правої консолі складає 15 м. Кут установки крила в ко-
реневому перерізі складає 100, погонна зміна кута установки крила 
по розмаху складає 0,5 град/м. Визначити подовження крила і кути 
установки в перерізах 5 і 10 м. 

3) Трикутне крило має кореневу хорду 4000 мм, розмах правої консолі 
900 см. В кореневому перерізі відхилення носка профілю дорівнює 00, 
погонне відхилення кута носка профілю по розмаху крила складає  
1 град/м. Визначити подовження крила, площу крила і кут відхилення 
носка профіля в перерізах 5 і 9 м. 

 
2. Задачі – 7.2.1: 

1) Визначити підйомну силу і силу лобового опору профіля крила, якщо 
результуюча аеродинамічна сила Ra = 15 Тс, кут якості становить  
θ = 300. За визначеними підйомною силою Ya і силою лобового Xa визна-
чити нормальну Y і повздовжну сили X у зв’язаній системі координат, 
якщо кут атаки α = 100. 

2) Визначити результуючу аеродинамічну силу Ra і аеродинамічні ко-
ефіцієнти підйомної сили і лобового опору, якщо підйомна сила дорів-
нює 12 Тc, а сила лобового опору 3 Тc, площа крила дорівнює 30 м2, 
масова густина повітря відповідає висоті Н = 0 км, швидкість повіт-
ряного потоку дорівнює 720 км/год. 

 
3. Задача – 7.2.2: 

Визначити повний аеродинамічний момент і коефіцієнти аеродинаміч-
них моментів нахилу, рискання і тангажу, якщо момент тангажу дорі-
внює 25 Тс м, момент нахилу – 5 Тс м і момент рискання – 10 Тс м, роз-
мах крила дорівнює 40 м, середня аеродинамічна хорда крила дорівнює  
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2 м, швидкість повітряного потоку дорівнює 680 км/год, висота по-
льоту Н = 0 км. 

 
4. Задачі – 7.2.3: 

1) Визначити аеродинамічні коефіцієнти підйомної сили, сили лобо-
вого опору і аеродинамічну якість, якщо похідна коефіцієнта підйом-
ної сили від кута атаки дорівнює Cα

ya = 4, кут атаки α = 0,176 рад., 
первинний кут атаки α0 = –0,035 рад., коефіцієнт повздовжньої сили 
дорівнює 0,0025. 

2) Визначити розмір швидкісного тиску повітряного потоку на висо-
тах 1000 м і 5 км, якщо швидкість польоту літака дорівнює  
350 км/год., а також підйомну силу і силу лобового опору літака, якщо 
коефіцієнти підйомної сили і сили опору дорівнюють 1,2 і 0,25, відпо-
відно площа крила дорівнює 50 м2. 

3) Визначити швидкість польоту літака і швидкісний тиск, якщо чи-
сло Маха на висоті 8 км дорівнює 0,65, а також коефіцієнт підйомної 
сили, якщо підйомна сила дорівнює 25 Тс, а площа крила дорівнює 36 м2. 

4) Визначити, як зміниться максимальна швидкість польоту літака 
при зміні температури повітря: від температури зимою -300С до те-
мператури літом +300С, якщо максимальне число Маха дорівнює 0,7, 
а також визначити швидкісний тиск при температурі -300С при по-
льоті на висоті 4000 м. 

5) Визначити швидкість польоту літака, швидкість звуку і швидкіс-
ний тиск, при польоті з числом Маха 0,6 на висоті 5 км, а також під-
йомну силу крила, якщо коефіцієнт підйомної сили дорівнює 0,9, а 
площа крила – 60 м2 

 
5. Задачі – 7.2.4: 

1) Визначити аеродинамічні коефіцієнти підйомної сили, сили лобо-
вого опору і аеродинамічну якість, якщо похідна коефіцієнта підйом-
ної сили від кута атаки дорівнює 5, кут атаки – 0,17 рад., первинний 
кут атаки дорівнює –0,035 рад, коефіцієнт повздожньої сили дорів-
нює 0,002. 

2) Визначити повну аеродинамічну силу, що діє на літак на висоті  
4000 м, якщо при числі Маха 0,6 коефіцієнт підйомної сили складає  
0,75, а коефіцієнт лобового опору – 0,15 , площа крила дорівнює 105 м2.  

3) При куті атаки 150 без ковзання коефіцієнти аеродинамічних сил 
дорівнюють: підйомної сили – 1,99, лобового опору – 0,465. Визначити 
коефіцієнт аеродинамічної якості і коефіцієнти нормальної і повздо-
вжньої сил у зв’язаній системі координат, а також розмір нормальної 
сили на висоті 1000 м при швидкості 300 км/год і площі несучої пове-
рхні 70 м2. 

4) Визначити число Рейнольдса, число Маха і швидкісний тиск для крила 
нескінченного розмаху з хордою 300 см при польоті на висоті 6000 м і 
швидкості 540 км/год. Згідно з таблицею МСА на заданій висоті коефі-
цієнт динамічної в’язкості повітря дорівнює 1,327*10-5 Н*с/м2. 
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6. Задача – 7.3.1: 
Визначити коефіцієнт опору тиску і силу опору тиску, якщо відносний 
тиск перед профілем дорівнює 0,015, а за профілем – 0,007, площа мі-
делевого перерізу складає 1,5 м2, площа поверхні профілю – 2 м2, швид-
кість повітряного потоку 360 км/год, площа крила дорівнює 40 м2, ви-
сота польоту – 1000 м. 

 
7. Задача – 7.3.2: 

Визначити коефіцієнт опору тертя і силу опору тертя, якщо число 
Рейнольдса дорівнює 2300, площа поверхні плоскої пластини – 0,5 м2, 
площі поверхні профіля 1,0 м2, площа крила 40 м2, політ літака здійс-
нюється на висоті 1000 м на швидкості 480 км/год. 
 

8. Задачі – 7.3.3: 
1) Визначити коефіцієнт індуктивного опору і силу індуктивного 

опору, якщо коефіцієнт підйомної сили дорівнює 1,25, середня аеро-
динамічна хорда крила дорівнює 120 см, розмах крила – 25 м, політ 
здійснюється на висоті 2000 м зі швидкістю – 480 км/год. 

2) Визначити коефіцієнт лобового опору і силу лобового опору, якщо кое-
фіцієнт лобового опору при Cya = 0 дорівнює 0,085, подовження крила –  
8, коефіцієнт підйомної сили дорівнює 0,9, площа крила – 36 м2, політ 
здійснюється на висоті 1000 м зі швидкістю – 540 км/год. 

 
9. Задача – 7.3.4: 

Визначити коефіцієнт індуктивного опору, силу індуктивного опору і 
підсмоктуючу силу, якщо політ виконується на висоті 1000 м зі швид-
кістю 540 км/год, кут атаки 60, коефіцієнт підйомної сили дорівнює 
1,2, площа крила 50 м2, подовження крила – 10.  

 
10. Задачі – 7.3.5: 

1) Визначити аеродинамічний коефіцієнт хвильового опору і силу хви-
льового опору, якщо критичне число Маха дорівнює 0,7, число Маха 
незбуреного потоку – 0,85, коефіцієнт впливу форми профілю на розмір 
хвильового опору дорівнює 9, політ здійснюється на висоті 1000 м, 
площа крила 45 м2. 

2) Визначити підйомну силу, силу лобового опору і результуючу аеро-
динамічну силу при польоті зі швидкістю при числі Маха М = 0.5 на 
висоті Н = 2000 м, якщо аеродинамічні коефіцієнти Сya = 0.8, a Cxa = 
0.005 + 0.3Cya, площа крила S = 50 м2. 

3) Коефіцієнт лобового опору літака при виготовленні на заводі скла-
дав Cxa1 = 0.01. В процесі експлуатації і ремонту літака коефіцієнт 
опору збільшився до Cxa2 = 0.02. Визначити, наскільки збільшилась сила 
лобового опору літака в польоті на висоті Н = 6000 м при швидкості 
V = 640 км/год, площа крила S = 140 м2. 
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2.8. АЕРОДИНАМІЧНІ ХАРАКТЕРИСТИКИ НГ ВЕРТОЛЬОТУ 
 

2.8.1. Призначення, класифікація, види і основні елементи  
НГ вертольоту 

 
2.8.1.1. Основні відомості про НГ вертольоту: призначення, класифі-

кація і його основні елементи 
2.8.1.1.1. Призначення НГ вертольоту 
Несучий гвинт вертольоту є основним конструктивним елементом верто-

льоту, який аналогічно крилу створює підйомну силу, рушійну (пропульсивну) 
силу, аналогічно тязі двигунів, і керуючі моменти аналогічно механізації крила 
і керуючих поверхонь хвостового оперіння літака. 

 
2.8.1.1.2. Види, класифікація та основні конструктивні елементи НГ 
1) За способом передачі крутного моменту 
За способом передачі крутного моменту від двигуна на НГ вертольоти по-

діляються на види (рис. 8.1.1): 
− з механічним приводом від поршневих двигунів через муфту зчеп-

лення; 
− з газодинамічним приводом від турбогвинтових двигунів через вільну 

турбіну; 
− з реактивним приводом від реактивних двигунів, установлених на 

кінцях лопатей НГ. 
НГ складається з лопатей, закріплених на втулці, посадженій на вал голо-

вного редуктора вертольоту. Лопаті до втулки НГ кріпляться за допомогою ша-
рнірів або пружних елементів. 

 

 
Рис. 8.1.1. Схема способів передачі крутного моменту до втулки НГ 
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2) За способом кріплення лопатей до втулки НГ 
За способом кріплення лопатей до втулки НГ розрізняються на  

(рис. 8.1.2): 
− з шорстким кріпленням лопатей; 
− з пружним кріпленням лопатей; 
− з шарнірним кріпленням лопатей. 
У вітчизняному вертольотобудуванні найбільшого поширення набув НГ 

з тришарнірним кріпленням лопатей на втулці НГ. Лопаті НГ з шарнірним крі-
пленням лопатей здійснюють у польоті просторовий рух (рис. 8.1.2): 

− обертаються навколо вісі НГ; 
− переміщаються разом із вертольотом у просторі; 
− змінюють своє кутове положення щодо вертикальних і горизонталь-

них шарнірів (здійснюють махові й коливальні рухи). 
 

 
 

Рис. 8.1.2. Схема способів кріплення лопатей до втулки НГ 
 

Шарніри втулки НГ розташовані на певних відстанях від її центру в пос-
лідовності: горизонтальний, вертикальний і вісьовий шарніри: 

− вісь ГШ знаходиться в площині обертання НГ і дозволяє лопаті здій-
снювати коливальні махові рухи у вертикальній площині (βл); 

− вісь ВШ розташована паралельно вісі обертання НГ і дозволяє здійс-
нювати коливальний рухи в площині обертання НГ (ξл); 

− вісь вісьового шарніру (Віс.Ш, ОШ) знаходиться в поздовжній пло-
щині лопатей НГ і дозволяє змінювати кути установки перерізів ло-
патей при керуванні НГ (φл). 

Вісьовий 
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Віссю симетрії НГ є вісь валу головного редуктора. Площина перпенди-
кулярна вісі обертання НГ і проходить через центр втулки НГ та називається 
площиною обертання. 

Несучий гвинт (НГ) характеризується певною сукупністю геометричних 
і кінематичних характеристик і параметрів. 
 

2.8.1.2. Геометричні і кінематичні характеристики НГ 
2.8.1.2.1. Геометричні характеристики НГ 
До геометричних характеристик НГ належать величини, що визначають 

лінійні розміри лопатей і в цілому НГ. Вони за інших рівних умов істотно впли-
вають на аеродинаміку НГ. Основні геометричні розміри НГ наводяться при ну-
льових значеннях кутів помаху (βл) і коливання лопатей (ξл). 

До основних геометричних характеристик НГ належать: 
− діаметр НГ (DнГ); 
− площа НГ, що омітається (FнГ); 
− питоме навантаження на НГ (р); 
− коефіцієнт заповнення НГ (σнГ); 
− рознесення горизонтального і вертикального шарнірів втулки НГ - 

lгш, lвш). 
1. Діаметр НГ (DнГ) – це діаметр кола, по якому рухаються кінці лопатей 
при обертанні НГ без їх переміщення в горизонтальній і вертикальній пло-
щинах (рис. 8.1.3): 

У сучасних вертольотів діаметр НГ дорівнює D = 13 ... 35 м, відносний 

радіус перерізу лопаті позначається rr
R

= . Характерний радіус - r = 0,7R. 
 

 
 

Рис. 8.1.3. Схема несучого гвинта 
 

2. Площа, що омітається (FнГ) – це площа кола, який описують при обе-
ртанні НГ кінці лопатей без урахування махових рухів лопатей: 

2 21
4

π πНВF R D= =
. 

Площа НГ, що омітається, аналогічна площі крила літака. 
3. Питоме навантаження на НГ (р) – відношення маси вертольоту до 
площі НГ, що омітається: 

В В

НВ НВ

m g Gp
F F
⋅

= =
.                                           (2.8.1)  
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Кількість лопатей сучасних вертольотів дорівнює z = 2 - 8 лопатей, їх кі-
лькість залежить від маси вертольоту і діаметра НГ. 

4. Коефіцієнт заповнення (σнГ) – характеризує ступінь заповнення лопа-
тями площі НГ, що омітається, і дорівнює відношенню сумарної площі всіх 
лопатей до площі, що омітається: 

0,04...0,12σ Л Л

НВ

z F
F
⋅

= ≈
 

5. Розніс шарнірів: (горизонтального гl  і вертикального вl  шарнірів) – це 
відстань від вісі відповідного шарніра до вісі обертання НГ. Часто розгля-
даються відносні величини: 

i
i

ll
R

=
. 

У сучасних вітчизняних вертольотів: 
0,02...0,05; 0,04...0,06гш вшl l= = . 

1. Задача - 8.1.1: 
Визначити площу, що омітається, НГ вертольоту Мі-8, питоме наванта-
ження і коефіцієнт заповнення, якщо діаметр НГ дорівнює 21,3 м, маса ве-
ртольоту – 12000 кГс, кількість лопатей – 5, хорда лопаті складає 580 мм. 

 
2.8.1.2.2. Кінематичні параметри НГ 
До них належать: 

− частота обертання НГ (ωнГ); 
− кут атаки (αнГ); 
− кути загального і циклічного кроку НГ (φ0 і φцш). 

 
1. Частота обертання НГ- (ωнГ) – кількість обертань радіан у секунду. В 
аеродинаміці вертольоту зазвичай розглядають не частоту обертання, а 
кількість обертів НГ за секунду (nc): 

2ω π cn= ⋅   
ωU R= ⋅ −  окружна швидкість  
ω RM

a
⋅

= −
 число Маха 

У сучасних вертольотів U = 180-220 м/c, М = 0,5 ... 0,7. 
На приладовій дошці пілота покажчик оборотів НГ показує частоту обер-

тання НГ у відсотках від номінального значення оборотів НГ. 
2. Кут атаки НГ- (αнГ) – це кут між вектором швидкості набігаючого по-
току і площиною обертання НГ. Кут атаки вважається позитивним, якщо 
незбурений повітряний потік набігає на площину НГ знизу (рис. 8.1.4). 
3. Кут загального кроку - (φ0)  являє собою кут установки перерізів усіх 
лопатей НГ в перерізі на характерному радіусі (0,7R). 
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Рис. 8.1.4. Схема кута атаки НГ (αНГ) 
 

4. Кут циклічного кроку НГ - (φцш) – кути установки лопатей НГ у 
відповідних азимутах. Азимутальний кут (ψ = 00), при відсутності вітру, 
перебуває над хвостовою балкою і відлік здійснюється за годинниковою 
стрілкою, при погляді зверху, в послідовності ψ = 00 - 900 -.1800 - 2700 - 3600. 

Аеродинамічні характеристики НГ зазвичай розглядаються у зв’язаній 
системі координат oxyz. Початок координат роміщається в центрі втулки НГ на 
вісі обертання, поздовжня вісь оx спрямована вперед у площині обертання НГ, 
нормальна вісь oy спрямована вгору по вісі обертання НГ, поперечна вісь oz 
спрямована праворуч, перпендикулярно площині xoy. Всі вітчизняні верто-
льоти одногвинтової схеми мають НГ лівого обертання (НГ обертається за го-
динниковою стрілкою при погляді зверху). 

При визначенні аеродинамічних характеристик НГ на всіх режимах по-
льоту вертольоту часто використовується безрозмірний коефіцієнт проті-
кання потоку повітря через НГ - (λ): 

sin αλ
ω

НВ iV v
R

⋅ −
=

⋅  ,                              (2.8.2) 
де: 

iv  – індуктивна швидкість НГ. 
На режимах горизонтального польоту використовують безрозмірну хара-

ктеристику режиму роботи НГ (μ): 
cosαμ
ω

НВV
R

⋅
=

⋅ .                                     (2.8.3)  
2. Задачі – 8.1.2: 

1) Визначити частоту обертання, колову швидкість обертання кінця 
лопаті НГ і число Маха, якщо число обертання НГ вертольоту Мі-24 
дорівнює 248 об/хв, діаметр НГ – 17,4 м, висота польоту вертольоту 
складає 1000 м. 

2) Визначити колову швидкість кінця лопаті НГ, коефіцієнт проті-
кання і характеристику режиму роботи НГ вертольоту Мі-2, якщо час-
тота обертання дорівнює 26 1/с, діаметр НГ – 14,5 м, швидкість гори-
зонтального польоту вертольоту дорівнює 210 км/год, кут атаки НГ – 
50, індуктивна швидкість відкидання маси повітря дорівнює 10 м/с. 
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2.8.1.2.3. Геометричні і кінематичні параметри лопатей НГ 
Лопать НГ являє собою частину несучої поверхні вертольоту великого 

подовження, що обертається навколо центру обертання. 
1. До основних геометричних параметрів лопаті НГ належать: 

− радіус НГ (довжина лопаті) – R; 
− хорда лопаті – bл; 
− кут установки – φл; 
− форма перерізів профілю лопаті; 
− геометрична крутка лопаті; 
− форма лопаті в плані. 

1.1. Поточний радіус перерізу лопаті (ri) визначає відстань від вісі обер-
тання НГ до розглянутого перерізу по розмаху лопаті. 

1.2. Хорда профілю лопаті – bл. 
1.3. Кут установки лопаті (φл) вимірюється між хордою лопаті і площи-

ною обертання НГ (рис. 8.1.5). 
 

 
 

Рис. 8.1.5. Схема кута установки лопаті НГ (φл) 
 

1.4. Форма перерізів профілю лопаті характеризується максимальною то-
вщиною (Смакс), максимальною кривизною (fмакс) і радіусом заокруглення но-
сика профілю (r0). На вибір форми вертольотних профілів лопатей НГ істотно 
впливають конструктивні обмеження по розміщенню всередині контуру про-
філю лонжерона, протифлатерних грузиків, систем сигналізації пошкодження 
лонжерона, протиобмерзальної системи і хвостового стрінгера. 

1.5. Геометрична крутка здійснюється зміною кутів установки перерізів 
по розмаху лопаті, тобто конструктивним поворотом перерізів лопаті відносно 
один одного на кут сϕ∆ . На серійних вертольотах застосовується лінійна геоме-
трична крутка: 

0
Δ
Δ

φφ φ i
i iR

R
= − ⋅

.                               (2.8.4) 
2. До основних кінематических параметрів лопаті належать: 
− кут азимутального положення (ψл); 
− кут помаху (βл); 
− кут коливання (ξл); 
− швидкість обтікання лопаті незбуреним повітряним потоком – V∞; 

− кут атаки лопаті – αл. 
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2.1. Кут азимутального положення (ψл) змінюється у напрямку обертання 
НГ між поздовжньою віссю лопаті і проекцією вектора швидкості польоту на 
площину обертання НГ. Кут азимутального положення (ψл) при відсутності ві-
тру відраховується від положення лопаті над хвостовою балкою і за годиннико-
вою стрілкою. Лопать називається наступаючою, якщо 1800 ≤≤ψ , і відступаю-
чою, якщо  360180 ≤≤ψ  (рис. 8.1.6). 

 

 
 

а) при відсутності бокового вітру        б) при наявності бокового вітру 
Рис. 8.1.6. Схема азимутального розташування лопатей НГ 

 
2.2. Кут змаху лопаті (βл) характеризує вертикальне кутове переміщення 

лопаті відносно ГШ щодо площини обертання і вважається позитивним при від-
хиленні лопаті вгору відносно площини обертання (рис. 8.1.7). 

 

 
 

Рис. 8.1.7. Схема кута змаху лопаті (βл) 
 

2.3. Кут коливання (ξл) лопаті характеризує кутове переміщення лопаті 
відносно ВШ в площині обертання і вважається позитивним при відхиленні ло-
паті проти напрямку обертання. 
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З огляду на відносно невеликі відстані від центру втулки НГ до ГШ і ВШ 
порівняно з радіусом R лопаті допускається приймати відносні відстані 

0≈= вг ll (рис. 8.1.8). 
 

 
 

Рис. 8.1.8. Схема кута коливання лопаті (ξл)  
 

2.4. Результуючу швидкість обтікання перерізів лопати (U) зазвичай ви-
значають через горизонтальну і вертикальну складові: 

2.4.1. Горизонтальна нормальна складова швидкості (Ux) обтікання пере-
різу спрямована перпендикулярно до вісі лопаті і розташована в площині пара-
лельній площині обертання: 

cos sinω α ψx НВU r V= ⋅ + ⋅ ⋅ ;                                   (2.8.5) 
2.4.2. Горизонтальна (дотична) тангенціальна складова швидкості (Uz) 

обтікання перерізу лопаті спрямована увздовж лопаті. 
cos cosα ψz НВU V= ⋅ ⋅ ;                               (2.8.6) 

2.4.3. Вертикальна складова швидкості (Uy) обтікання перерізу спрямо-
вана перпендикулярно до вісі лопаті і розташована в площині помаху: 

sin cos cosα β α ψ βy НВ i НВU V v r V= ⋅ − − ⋅ − ⋅ ⋅ ⋅ ;         (2.8.7) 
Геометрична сума компонентів Ux, Uy, Uz визначає результуючу швидкість 

обтікання: 
2 2 2
x y zU U U U= + +

 
2.5. Кут атаки перерізу лопаті дорівнює (рис. 8.1.9 і 8.1.10): 

α φ y

x

U
arctg

U
 

= +  
  ;                                         (2.8.8) 
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Рис. 8.1.9. Схема утворення кута атаки профілю лопаті 

 

 
Рис. 8.1.10. Схема визначення аеродинамічних сил 

і швидкості обтікання елементів лопаті НГ: 
2 2 2

2; ;
2 2 2

ρ ρ ρ
x y

U U UdX C b dr dY C b dr dM m b dr= ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅
.         (2.8.9)  

 
3. Задачі – 8.1.3: 
1) Визначити результуючу швидкість обтікання перерізів лопатей і її 

складові, якщо частота обертання дорівнює 59,1 1/с, швидкість горизо-
нтального польоту вертольоту АК1-3 складає 150 км/год, азимут ло-
паті 900, кут атаки НГ дорівнює 50, в перерізі поточного радіусу лопаті 
150 см кут помаху лопаті – 30, а швидкість зміни кута помаху –  
0,08 1/с, індуктивна швидкість відкидання маси повітря – 6 м/с. 

2) Визначити характеристику режиму роботи НГ вертольоту Мі-24 при 
горизонтальному польоті і геометричну крутку лопатей НГ на поточ-
ному радіусі 8 м, якщо швидкість горизонтального польоту –  
240 км/год, кут атаки НГ – 50, обороти НГ дорівнюють 248 об/хв, кут 
установки лопаті у комля – 70, погонна зміна кута установки по радіусу 
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лопаті дорівнює 0,5 град/м, індуктивна швидкість відкидання маси по-
вітря – 10 м/с, діаметр НГ – 17,4 м. 

3) Визначити горизонтальну і вертикальну складові швидкості обтікання 
перерізів лопатей НГ вертольоту АК1-3, а також кут атаки перерізу ло-
паті на радіусі 4000 см, якщо швидкість горизонтального польоту до-
рівнює 150 км/год, кількість обертання НГ – 565 об/хв, кут атаки НГ – 
50 в азимуті лопаті 1800, індуктивна швидкість відкидання масі повітря 
– 6 м/с, кут помаху лопаті – 60, швидкість кута в помаху лопаті – 0,11/с, 
кут установки в перерізі – 50. 

 
2.8.1.2.4. Основні режими роботи НГ вертольоту 
Несучий гвинт вертольоту призначений для створення результуючої ае-

родинамічної сили (тяги), необхідної для забезпечення керованого польоту, по-
здовжньо-поперечної стійкості і керованості вертольоту. 

Основними режимами роботи НГ є: 
1. Режим висіння і вертикального переміщення вертольоту 
На цих режимах лопаті НГ обтікаються повітряним потоком, швидкості 

якого у всіх азимутах лопатей однакові і рівні окружній швидкості НГ  
( ii RU ⋅= ω ) (рис. 8.1.11). 

 

 
Рис. 8.1.11. Схема обтікання лопатей НГ на вертикальних режимах 

 
Результуюча аеродинамічних сил (тяга) НГ залежить від кута установки 

лопатей НГ, який підбирається залежно від режиму вісьового обтікання, а саме: 
1) на режимі висіння підбирається кут установки, при якому тяга НГ 

стає рівною вазі вертольоту (T = G); 
2) при наборі висоти кут установки НГ збільшується таким чином, щоб 

тяга НГ була більше ваги вертольоту (T > G); 
3) при зниженні кут установки НГ зменшуєтьсяся таким чином, щоб 

тяга НГ була менше ваги вертольоту (T < G) і при цьому вибирається 
певна швидкість вертикального зниження. 
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2. Режим горизонтального польоту вертольоту 
На режимах горизонтального польоту результуюча швидкість повітряного 

потоку лопаті НГ в кожному перерізі визначається як сума колової швидкості пе-
рерізу лопатей (U) і швидкості набігаючого незбуреного потоку ( ∞V ) (рис. 8.1.12). 

Колова швидкість має постійне значення в певному перерізі в усіх азиму-
тальних положеннях лопаті, а поступальна швидкість у кожному азимуті має 
різні напрямки щодо носової частини профілю лопаті, тобто при поступальному 
русі вертольоту підйомна сила і лобовий опір лопаті безперервно змінюються 
за період одного оберту від максимального до мінімального значення. Внаслі-
док різної підйомної сили лопатей в азимутах 900 і 2700 виникає перекидаючий 
момент, а періодична зміна сил і моментів на лопатях призводить до виник-
нення вібрацій і тряски вертольоту. 

Для зменшення впливу періодичної зміни підйомної сили у вузлах кріп-
лення лопаті до втулки НГ встановлені ГШ, для зменшення впливу зміни сил 
лобового опору лопаті НГ встановлені ВШ. Шарніри дають можливість лопаті 
здійснювати вільні махові рухи відносно цих шарнірів: 

− відносно ГШ – у вертикальній площині; 
− відносно ВШ – в горизонтальній площині. 
Махові рухи лопатей зменшують нерівномірність дії аеродинамічних сил 

при поступальному горизонтальному русі вертольоту, зменшують результуючі 
навантаження на деталі втулки НГ, покращують стійкість вертольоту. 

Для забезпечення можливості зміни кутів установки лопатей на втулці НГ 
встановлені вісьові шарніги (Віс.Ш). 

На лопать НГ у вертикальній площині діють підйомна сила і маса лопаті, 
а в горизонтальній площині діють відцентрова сила і сила лобового опору. 

При поступальному русі вертольоту на НГ виділяються 3 характерні зони, 
які обмежують нормальні умови обтікання лопаті і виникнення підйомної сили, 
що обмежує льотні можливості вертольоту (рис. 8.1.12): 

− в азимуті 90=ψ  обмежуються максимальні оберти НГ через досяг-
нення колової швидкості на кінцях лопатей критичного числа Маха 
(Мкр) і виникнення хвильового опору (зона хвильового зриву). 
 

 
Рис. 8.1.12. Схема обтікання лопатей НГ на режимах горизонтального  

польоту 
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− в азимуті 270=ψ  обмежується максимальна швидкість горизон-
тального польоту через досягнення кута атаки лопаті НГ на кінці 
лопаті критичного значення (αкр) і більше, що викликає зривне об-
тікання кінців лопатей (зона зривного обтікання). 

− в азимуті 270=ψ  обмежується максимальна швидкість горизон-
тального польоту через те, що біля кореневого перерізу лопаті 
відбувається їх зворотне обтікання, при цьому результуюча по-
вітряної швидкості набігає на хвостову частину профілю лопаті і 
дана область не створює підйомної сили (зона зворотного об-
тікання). 

 
2.8.1.2.5. Критичні режими обтікання лопатей несучого гвинта  

вертольоту 
2.8.1.2.5.1. Поняття про критичні явища при обтіканні лопатей НГ 
На сучасному етапі розвитку вертольотобудування можливі досягнення 

граничних значень швидкостей польоту і високих маневрених характеристик, 
які обмежені розвитком критичних явищ, що виникають на лопатях НГ, а саме: 

− проявом ефекту стисливості повітря на кінцевих ділянках наступаю-
чої лопаті в азимуті ѱ = 900, який характеризується навколозвуко-
вими обтіканнями кінцевих перерізів лопаті і розвитком «хвильової 
кризи»; 

− виникненням «зони зворотного обтікання» і зривом потоку на відсту-
паючій лопаті в азимутах ѱ = (2300 ... 3000) на площі НГ, що омітається.  

Особливості руху лопатей НГ по азимутам і їх взаємодія з набігаючим 
повітряним потоком приводять до утворення трьох характерних критичних зон 
(рис. 8.1.13). 

 
Рис. 8.1.13. Зони критичних режимів обтікання лопатей НГ 

кризису 
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2.8.1.2.5.2. Характеристика зон критичних режимів обтікання НГ 
Зона 1 – це зона, де швидкість обтікання кінцевих перерізів наступаючої 

лопаті в азимуті ѱ = 900 досягає швидкості звуку і, отже, в цих перерізах виникає 
хвильова криза. Сумарний лобовий опір лопатей різко зростає за рахунок появи 
хвильового опору, що викликає підвищену тряску лопатей і обмежує частоту 
обертання НГ. 

Зона 2 – це зона, в якій через махові рухи лопатей униз в азимуті ѱ = 2700 

відбувається збільшення кутів атаки кінцевих перерізів відступаючої лопаті. 
При цьому дійсні величини кутів атаки можуть перевищувати значення крити-
чного кута атаки профілю лопаті. Зрив на верхній поверхні профілю лопаті, що 
виникає при цьому, різко знижує тягу і збільшує опір лопаті НГ, що обмежує 
максимальну швидкість горизонтального польоту. 

Зона 3 – це зона, в якій в результаті складання колової швидкості лопатей 
НГ і поступальної швидкості вертольо в кореневих перерізах відступаючої ло-
паті НГ в азимуті ѱ = 2700 спостерігається обтікання профілю лопаті з хвостової 
частини. При цьому утворюється зрив потоку, внаслідок чого підйомна сила 
цих перерізів лопаті різко зменшується, а опір збільшується. Розміри «зони зво-
ротного обтікання» збільшуються зі збільшенням поступальної швидкості по-
льоту або зі зменшенням кутової швидкості обертання НГ, що обмежує макси-
мальну швидкість горизонтального польоту. 

Таким чином, наявність зон критичних режимів обтікання лопатей 
НГ істотно обмежує швидкість польоту і частоту обертання НГ верто-
льоту. 

 
2.8.1.2.5.3. Шляхи зниження впливу критичних режимів обтікання 

НГ на ефективність його роботи 
Для збільшення швидкості польоту сучасних вертольотів і усунення шкі-

дливих наслідків від хвильового опору на наступаючій лопаті НГ застосову-
ються різні види конструктивних рішень: 

− застосування надзвукових профілів на кінцевих перерізах лопаті НГ, 
що мають велике значення критичного числа Маха і оптимальні мо-
ментні характеристики на навколозвукових колових швидкостях ло-
патей НГ; 

− використання аеродинамічних профілів змінної відносної товщини по 
довжині лопаті (аеродинамічна крутка); 

− установка на лопатях НГ закінцівок різної геометричної форми в 
плані. 

Зменшення «зони зворотного обтікання» можливе завдяки застосу-
ванню високонесучих профілів із відносною товщиною профілю С = 0,14 ... 
0,18, що мають високі значення критичних кутів атаки в діапазоні чисел Маха 
(М = 0,3 ... 0,5). 

Таким чином, при проектуванні НГ сучасних вертольотів конструктори 
змушені приймати компромісні рішення при виборі частоти обертання НГ: 
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− з одного боку, зменшувати частоту обертання НГ, що дозволить змен-
шити число Маха на кінцях лопатей в азимуті 900, а значить зменшити 
хвильовий опір; 

− з іншого боку, збільшувати частоту обертання НГ, що дозволить змен-
шити «зону зворотного обтікання» на НГ в азимуті 2700. 

Найбільший інтерес викликає дослідження з вибору оптимального на-
бору профілів і крутки по радіусу лопаті НГ, а також раціональної геометрії її 
кінцевої частини, за рахунок якої можливо істотно поліпшити аеродинамічні 
характеристики НГ. У роботах Ю. М. Ігнаткіна і С. Г. Константинова наведені 
результати розрахунків впливу геометрії кінцевої частини лопаті НГ на їх аеро-
динамічні характеристики. Всі розрахункові моделі лопаті складаються з пря-
мокутного в плані відсіку і прилеглих до нього закінцівок різної геометричної 
форми в плані: прямокутної, трапецієподібної, стрілоподібної і гіперболічної 
(рис. 8.1.14). 

 
 

 
 

Рис. 8.1.14. Розрахункові моделі різної форми в плані 
закінцівок лопатей НГ 

 
Результати розрахунку аеродинамічних характеристик кінцівок при кутах 

атаки α = -2 ... 240, зокрема при числах Рейнольдса Re = 3,15*105 і числі Маха  
М = 0,9 подані на рис. 8.1.15 ... 8.1.17. 

З представлених графіків (рис 8.1.15 ... 8.1.17) випливає, що кінцівка пря-
мокутної форми № 1 має найменше значення коефіцієнта підйомної сили і най-
більший опір. Трапецієподібна форма № 2 має більше значення коефіцієнта пі-
дйомної сили і менший опір порівняно з прямокутною кінцівкою, яке обумов-
лено її звуженням і великим подовженням. 

Стрілоподібна кінцівка № 3 має менший опір порівняно з трапецієподіб-
ною закінцівкою, що обумовлено не тільки фактором звуження, а й стрілоподі-
бністю по передній кромці. Найменший опір має гіперболічна кінцівка № 4. 
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Рис. 8.1.15. Графік залежності Cya = f (α) 
 

 
 

Рис. 8.1.16. Графік залежності Cya = f (Cxa) 
 

 
 

Рис. 8.1.17. Графік залежності Cya = f (mza) 
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На рис. 8.1.18 подані результати зміни коефіцієнтів опору кінцівок від чи-
сла Маха Cxa = f (M) при Cya = 0 в діапазоні чисел Маха M = 0,5 ... 1,1. 

 

 
 

Рис. 8.1.18. Графік залежності Cxa = f (M) 
 

З наведених графіків випливає, що на кінцівках прямокутної і трапеціє-
подібної форми в плані критичне число Маха Mкр = 0,75. Збільшення кута стрі-
лоподібних закінцівок по передній кромці дозволяє збільшити критичне число 
Маха до Mкр = 0,85. 

Результати проведених досліджень показали, що застосування стрілопо-
дібних і гіперболічних закінцівок на лопатях НГ дозволяють на великих швид-
костях польоту зменшити хвильовий опір на кінцях наступаючих лопатей і зме-
ншити енергетичні витрати на привід несучого гвинта вертольоту. 
 
 

2.8.2. Поняття про основні теорії моделювання НГ вертольоту  
для розрахунку його кінематичних параметрів 

 
2.8.2.1. Загальні поняття про імпульсну і вихрову теорії розрахунку 

тяги 
2.8.2.1.1. Поняття про імпульсну теорію розрахунку тяги НГ 
Імпульсна теорія розрахунку НГ була розроблена в 1910 – 1913 р.р. вче-

ним М. Є. Жуковським і потім розвинена і застосована на практиці його учнями 
Б. М. Юр’євим і Г. Х. Собяніним. 

Відповідно до цієї теорії аеродинамічні сили, що діють на несучий гвинт, 
і споживана ними потужність визначаються на основі застосування загальних 
теорем механіки до повітряного потоку, що обтікає несучий гвинт. 

В основі теорії лежить поняття «ідеального гвинта», сила тяги якого рів-
номірно розподілена по площині обертання НГ. Повітря вважається ідеальною 
рідиною і при цьому допускається, що струмінь, створюваний несучим гвин-
том, не змішується з навколишнім повітрям, а витрати потужності на тертя ло-
патей об повітря, завихрення і закручування струменя відсутні. 
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Ідеальний гвинт розглядається як активний диск, що складається з нескін-
ченної кількості лопатей і взаємодіє з оточуючим його повітрям. Фізична сут-
ність теорії полягає в тому, що, обертаючись, ідеальний гвинт відкидає повітря 
з певною швидкістю за межі площини обертання НГ. На місце відкинутого по-
вітря з навколишнього повітряного середовища підсмоктується нова незбурена 
маса повітря. 

Таким чином, перед НГ утворюється зона розрідження (підсмокту-
вання), а за НГ – зона підтискування (відкидання), що призводить до утво-
рення повітряного потоку, який протікає через площину НГ. 

Основними кінематичними параметрами повітряного потоку є: 
− швидкість повітряного потоку; 
− зміна тиску в площині обертання і в струмені НГ. 
Швидкість повітряного потоку, створювана НГ в площині обертання гви-

нта, називається індуктивною швидкістю (vi). При цьому вводиться обмеження, 
що індуктивна швидкість по всій поверхні площини обертання НГ вважається 
умовно постійною. Несучий гвинт, підсмоктуючи і відкидаючи повітря, змінює 
кількість його руху і кінетичну енергію, а сила реакції повітряного струменя 
являє собою силу тяги НГ. 

 
2.8.2.1.2. Поняття про вихрову теорію розрахунку тяги НГ 
Вихрова теорія була створена вченим М. Є. Жуковським в 1912–1918 р.р. 

Вагомий внесок у розвиток теорії зробили учні Жуковського: В. Е. Баскін,  
С. М. Білоцерківський, Л. С. Вільдгрубе, Е. С. Вождаєв, Г. І. Майкапар,  
М. Н. Тищенко, В. І. Шайдаков, Б. Н. Локтєв та інші. 

Згідно з вихровою теорією кожна лопать НГ моделюється вихровою сис-
темою, що складається з приєднаних (підковоподібних) вихорів і вільних вихо-
рів, що утворюють за лопаттю вихровий слід (рис. 8.2.1). 

На підставі теореми Стокса приєднані вихори мають таку ж циркуляцію 
швидкості по замкненому контуру, як і реальна несуча поверхня, що обтікається 
повітряним потоком і знаходиться під певним кутом атаки до набігаючого по-
вітряного потоку. 
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Рис. 8.2.1. Розрахункова схема вихрової системи лопаті 
 

Зміна циркуляції приєднаних вихорів по радіусу лопаті супроводжується 
утворенням поздовжніх вихорів, які моделюють вихрову пелену. У польоті схо-
дять із лопатей вільні вихори і йдуть від НГ вниз і назад із різними швидкос-
тями, і таким чином утворюється складна за формою вихрова пелена, яка схо-
дить із лопатей НГ, і сильно деформується під впливом вільних вихорів. 

На деякій відстані від лопатей уся вільна вихрова пелена згортається в 
один вихровий шнур. Циркуляція сходить із кінців лопатей вихровими шну-
рами прямо пропорційна навантаженню на площину обертання і обернено про-
порційна числу лопатей і частоті обертання НГ (рис. 8.2.2). 

На режимах вісьового обтікання вихрова пелена від НГ поширюється 
вниз у вигляді колонки вихрових шнурів спіралеподібної форми, які ніби намо-
тані на бічну поверхню циліндра (рис. 8.2.2, а). 

При переході з режиму вісьового обтікання до режиму косого обтікання 
НГ вихрова пелена скошується і відхиляється назад у напрямку вектору швид-
кості потоку, що набігає. Всередині вихрової колонки, поблизу її вісі, зосере-
джуються вихрові шнури, що сходять із кореневих перерізів лопатей, циркуля-
ція яких протилежна, за обертанням, кінцевим вихровим шнурам (рис. 8.2.2, б) 

Вихрова теорія НГ дозволяє вирішити дві основні аеродинамічні задачі 
НГ вертольоту: 

− розраховувати поле індуктивних швидкостей, створюваних лопа-
тями НГ в площині його обертання і в навколишньому незбуреному прос-
торі; 

− визначати індуктивний взаємовплив лопатей НГ одну на іншу і вплив 
НГ на лопаті РГ. 

 

нелінійної аеродинаміки 

замкненому 

лопаттю: 
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                                 а)                                                                          б) 
 

Рис. 8.2.2. Схема вихрової системи НГ на режимах висіння  
і горизонтального польоту  

 
 

2.8.2.1.3. Визначення кінематичних параметрів і тяги НГ на різних 
режимах роботи НГ 

2.8.2.1.3.1. Режим висіння НГ 
На режимі висіння повітря підсмоктується НГ з усіх боків навколишнього 

середовища, а під несучим гвинтом утворюється стійкий повітряний потік  
(рис. 8.2.3). 

Розглянемо три характерні перерізи повітряного потоку, що створюється 
НГ: 

– перед НГ переріз «0-0»; 
– в площині обертання НГ, перерізах «1-1» і «2-2»; 
– за НГ переріз «3-3». 
Швидкість протікання повітря до перерізу «0-0» дуже мала, а між пере-

різами «1-1» і «2-2» в площині обертання НГ виникає індуктивна швидкість 
підсмоктування повітря. На підставі другого закону механіки зміна кількості 

руху повітря ( )2 1m v v−  в перерізі «3-3» дорівнює секундному імпульсу сили 
 прикладеного до маси повітря з боку НГ, при цьому v1 = 0, а t = 1с: 

( ) ( )2 1 2 0T t m v v m v⋅ = − = − ,                             (2.8.10)  
де:  

t – час імпульсу, с; 
1ρ НВm S v= ⋅ ⋅  – секундна маса повітря протікає через НГ, кг; 

1ν – індуктивна швидкість підсмоктування повітря в площині обер-
тання «1-1», м/с; 
2ν – індуктивна швидкість відкидання повітря НГ в перерізі «3-3». 

tТ ∗

Горизонтальний політ 
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Сила тяги НГ прикладена до повітря, розганяє його до індуктивної швид-
кості 1ν , і при цьому виконує роботу по формуванню струменя за НГ: 1A T v= ⋅ , 
це викликає зміну кінетичної енергії секундної маси повітря, що проходить че-
рез НГ:  

2
2

1Δ
2

E mv=
, так як 2m v T⋅ = , 

 

 
 

Рис. 8.2.3. Схема протікання повітря через несучий гвинт 
 

Якщо підставити у вираз замість маси її складові, то отримаємо: 

2
1Δ
2

E T v= ⋅
. 

Так як виконана робота викликає зміну кінетичної енергії, що проходить 

через НГ потоку повітря ( )ΔA E= ,то: 1 2
1
2

T v T v⋅ = ⋅ , звідси випливає, що 

2 12v v= . 
Таким чином, на величину тяги НГ впливає індуктивная швидкість, і її 

розмір можна визначити за формулою: 
2

1 2 12ρ ρНВ НВT v v F v F= = .                             (2.8.11) 

Фізична сутність рівняння: індуктивна швидкість відкидання несучим 
гвинтом повітря в перерізі «3-3» в 2 рази більше індуктивної швидкості підсм-
октування його в площині обертання НГ в перерізі «1-1». Практично подвоєння 
індуктивної швидкості відбувається на відстані під площиною обертання НГ, 
рівному його радіусу (R). 

Визначимо перепад тиску в повітряному струмені по перерізах «0-0»,  
«1-1», «2-2» і «3-3», введемо деякі обмеження і допущення: 
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– тиск повітря в розглянутому об’ємі дорівнює атмосферному; 
– швидкість повітря перед гвинтом дорівнює «0». 

Запишемо рівняння Бернуллі по перерізах: 

–  по перерізу «1-1»: 
2
1

0 1 10 ;
2

ρvp p −+ = +  

– по перерізу «2-2»: 
2 2
2 1

0 2 2 ;
2 2

ρ ρv vp p −+ = +  

Віднімаючи з 2-го рівняння 1-ше, отримаємо величину перепаду тиску: 
2 2

2 2 1 1 1 1
1Δ 4 2
2

ρ ρНВp p p v v− −= − = ⋅ =
.                   (2.8.12) 

Таким чином, повний перепад тиску на НГ дорівнює чотирьом швид-
кісним напорам індуктивної швидкості в площині обертання НГ. 

Порівняно з атмосферним тиском незбуреного середовища перепад тиску 
на НГ становить: 

2 2
0 2 2 0 1 1

1 3Δ 3
2 2

ρ ρp p p v v−= − = ⋅ =
.                         (2.8.13) 

Таким чином, надлишковий тиск за НГ на режимі висіння дорівнює 
трьом швидкісним напорам індуктивної швидкості в площині обертання НГ. 

З формули тяги НГ можна визначити величину індуктивної швидкості: 
2
1 12

2
ρ

ρНВ
НВ

TT v F v
F

= ⇒ =
.                         (2.8.14) 

Якщо визначити відношення тяги НГ до площини обертання НГ через пи-
томе навантаження на площину обертання НГ, то формула індуктивної швид-
кості буде мати вигляд: 

1 2ρ
pv =

,                                            (2.8.15) 
де: 

HB

Tp
F

= , Па – питоме навантаження на площину обертання НГ. 

Таким чином, при збільшенні маси вертольоту, зберігаючи незмінною 
площину обертання НГ ( ), зростає питоме навантаження на площу НГ, 
яка омітається, що викликає збільшення необхідних індуктивних швидко-
стей потоку на НГ на режимі висіння. 

Так, у вітчизняних вертольотів індуктивна швидкість за типами вертоль-
отів становить: 

; ; . 
Тому, з огляду на співвідношення 2 12v v= , під важкими вертольотами на 

режимах висіння і вертикальних злітно-посадкових режимах створюється  
потужний струмінь повітряного потоку, який може здійснювати руйнівний 
вплив на підстилаючу поверхню на землі під вертольотом. 

HBF

смMi /102 1 =→− ν смMi /128 1 =→− ν смMi /1626 1 =→− ν
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2.8.2.1.3.2. Режим вісьового обтікання при вертикальних  
переміщеннях 

На цих режимах має місце переміщення повітряного потоку увздовж вісі 
обертання НГ вгору або вниз, тобто виникає вертикальна швидкість повітря-
ного потоку . 

Порівняно з режимом висіння швидкість і кількість руху повітря, що про-
ходить через НГ, змінюються, і тому формула роботи НГ має вигляд: 

( )1 yA T v V= ± .                                           (2.8.16) 
Формула кінетичної енергії так само змінюється і має вигляд: 

( ) ( ) ( )2 2
2 2 2

1 1
2 2y y yE m V V m V V V V= ⋅ − = ⋅ + ⋅ −

,  
де: 

2 2 yV v V= + – сумарна швидкість відкидаємого повітря НГ. 
Закономірность 2 12v v=  для режиму висіння зберігається і для режиму 

вісьового переміщення повітряного потоку уздовж вісі обертання НГ. 
Секундна маса повітря, що протікає через НГ, дорівнює: ( )1ρ нв ym F v V= +

, тоді приймемо, що ( )1 ; 2ρi НВ i y iv v T F v V v≈ = ⋅ ⋅ + ⋅ .  
Замінимо тягу НГ питомим навантаженням (p) і після перетворення отри-

маємо рівняння для визначення величини індуктивної швидкості на режимах 
вертикального переміщення. Через те що рівняння індуктивної швидкості буде 
квадратичним, корінь вирішення цього рівняння дорівнює: 

21 1 2
2 2 ρi y y

pv V V= − ± +
.                           (2.8.17)  

Розглянемо фізичну сутність зміни індуктивної швидкості потоку на ре-
жимах вертикального вісьового переміщення НГ. 

На режимі вертикального підйому вертольота індуктивна швидкість 
потоку зменшується, а на режимах вертикального зниження – збільшується. 

Фізична сутність процесів вертикальних переміщень НГ: 
1) при вертикальному підйомі НГ секундна маса повітря, що прохо-

дить через НГ вертольота, зростає, тому для створення потріб-
ної сили тяги НГ потрібна менша робота прокачування повітря 
через НГ, тобто індуктивна швидкість потоку νi зменшується; 

2) при вертикальному зниженні НГ відкидуваний НГ повітряний 
струмінь спрямований назустріч набігаючому повітряному потоку 
знизу, що вимагає виконання додаткової роботи на прокачування 
через НГ маси повітря, а значить збільшення індуктивної швид-
кості потоку νi. 

Збільшення питомого навантаження на площу, що омітається, (р) викли-
кає відповідне збільшення індуктивної швидкості νi. 

Режими роботи НГ при вертикальному зниженні умовно поділя-
ються на три окремі види: 

yV±
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1. При вертикальному зниженні НГ на режимі зі швидкістю
( ),i yv V= −  результуюча швидкість протікання повітря через НГ дорівнює «0» 
( )0 .СН i yV v V= − =  Такий режим обтікання НГ має назву режима «ідеального 
самооберташшя», який можливий при енергійному вертикальному зниженні 
вертольота з вимкненими двигунами. 

2. При вертикальному зниженні НГ на режимах зі швидкістю 
( ),i yv V< −  тобто повітряний потік протікає через площину обертання НГ знизу – 
вгору. В цьому випадку НГ працює в режимі вітряка, без витрат потужності 
двигунів. Потужність на обертання НГ відбирається від повітряного потоку. 
Вертоліт на таких режимах не експлуатується. 

3. При вертикальному зниженні НГ на режимах зі швидкістю 
( ),i yv V> −  тобто маса відкидуваного повітряного потоку з індуктивною швид-
кістю iv  дорівнює масі засмоктуваної зверху маси повітря і при цьому не ство-
рюється повітряний струмінь від НГ, тому що він руйнується набігаючим по-
вітряним потоком знизу і тяга НГ не виникає (рис. 8.2.4). 

При зниженні вертольоту з працюючими двигунами з малою поступаль-
ною швидкістю і великою вертикальною швидкістю (рівній індуктивній швид-
кості відкидання) під НГ зустрічаються два потоки – індуктивний потік зверху 
і потік, що набігає знизу. На деякій відстані від НГ утворюється поверхня 
розділу (рис. 8.2.4 ... 8.2.6), в якій ці швидкості зрівнюються, а загальна швид-
кість дорівнює нулю. При збільшенні вертикальної швидкості ця поверхня 
розділу наближається до НГ. 

У цьому випадку теорема про кількість руху протікаючого через НГ по-
вітря не працює. 

Вертоліт ніби провалюється в повітряну яму, зниження стає некерованим 
і настає режим вихрового кільця, при якому маса повітряного струменя за НГ 
включається у вихровий рух, перетікає через кінці лопатей з-під площини обер-
тання НГ на її верхню поверхню і потім знову засмоктується НГ. 

 

 
Рис. 8.2.4. Схема режиму вихрового кільця 
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Такий режим може наступати при вертикальній швидкості зниження 
. При попаданні НГ в режим вихрового кільця пілоту необхідно 

вжити енергійних заходів щодо переведення вертольоту на планування з дея-
кою поступальною швидкістю , в результаті чого НГ перейде на режим косого 
обтікання. 

 
 

Рис. 8.2.5. Схема обтікання НГ при вертикальному зниженні  
 

 
 

Рис. 8.2.6. Схема зон виникнення вихрового кільця НГ  
при вертикальному зниженні 

 
2.8.2.1.3.3. Режим косого обтікання НГ 
Режим косого обтікання характеризується тим, що повітряний потік 

набігає на НГ під деяким кутом до вісі його обертання. НГ створює повітряний 
потік, орієнтований по вектору швидкості набігаючого незбуреного потоку 
(рис. 8.2.7). 

(0,5...1,8)y iV ν= − ⋅

V
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Рис. 8.2.7. Схема косого обтікання НГ 
 
Секундна маса повітря, що протікає через НГ, дорівнює: 

Σρ HBm F V= ⋅ ⋅ .                                   (2.8.18) 
Швидкість повітряного потоку при косому обтіканні ( )ΣV  – це результу-

юча швидкість повітряного потоку, відхиленого несучим гвинтом при взаемодії 
з індуктивною швидкістю Σ 1 iV V v= + . 

Розглянемо три характерні розрахункові перерізи повітряного потоку: 
– перед НГ  переріз «0-0»; 
– в площині НГ  переріз «1-1»; 
– позаду НГ  переріз «2-2». 

Введемо припущення: 
2 2 2 2

0 1 1 2 2; ;V V V V v V V v∞ ∞ ∞≈ = + = + . 
Згідно з теоремою про кількість руху запишемо: 

2T t m v⋅ = ⋅ . 
Зміна кінетичної енергії маси повітря в перерізі струменя дорівнює: 

( )2 2 2
2 2 0

1Δ
2

E m V v V= ⋅ + −
. 

При цьому НГ для створення необхідної тяги виконує роботу: 
iA T v= ⋅ . 

Підставивши рівняння роботи в рівняння кінетичної енергії і виконавши 
необхідні перетворення, отримаємо: 

2 12v v= . 
Після виконання відповідних перетворень отримаємо рівняння для визна-

чення тяги НГ на режимі косого обтікання: 
Σ2ρ HB iT F V v= ⋅ ⋅ ⋅ ,                                  (2.8.19) 

звідси індуктивна швидкість дорівнює: 

→
→

→
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Σ Σ2 2ρ ρi
НВ

T pv
F V V

= =
⋅ ⋅ ⋅ .                                (2.8.20) 

З формули випливає, що при збільшенні швидкості польоту індуктивна 
швидкість зменшується, тому що скорочується час взаємодії НГ із заданим 
об’ємом прокачуємого через нього повітря (рис. 8.2.8). 
 

 
 

Рис. 8.2.8. Графік залежності vi = f (VΣ) 
 

Практичний інтерес представляє політ вертольота з горизонтальною 
швидкістю, що набагато перевищує індуктивну швидкість , тоді: 

Σ2ρi
pv
V

=
⋅ .                                          (2.8.21) 

Таким чином, подвоєння індуктивної швидкості в площині обертання 
під НГ є основою імпульсної теорії створення тяги НГ для всіх режимів об-
тікання. 
 

2.8.2.2. Визначення індуктивних швидкостей по вихровій теорії 
2.8.2.2.1. Методи і види вихрової теорії 
Існує декілька методичних підходів до розрахунку поля індуктивних 

швидкостей, створюваних лопатями НГ по вихровій теорії. 
 
1. Лопатева вихрова теорія 
Відповідно до цієї теорії кожна лопать розглядається окремо від інших і 

характеризується своєю індивідуальною вихровою системою, що являє собою 
сукупність приєднаних підковоподібних вихорів, які моделюють лопать, і 
вільну вихрову пелену. 

2. Дискова вихрова теорія 
Відповідно до цієї теорії лопаті НГ замінюються активним диском із за-

гальною для всього несучого гвинта вихровою системою. 
При цьому кожна вихрова теорія може бути: 

– нелінійною; 

iV ν>>Σ
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– квазілінійною; 
– лінійною. 

а) Нелінійна теорія 
У даній теорії форма вільної вихрової пелени, розподіл на ній циркуляції 

і поле індуктивних швидкостей визначаються при одночасному спільному 
розв’язуванні задачі з розрахунком підйомної сили лопаті. Нелінійна вихрова 
теорія найбільш універсальна і застосовується при розрахунку поля індуктив-
них швидкостей на малих швидкостях польоту і на перехідних режимах поль-
оту вертольота за допомогою ЕОМ. 

б) Лінійна теорія 
У даній теорії впливом індуктивних швидкостей на рух вільних вихорів 

нехтують, тобто вважається, що вільна вихрова пелена зноситься від НГ з 
постійною швидкістю, яка дорівнює середньому значенню швидкості 
протікання через НГ повітряного потоку. Лінійна теорія застосовується при ро-
зрахунку режимів роботи НГ на великих швидкостях польоту вертольота. 

в) Квазілінійна вихрова теорія 
У даній теорії вводиться припущення, що вільні вихори рухаються в од-

норідному повітряному потоці, швидкість якого приймається рівною сумі 
швидкостей незбуреного потоку і середньої, по площині обертання НГ, індук-
тивної швидкості. Дана теорія дозволяє дещо простіше, ніж при нелінійній тео-
рії, визначати поле індуктивних швидкостей на режимах малих швидкостей ГП 
вертольоту. 

У лінійній і квазілінійній вихрових теоріях форма і положення вихрової 
пелени за НГ вважаються заздалегідь відомими і задаються. 

При розрахунку аеродинамічних характеристик лопатей НГ по вихровій 
теорії використовується гіпотеза стаціонарності, при якій вплив вихорів, що 
примикають до лопаті, не враховується. 

Індуктивну швидкість можна визначити використовуючи гіпотезу Глау-
ерта: 

( )0 1 cosψiv v I r= + ⋅ ⋅ ,                               (2.8.22) 
де: 

0v −  середня по площині обертання НГ індуктивна швидкість, яка 
визначається за імпульсною теорією НГ, м/с; 

I − коефіцієнт індукції, який залежить від кута атаки ( ) і швид-
кості польоту вертольота. 

При виконанні горизонтального польоту на граничних швидкостях 
коефіцієнт індукції приймається рівним I = 1, тоді формулу індуктивної швид-
кості можна спростити: 

( )0 1 cosψiv v r= + ⋅ .                                 (2.8.23)  
2.8.2.2.2. Індуктивний взаємовплив лопатей 
Взаємовплив лопатей одну на іншу визначається на основі вихрової тео-

рії. Лопаті НГ рухаються в потоці повітря, збуреному лопатями, що йдуть попе-
реду. Основний вплив на аеродинамічні характеристики лопатей надають  

НВα
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кінцеві вихрові шнури лопатей і результуючі вихрові шнури всього НГ. Кожен 
вихровий шнур навколо себе в незбуреному середовищі створює обертальний 
рух оточуючих його частинок повітря. 

У вертольота середнього класу Мі-8 циркуляція кінцевих вихорів, які схо-
дять із лопатей, дорівнює J(l) = 20 м/с2, радіус вихору дорівнює r = 0,05 м, у 
вертольота важкого класу Мі-6 циркуляція кінцевих вихорів, що сходять із ло-
паті, дорівнює J(l) = 35 м/с2, радіус вихору дорівнює r = 0,1 м. При цьому на 
межі ядра вихору індукована вихором швидкість дорівнює V (l) = 39 м/с. 

Обтікання ділянки лопаті повітряним потоком, збуреним лопатями, що 
йдуть попереду, викликає: 

– збільшення профільного опору; 
– зміни аеродинамічного навантаження в площині сили тяги; 
– зміни аеродинамічного шарнірного моменту; 
– зменшення критичного кута атаки; 
– передчасний зрив потоку з верхньої поверхні профілю лопаті. 
У результаті зближення і взаємодії лопатей НГ з кінцевими вихровими 

шнурами спостерігається: 
– підвищений рівень динамічних напружень у лопатях; 
– підвищений шум; 
– підвищення змінних навантажень у системі управління НГ верто-
льота. 
Повністю уникнути несприятливого взаємовпливу лопатей одна на одну 

неможливо, проте провідними вченими і науково-дослідними інститутами про-
водяться дослідні роботи зі зменшення впливу інтерференції лопатей одну на 
одну шляхом оптимізації частоти обертання НГ, форми закінцівок його лопа-
тей, встановлення на кінцевих відсіках лопатей аеродинамічних перегородок 
для руйнування вихорів, що сходять із кінцевих частин лопатей. 

 
 

2.8.3. Сили і моменти, що діють на елементи лопаті,  
і динаміка поведінки лопаті НГ 

 
2.8.3.1. Сили і моменти, що діють на лопаті НГ 
2.8.3.1.1. Елементарні сили і моменти, що діють на елементи  

лопаті 
На елемент лопаті діють елементарні аеродинамічні сили і моменти. Еле-

ментарну підйомну силу лопаті (dT) і елементарну силу лобового опору (dQ) 
елемента лопаті можна визначити за формулами: 

( ) ( ) ( )2 ; ;
2 2

ρ ρY x x X x Y y
dr drdT dY C U b dQ dX U b C U C U= ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ − ⋅

        (2.8.24) 
Елементарний момент опору обертання: xdM dQ r= ⋅ . 



221 

На лопать діє елементарний шарнірний момент, який прагне скручувати 
лопать щодо її поздовжньої вісі і в довільному перерізі лопаті на радіусі (ri) до-
рівнює сумі елементарних моментів від аеродинамічних сил, інерційних сил і 
конструктивних елементів лопаті (рис. 8.3.1): 

 
Рис. 8.3.1. Схема сил і моментів, що діють на елемент лопаті 

. . . . . .ш ш а ш з ш и ш п ш уп ш трdM dM dM dM dM dM dM= + + + + + , 

де: 
.ш а аdM dY x= ⋅  – шарнірний аеродинамічний момент, який обумов-

лений кривизною профілю лопаті, а також розбіжністю ц.ж і ц.т по хорді пе-
рерізів лопаті, внаслідок чого елементарна підйомна сила 𝒅𝒅𝒅𝒅, прикладена в ц.т, 
створює на плечі 𝒙𝒙𝒂𝒂 до ц.ж момент, що скручує лопать; 

.ш зdM  – шарнірний аеродинамічний момент від закрилків, який ви-
никає при відхиленні тримерної пластини лопаті НГ (аналогічно закрилкам 
крила); 

.ш иdM  – шарнірний інерційний момент, обумовлений розбіжністю 
ц.ж і ц.т по хорді перерізів лопаті, внаслідок чого елементарна інерційна 
сила 𝒅𝒅𝒅𝒅 , прикладена в ц.м., створює на плечі 𝒙𝒙и до ц.ж момент, що скручує 
лопать: 

.ш и иdM dP x= ⋅ ,                                      (2.8.25) 
де: 

𝒅𝒅𝒅𝒅 – елементарна інерційна сила, Н; 
хі – інерційне плече, м; 

.ш пdM  –  шарнірний «пропелерний» момент, обумовлений дією попе-
речних складових відцентрових сил, що виникають при хитанні лопаті 
в площині обертання НГ щодо ВШ; 

.ш прdM  – шарнірний пружний момент, обумовлений пружними зги-
нальними деформаціями лопаті, який створюється елементарною 
силою 𝒅𝒅𝑭𝑭𝒙𝒙, що діє в площині обертання НГ на плечі (y) прогину 
елемента лопаті в площині тяги, і силою 𝒅𝒅𝑭𝑭𝒚𝒚  , що діє в площині 
тяги НГ на плечі (х) прогину елемента лопаті в площині обертання; 

.ш трdM  – шарнірний момент, обумовлений силами тертя при пово-
роті лопаті у вісьовому шарнірі. 
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2.8.3.2. Сумарні сили і моменти, що діють на лопать 
Сумарні сили і моменти, що діють на лопать, являють собою періодичні 

функції азимутального кута  (𝜳𝜳л) на режимах поступального польоту. 

( ) ( )
( ) ( )

( ) ( )

1 2

1 2

1 2

0 1 2

0 1 2

0 1 2

sin sin 2 ...

sin sin 2 ...

sin sin 2 ...

ψ ε ψ ε

ψ ε ψ ε

ψ ε ψ ε

л л Т л Т

л л Q л Q

шл л M л M

T T T T

Q Q Q Q

M M M M

= + + + + +

= + + + + +

= + + + + +
             (2.8.26) 

Амплітуди сил і моментів, що входять у рівняння, а також кути зсуву фаз 
𝜺𝜺𝒊𝒊,𝒋𝒋 періодичної зміни сил і шарнірного моменту лопаті визначаються її ае-
родінамічними, геометричними, масовими тощо характеристиками, а також 
кінематичними параметрами режиму польоту вертольота. 

Таким чином, сили і шарнірний момент, що діють на лопать, являють со-
бою суми окремих гармонійних складових, кожна з яких змінюється з певною 
частотою, кратною частоті обертання НГ.  

При цьому силами 𝑻𝑻л, 𝑸𝑸л утворюються сумарні сили і моменти НГ, а 
шарнірними моментами 𝑨𝑨ш,л – зусилля в системі керування НГ вертольота. 
 

2.8.3.3. Динаміка лопаті в площині тяги НГ 
2.8.3.3.1. Маховий рух лопаті в площині тяги 
Маховий рух лопаті відносно ГШ визначається силами, що  діють на 

довільний елемент лопаті довжиною 𝒅𝒅𝒅𝒅 і масою 𝒅𝒅𝒎𝒎, розташованої на відстані 
𝒅𝒅𝒊𝒊 від вісі обертання НГ (рис. 8.3.2). 

Основними силами лопаті, що діють в площині тяги НГ, є: 
– тяга лопаті – ЛТ ; 
– відцентрова сила – 2ωydF dm r= ⋅ ⋅  діє перпендикулярно конструк-
тивній вісі обертання НВ; 
– сила інерції від помаху лопаті β βЛdP dm r= − ⋅ ⋅   – спрямованої перпен-
дикулярно вісі лопаті, протилежно прискоренню помаху лопаті 𝒅𝒅 𝜷𝜷л̈ ; 
– сила тяжіння лdG dm g= ⋅   лопаті. 

 

 
Рис. 8.3.2. Схема сил, що діють на лопать НГ 
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Через те що будь-який шарнір сприймає і передає лише сили, але не може 
передавати момент від сил, сума моментів усіх діючих на лопать щодо вісі ГШ 
дорівнює нулю. 

( )
0

0ββ
R

ГШ ц Л ЛМ dT dF dP dG rdr= − ⋅ − − =∫
.                 (2.8.27) 

У загальному випадку криволінійного руху вертольоту в просторі з куто-
вими швидкостями тангажу (𝝎𝝎𝒛𝒛) і крену (𝝎𝝎𝒙𝒙) рівняння махового руху лопаті 
матимуть вигляд: 

( )2

0

1 2 sin cosβ ω β ω ω ψ ω ψ
R

Л Л z Л x Л
r

rdT
J

+ = − +∫

,               (2.8.28) 
де: 

0

R

rJ dm rdr= ⋅∫  – момент інерції маси лопаті відносно вісі горизон-

тального шарніра. 
Кути помаху βЛ  щодо ГШ кожної лопаті в певних азимутальних поло-

женнях ψЛ  щодо площини обертання НГ однакові. Отже, маховий рух лопатей 
– циклічний, період циклу дорівнює часу одного повного оберту НГ. Тому за-
лежність кута помаху лопатей від їх азимутального положення можна записати 
виразом (рис. 8.3.3 і 8.3.4): 

0 1 1cos sinβ ψ ψЛ Л Лa a b= − − ,                                  (2.8.29) 
де: 

𝒂𝒂𝟎𝟎 – кут помаху лопаті на режимі висіння (кут конусності НГ), 
град ; 
𝒂𝒂𝟏𝟏 – кут відхилення аеродинамічній вісі від конструктивної вісі 

обертання НГ у поздовжньому напрямку, кут помаху лопаті в азиму-
тах 0 0180 ...0ψ = ; 
𝒃𝒃𝟏𝟏  – кут відхилення аеродинамічної вісі від конструктивної вісі 

обертання НГ в поперечному напрямку, кут помаху лопаті в азимутах
0 090 ...270ψ = . 

 

 
 

Рис. 8.3.3. Схема куту помаху лопаті на режимі висіння (а0) 
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Рис. 8.3.4. Схема завалів конуса обертання НГ по азимутам 
 
Згідно з рівнянням зміни кута помаху по азимутам (𝜷𝜷𝜶𝜶) маховий рух ло-

патей по азимутам являє собою поверхню обертання лопатей по утворювальній 
кругового конуса, положення вісі  𝑶𝑶𝒅𝒅𝒂𝒂 якого визначається кутами 𝒂𝒂𝟏𝟏 і 𝒃𝒃𝟏𝟏 , 
віссю конуса обертання є аеродинамічна вісь НГ. 

Позитивні напрямки кутів 𝒂𝒂𝟎𝟎, 𝒂𝒂𝟏𝟏 і 𝒃𝒃𝟏𝟏 відповідають помахам лопатей 
вгору від конструкційної площини обертання НГ (+𝒂𝒂𝟎𝟎, відхилення вісі конуса 
назад (+𝒂𝒂𝟏𝟏 в азимут ψ = 00 і в сторону випереджаючої лопаті (+𝒃𝒃𝟏𝟏𝟎𝟎 в азимуті  
ψ = 900 (ліворуч). 

Середній кут конусності НГ – (𝒂𝒂𝟎𝟎) пропорційний:  

– масовій характеристиці лопаті 
4

2
ργ Y

a
r

bC R
J

= , яка являє собою 

співвідношення між аеродинамічними і масовими силами, що діють на 
лопать; 
– загальному кроку НГ; 
– вертикальній швидкості протікання повітряного потоку через НГ. 
Коефіцієнти махового руху 𝒂𝒂𝟏𝟏 і 𝒃𝒃𝟏𝟏 вирівнюють аеродинамічну неси-

метрію обтікання НГ на режимах ГП вертольота, завдяки чому момент тяги ло-
патей щодо ГШ є постійним по азимуту. 

Екстремальні кути помаху дорівнюють: 
2 2

. 0 1 1βЛ Э a a b= ± + .                                                 (2.8.30) 
На всіх експлуатаційних режимах польоту вертольота екстремальні кути 

помаху лопатей менше відповідних конструкційних обмежень, тобто зіткнення 
комлей лопатей з упорами ГШ втулки НГ не відбувається. 

 
2.8.3.3.2. Основні закономірності махового руху лопаті НГ 

Зміна основних кінематичних параметрів наводиться для характерного пе-
рерізу r = 0,7 (рис. 8.3.5). 
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1. Характеристика кінематичних параметрів обтікання: 
1.1. Зміна горизонтальної складової швидкості Ux в площині обертання 

НГ по азимутам лопаті βл по азимутам. 
1.2. Зміна вертикальної складової швидкості Uy по азимутам. 
1.3. Зміна кута атаки αл лопаті по азимутам. 

2. Характеристика махового руху лопатей і завалу конуса НГ: 
2.1. Змахуючі лопаті обертаються по утворюючій, котра утворює круго-

вий конус, вісь якого на режимах ГП відхилена (без урахування керуючого 
впливу) назад і вбік – ліворуч щодо конструктивної вісі обертання НГ. Відхи-
лення вісі конуса обертання НГ зростають зі збільшенням геометричних і кіне-
матичних параметрів: 

– кута атаки НГ; 
– загального кроку НГ; 
– швидкості польоту вертольоту. 

2.2. Маховий рух лопаті відбувається в основному за першою гар-
монікою, кратною частоті обертання НГ; 

2.3. Завдяки маховому руху збільшення швидкості обтікання перерізів 
лопаті супроводжуються зменшенням кутів атаки (𝜶𝜶л), а зменшення швидкості 
обтікання супроводжується збільшенням кута атаки лопаті, що сприяє вирів-
нюванню розміру тяги лопаті по азимутах. 

2.4. Внаслідок махового руху кути атаки кінцевих перерізів відстаючих 
лопатей у районі азимута 𝝍𝝍л = 𝟐𝟐𝟐𝟐𝟎𝟎° різко зростають аж до критичних значень 
(α > αкр), що призводить до утворення зони зриву потоку з лопаті. 

2.5. При збільшенні швидкості і висоти польоту маховий рух стає більш 
інтенсивним, що сприяє розширенню зони зриву в азимуті 𝝍𝝍л = 𝟐𝟐𝟐𝟐𝟎𝟎°. 

3. Збільшення частоти обертання НГ (ωнв) сприяє зменшенню зони 
зриву потоку на кінцях відстаючих лопатей в азимуті  𝝍𝝍л = 𝟐𝟐𝟐𝟐𝟎𝟎°, однак при 
цьому збільшення частоти обертання сприяють зростанню числа Маха 
𝑨𝑨𝒅𝒅𝒊𝒊 = 𝝎𝝎𝑹𝑹

𝒂𝒂
, виникненню надзвукових областей обтікання лопатей, що викликає 

появу хвильового опору на кінцях лопатей в азимуті 𝝍𝝍л = 𝟗𝟗𝟎𝟎°. 
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Рис. 8.3.5. Схема зміни параметрів обтікання НГ по азимутам 
 

4. Шарнірні кріплення лопатей не передають на втулку НГ і кон-
струкцію вертольота згинальних моментів. 

5. Коефіцієнти махового руху НГ з урахуванням компенсатора змаху 
дорівнюють: 

1,0 1,0 1,0 1,0
1 12 2;

1 1
a kb b ka

a b
k k

+ −
= =

+ + ,                                  (2.8.31) 
де: 

𝒂𝒂𝟏𝟏,𝟎𝟎 і 𝒃𝒃𝟏𝟏,𝟎𝟎 – коефіцієнти махового руху НГ без компенсатора по-
маху; 
𝒌𝒌� – коефіцієнт компенсатора помаху (𝒌𝒌��� = 𝟎𝟎,𝟒𝟒…𝟎𝟎,𝟔𝟔). 

Компенсатор помаху зменшує амплітуду махового руху лопатей і аероди-
намічну несиметрію НГ на режимах ГП вертольоту. Для створення рушійних і 
керуючих сил НГ наявність компенсатора помаху вимагає більшого відхилення 
органів управління. 

 
2.8.3.3.3. Динаміка лопаті в площині обертання НГ 
Рух лопаті в площині обертання відносно ВШ, які характеризуються ку-

том коливання 𝜻𝜻л), обумовлено дією зовнішніх сил: 
– аеродинамічною силою лобового опору; 
– поперечною силою від прискорень у площині коливання лопаті; 
– коріолісовою силою (силою, яка виникає при еволюціях лопаті в про-
сторі для збереження моменту кількості руху лопаті). 
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Для демпфірування коливань лопаті відносно ВШ в конструкції втулки НГ 
встановлено гідравлічний демпфер, який створює момент демпфірування: 

ζq ЛM kq= − .                                        (2.8.32) 
При коливанні лопаті виникає стабілізуючий момент від відцентрової 

сили відносно ВШ: 
Мц = Sb lb ω2ζл,                                   (2.8.33) 

де: 
Sb – статистичний момент маси лопаті відносно вісі ВШ; 
lb – відстань від вісі НГ до вісі ВШ; 
ω – частота обертання НГ. 

При коливанні лопаті в площині обертання під дією моментів від аероди-
намічних сил лобового опору та інерційних сил відносно ВШ, а також під дією 
моменту демпфера коливання лопаті НГ не потрапляють у зону резонансу. На 
більшій частині площини обертання НГ змінні моменти від коріолісових і аеро-
динамічних сил діють у протифазі, частково компенсуючи один одного, тому 
що виникаючі збудження коливань не приводять до помітного збільшення ам-
плітуди коливання лопаті в площині обертання: 

ζ л, макс = 0,005 ω.                                (2.8.34) 
Подібний, близький до вібраційного, коливальний рух лопаті практично 

не впливає на: 
– швидкість обтікання лопатей; 
– кути атаки перерізів лопаті. 

Основні закономірності коливання лопаті в площині обертання НГ: 
1) середній кут відставання лопаті, пропорційний моменту, крутильному 

моменту НГ, і становить ζл = 5 ... 100; 
2) утримання лопаті при обертанні в діапазоні 5 ... 100 обумовлено поту-

жним стабілізуючим моментом відцентрової сили. Внаслідок такої 
«динамічної жорсткості» лопать стає ніби з жорстким кріпленням до 
втулки НГ; 

3) при розкручуванні НГ, комлі лопатей НГ відходять назад до задніх 
упорів ВШ, а потім у міру збільшення обертів НГ (𝝎𝝎НВ) відходять від 
упорів, переміщаються вперед і займають рівновісний стан із середнім 
кутом відставання ζл; 

4) при зупинці НГ на землі або при гальмуванні обертального руху валу 
НГ після відмови двигунів лопаті по інерції переміщаються вперед по 
обертанню аж до удару по переднім упорам ВШ; 

5) на всіх експлуатаційних режимах польоту вертольота ударів комлей 
лопатей по упорам ВШ не виникає. 

 
 
 
 
 
 



228 

2.8.4. Поняття про потужності і коефіцієнти корисної дії НГ 
 

2.8.4.1. Поняття про ідеальний і реальний несучий гвинт вертольоту 
2.8.4.1.1. Загальні поняття про ідеальний НГ 
У ідеального НГ вся отримана від силової установки потужність витрача-

ється на виконання роботи НГ з відкидання повітря і утворення тяги. У реаль-
ного НГ, крім виконання корисної роботи на привід НГ, існують і певні втрати 
потужності, а саме на: 

– подолання опору обертанню лопатей; 
– формування і закручування вихрового струменя повітря; 
– створення і нерівномірний розподіл індуктивних швидкостей і складо-
вих тяги по захоплюваній площі НГ. 
У створенні сили тяги НГ бере участь не вся площа, шо омітається, а її 

частина, приблизно 70 ... 80 %, тому що кореневі перерізи лопатей тягу не ство-
рюють, а на кінцях лопатей має місце перетікання повітря з нижньої поверхні 
на верхню, що викликає появу вихрових джгутів, які сходять із лопатей. 

Облік витрат НГ в імпульсній теорії здійснюється за допомогою двох ко-
ефіцієнтів: 

− коефіцієнта корисної дії НГ – нвη ; 
− коефіцієнта використання площі НГ, що омітається, – χ. 
1. Коефіцієнт корисної дії НГ – нвη   
Являє собою відношення потужності, що витрачається на створення сили 

тяги НГ до потужності, що підводиться до НГ від силової установки: 
i

нв
T v

N
η ⋅

=
,                                       (2.8.35) 

де: 
N – потужність, що підводиться від СУ; 
T – сила тяги НГ; 
νi – індуктивна швидкість, створювана НГ. 

нвη = 0,65 ... 0,75. 
Потужність підводиться до НГ, частково витрачається на подолання ме-

ханічних витрат у трансмісії: 
N pN Nξ ⋅= ⋅ ,                               (2.8.36) 

де: 
pN  – наявна потужність двигунів; 

Nξ ⋅  – коефіцієнт використання потужності, що враховує механічні 
витрати потужності на привід РГ, на подолання тертя в трансмісії, на привід і 
охолодження допоміжних агрегатів. 

2. Коефіцієнт використання площі НГ, що омітається, – χ 
.НВ эф

НВ

F
F

χ =
,                                      (2.8.37) 
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де:  
.НВ эфF  – ефективна площа НГ, що омітається, безпосередньо 

бере участь у створенні тяги НГ; 
21

4НВF Dπ= ⋅  – геометрична площа НГ, що омітається. 

З урахуванням розглянутих коефіцієнтів тягу НГ можна визначити за фо-
рмулою: 

( )
2
32p N нв НВT N Fξ η ρ χ= ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅

.                                 (2.8.38) 
З огляду на узагальнені параметри на режимі висіння для вертольотів од-

ногвинтової схеми можна отримати спрощену формулу розрахунку тяги НГ: 

( )
2
30,83 pТ D N= ⋅
,                                           (2.8.39) 

або,   
2
3

1,32 TN
D

= ⋅ ,                                       (2.8.40) 

де:  
χ = 0,95; 0,82;Nξ =  0,68;нвη =  

Таким чином, з формули випливає, що при збільшенні діаметра НГ і роз-
рахунковій потужності СУ тяга НГ зростає не прямо-пропорційно, а пропор-
ційно ступеню n = 2/3. Для збільшення сили тяги НГ необхідна потужність СУ 
також зростає не прямо-пропорційно, а в ступені n = 2/3. 

При зменшенні діаметра НГ сила тяги зменшується пропорційно показ-
нику ступеня 2/3, а необхідна потужність на привід НГ зростає за гіперболічним 
законом. 

Для незмінних значень розрахункової потужності СУ і діаметра НГ сила 
тяги може бути збільшена: 

– за рахунок аеродинамічної досконалості НГ; 
– за рахунок механічної досконалості трансмісії вертольоту: 
коефіцієнтів – χ; ;Nξ  нвη . 
При зменшенні масової густини повітря сила тяги НГ при постійній поту-

жності, що підводиться, зменшується, а необхідна потужність для забезпечення 
постійної сили тяги НГ – збільшується. 

 
2.8.4.1.2. Оцінка ефективності роботи НГ вертольоту 
Ефективність роботи НГ оцінюється коефіцієнтами корисної дії (к.к.д.). 
Умовно коефіцієнти к.к.д. поділяються на: 
– коефіцієнт корисної дії ідеального гвинта – ηід; 
– коефіцієнт корисної дії реального гвинта – ηр. 
Коефіцієнти корисної дії показують, наскільки ефективно використову-

ється потужність силової установки (СУ), що підводиться до НГ: 

ηід = = 𝑪𝑪е
𝑪𝑪ид

= 𝑽𝑽𝒚𝒚нв
𝑽𝑽𝒚𝒚нв+𝝊𝝊𝒊𝒊

.                                    (2.8.41)  
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Як випливає з формули, величина к.к.д. ідеального гвинта залежить від 
величини швидкостей: вертикальної Vy,нв і індуктивної υi і суттєво збільшується 
при зменшенні індуктивної швидкості υi. Фізична сутність ідеального к.к.д. по-
лягає в тому, що вигідніше отримати потрібну тягу, надаючи більшій масі пові-
тря меншу індуктивну швидкість. Виходячи з цього вигідніше, щоб НГ мав яко-
мога більший діаметр. Однак ідеальний к.к.д., як правило, використовуються 
при теоретичних дослідженнях і його значення суттєво відрізняється від к.к.д. 
реального НГ (ηр), а саме: 

– по перше, для НГ, що працює на місті, ідеальний к.к.д. дорівнює нулю 
(ηід= 0), тому що вертикальна швидкість переміщення НГ дорівнює нулю  
(Vy = 0). Однак НГ все ж споживає енергію, відкидає масу повітря, створює тягу, 
необхідну для висіння, і його ефектівность не може бути рівною нулю, тому що 
показує ідеальний к.к.д.; 

– по-друге, реальна потужність відбирається від СУ суттєво більше, ніж 
ідеальна потужність (Nр > Nід), тому що мають місце витрати потужності на по-
долання профільного опору лопатей і закручування повітряного струменя, що 
відкидається НГ. Крім цього, в ідеальній потужності не враховуються витрати 
на подолання сил тертя і вихростворення у відкидуваному повітряному потоці 
(через нерівномірність розподілу поля індуктивних швидкостей по площі, що 
омітається), комлеві і кінцеві витрати на лопатях НГ. 

У дослідженнях встановлено види і розмір різних витрат потужності, що 
підводиться від СУ: 

– на подолання профільного опору лопатей НГ – 2,0 ... 2,5 %; 
– на подолання нерівномірності поля індуктивних швидкостей – 5 ... 6 %; 
– на подолання кінцевих і комлевих витрат, а також на закручування по-
вітряного струменя НГ – 5 ... 8 %. 
З огляду на вищенаведене зрозуміло, що реальний к.к.д. набагато менше 

ідеального к.к.д. (ηр << ηід), а для того щоб отримати потрібну тягу НГ, що до-
рівнює тязі ідеального гвинта, до реального НГ необхідно підвести потужність 
на 40 ... 50 % більше, ніж до ідеального гвинта. 

Для аналізу реальних витрат і оцінки ефективності роботи НГ на режимах 
висіння використовується відносний к.к.д. – η0: 

η0 = 𝑪𝑪ид
𝑪𝑪р

.                                        (2.8.42)  

Коефіцієнт показує, наскільки реальний гвинт по витраті потужності на-
ближається до ідеального при отриманні однакової тяги НГ: 

η0 = Т
𝟐𝟐
𝟐𝟐

𝑪𝑪 �𝟐𝟐 𝝆𝝆 𝒅𝒅нв
;                η0 = 0,6 ... 0,7. 

Для спрощення формули можна ввести відносні величини: питоме наван-
таження на потрібну потужність – (q), питоме навантаження на площу НГ, що 
омітається, (р) і коефіцієнт летучості НГ (енергетична якість НГ – EВ): 

q =𝑻𝑻
𝑪𝑪

;     p = 𝑻𝑻
𝒅𝒅нв

;      EВ = q𝒑𝒑
𝝆𝝆

  ; 
Тоді відносний коефіцієнт корисної дії НГ розраховується: 

η0 = EВ
𝟏𝟏

𝟐𝟐𝟓𝟓 √𝟐𝟐
.                                                (2.8.43)  
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Чим вище якість НГ, тим більший вантаж на одиницю потужності може 
підняти НГ при заданому значенні питомого навантаження на площу, що оміта-
ється. Величина відносного к.к.д. характеризує аеродинамічну досконалість НГ. 

η0 = =
[𝑪𝑪𝒕𝒕 𝝆𝝆(𝝎𝝎 𝑹𝑹)𝟐𝟐

𝟐𝟐  𝒅𝒅нв]
𝟐𝟐
𝟐𝟐

𝒎𝒎кр 𝝆𝝆(𝝎𝝎 𝑹𝑹)𝟐𝟐

𝟐𝟐  𝒅𝒅нв �𝟐𝟐 𝝆𝝆 𝒅𝒅нв 
 𝟏𝟏
𝟐𝟐
𝑪𝑪 𝒕𝒕

𝟐𝟐
𝟐𝟐
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.                                (2.8.44) 

Звідси випливає, що відносний к.к.д. НГ в основному залежить від аероди-
намічних характеристик НГ. Для збільшення к.к.д. НГ необхідно збільшувати 
коефіцієнт тяги НГ (Сt) і зменшувати коефіцієнт крутильного моменту НГ (Mкр). 
Фактори, що впливають на збільшення коефіцієнта тяги НГ: 

– збільшення несучих властивостей профілів, із яких виготовляються ло-
паті НГ; 
– зменшення кінцевих і комлевих витрат вибором оптимальної форми ло-
патей у плані. 
Зменшення коефіцієнта моменту опору обертання НГ досягається змен-
шенням профільного опору елементів лопаті НГ, а саме: 
– якісною обробкою поверхні лопаті НГ; 
– виведенням забоїн і деформацій поверхні лопаті НГ при експлуатації 
вертольоту. 

 
2.8.4.2. Загальні поняття про потужність НГ 
Теорія ідеального НГ не враховує сил опору повітря обертанню лопатей 

НГ, і через те що не враховується в’язкість повітря, не враховується і сила 
опору. 

Потужність, що підводиться до ідеального НГ, витрачається тільки на 
створення тяги за рахунок збільшення кінетичної енергії струменя повітря, що 
проходить через площу НГ, що омітається. 

Для загального випадку роботи НГ потужність ідеального гвинта розра-
ховується за формулою: 

( ) ( )2

,2ид ид y i i y iнвнв нвN T V v F Vρ ν ν= + = ⋅ ⋅ ⋅ + .                      (2.8.45) 
Для окремого випадку: 

32ид iнвN Fρ ν= ⋅ ⋅ ⋅ .                                     (2.8.46) 
Для реального НГ кожен елемент лопаті створює силу опору, яка відносно 

вісі вала НГ утворює момент опору, що перешкоджає обертанню НГ. На лопаті, 
як і на крилі, мають місце всі види опору: тертя, тиску, індуктивний опір і 
хвильовий опір. Моменти сил опору від усіх елементів лопаті складаються і 
утворюється момент опору НГ, який долається крутильним моментом (Мкр) на 
валу НГ, що створюється силовою установкою. 
 

2.8.4.3. Момент опору НГ і його залежність від режимів польоту 
Момент опору НГ можна виразити через аеродинамічний коефіцієнт кру-

тильного моменту (Mкр). Як плече моменту опору приймається радіус НГ, тоді 
момент опору можна записати виразом: 
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( )2

2крсопрот кр НВ
R

M M m F R
ρ ω

⋅

⋅ ⋅
= = ⋅ ⋅

.                    (2.8.47) 
Потрібну потужність для обертання НГ можна визначити за формулою: 

.п кр сопрN M Mω ω= ⋅ = ⋅ .                      (2.8.48) 
Теорія ідеального гвинта не дозволяє визначити необхідний крутильний 

момент і потужність для приводу НГ, тому для реального гвинта необхідно вра-
ховувати його реальну компоновку. 

Момент опору і тяга НГ залежать від умов обтікання кожної лопаті і від 
властивостей профілю лопаті. Залежності Cya = f(α) і Cxa = f(α) визначаються 
експериментально і для конкретних профілів є відомими. Тепер досить встано-
вити взаємозв’язок між коефіцієнтами і визначити спосіб переходу характерис-
тик лопатей до аеродинамічних характеристик НГ. 

Для визначення конкретних характеристик лопаті і НГ необхідно знати 
дійсні кути атаки елементів лопаті і НГ в цілому, а також індуктивні швидкості 
підсмоктування повітря в різних точках площі НГ, що омітається. 

Момент опору НГ залежить від його режиму роботи. 
1. Режим вісьового обтікання: 

Момент опору елемента лопаті НГ можна представити виразом: 
dMэ dXэ r= ⋅ , тоді 

( ) ( )2 2

, , 12 2сопрот x p x i

r r
dM dX r C k b r dr C V k b r dr

ρ ω ρ ω
= ⋅ = ⋅ ⋅ ⋅ + ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅

,      (2.8.49) 
де: 

,x pC  – коефіцієнт профільного опору елемента лопаті; 

,x iC  – коефіцієнт індуктивного опору елемента лопаті; 
κ – коефіцієнт використання площі НГ, що омітається. 

За відповідними кутами атаки по довжині лопаті визначаються аеродина-
мічні коефіцієнти елементів лопаті (Cx,p і Cx,i) і потім будується узагальнена гра-
фічна залежність ( )кр ошm f ϕ=  (рис. 8.4.1). 

 

 
Рис. 8.4.1. Залежність крутильного моменту від кута установки НГ 
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( ), , 1 , ,4 3кр x p x i кр p кр im C C V m mσ σ
= + = +

,                     (2.8.50) 
де: 
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⋅

 – кут атаки лопаті в перерізі 0,7R.          (2.8.51) 

Момент опору НГ визначається за формулою: 
( )2

. , 14 3 2сопр кр x p y нв
R

M M C C V F R
ρ ωσ σ ⋅ ⋅ = = ⋅ + ⋅ ⋅ ⋅ ⋅   ;                 (2.8.52) 

або   
( )2

. 2сопр кр нв
R

M m F R
ρ ω⋅ ⋅

= ⋅ ⋅ ⋅ ,                              (2.8.53) 
де: 

(σнГ) – коефіцієнт заповнення НГ; 

,4 x pCσ
⋅  – коефіцієнт моменту опору від профільного опору; 

13 yC Vσ
⋅  – коефіцієнт моменту опору від індуктивного опору. 

Потрібна потужність для приводу НГ пов’язана з моментом опору НГ пе-
вній залежності: 

( )2 4
5 3

. 2 54000п сопр кр нв кр
R

N M m F R m R n
ρ ω π ρω ω

⋅ ⋅
= ⋅ = ⋅ ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ ⋅

.           (2.8.54) 
Як випливає з формули, при постійних оборотах НГ (n = const) зміна не-

обхідної потужності залежно від кута загального кроку НГ відбувається внаслі-
док зміни коефіцієнта крутильного моменту mкр. 

Кінематика механізму управління НГ і автоматикою двигунів спроектовані 
таким чином, що при збільшенні кута загального кроку НГ потужність силової ус-
тановки збільшується на величину приросту коефіцієнта моменту опору НГ. 

2. Режим косого обтікання: 

( )
2

2
, 1

1, 05 1 1 5
4 4

T
кр x p Т

Cm C a Cµ µ
σ χ µ
⋅

= + ⋅ + ⋅ + ⋅ ⋅
⋅ ⋅ ⋅ ,             (2.8.55) 

де: 
21,05

4
TC

σ χ µ
⋅

⋅ ⋅ ⋅
 – коефіцієнт індуктивного опору;                            (2.8.56) 

( )2
,

1 1 5
4 x pC µ⋅ + ⋅  – коефіцієнт профільного опору;                    (2.8.57) 

( 1 Тa C µ⋅ ⋅ ) – коефіцієнт опору руху НГ;                                   (2.8.58) 
κ – коефіцієнт використання площі НГ, що омітається; 
μ – характеристика режиму роботи НГ; 
a1 – кут відхилення вектора результуючої аеродинамічної сили від вісі 

обертання вала НГ в сторону, протилежну напрямку польоту. 
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При збільшенні швидкості польоту необхідний крутильний момент (Мкр) 
спочатку зменшується (через зменшення коефіцієнта моменту індуктивного 
опору), а потім повільно збільшується (через повільне зростання коефіцієнтів кру-
тильного моменту від профільного опору, і від опору руху). Тому після досягнення 
відповідного мінімуму крутильний момент повільно збільшується (рис. 8.4.2). 

 

 
Рис. 8.4.2. Залежність відносної необхідної потужності  

від швидкості польоту 
 

Згідно з графіком, необхідна потужність при збільшенні швидкості по-
льоту, аналогічно зменшенню моменту опору НГ, спочатку зменшується, а по-
тім при досягненні мінімального значення починає інтенсивно зростати, анало-
гічно зростанню моменту опору НГ. Це пояснюється збільшенням профільного 
опору лопатей і опору руху НГ. 
 

2.8.4.4. Розрахункова потужність силової установки і її розподіл  
на вертольоті 

Розрахункова потужність для обертання НГ і створення тяги залежить від 
потужності силової установки. 

Потужність силової установки, у свою чергу, залежить від: 
– кількості підведеного палива в двигуни; 
– висоти і швидкості польоту вертольоту; 
– температури повітря і масової густини. 

Розрізняють декілька режимів роботи двигунів силової установки: 
– злітний; 
– номінальний; 
– крейсерський. 

Максимальна потужність, яку може створити двигун у певних умовах, на-
зивається ефективною потужністю (Ne). Залежність зміни ефективної потужно-
сті від обертів турбокомпресора двигуна називається зовнішньою характерис-
тикою (Ne = f(n)), залежність зміни потрібної потужності від обертів двигуна 
називається дросельною характеристикою (Nр = f(n)) (рис. 8.4.3). 

При проектуванні вертольоту здійснюється підбір двигунів і НГ таким чи-
ном, щоб двигуни в робочому діапазоні навантажень працювали на оптималь-
них оборотах. 



235 

 
Рис. 8.4.3. Схема характеристик силової установки 

 
Залежність ефективної потужності від висоти польоту називається висо-

тною характеристикою (Ne = f(H)). Висотність газотурбінних двигунів забез-
печується автоматичним регулюванням подачі палива і збільшенням темпера-
тури газів перед турбіною при збільшенні висоти польоту. При збільшенні шви-
дкості польоту збільшується тиск на вході в двигуни, за рахунок збільшення 
швидкісного напору. Розрахункова потужність силової установки збільшується 
при збільшенні швидкості польоту, через збільшення ефективної потужності 
СУ (Ne) (рис. 8.4.4). 

Розрахункова потужність силової установки збільшується при збільшенні 
швидкості польоту. 

1

n

р e к
i

N N N
=

= − ∆∑ ,                                  (2.8.59) 

де:  

кN∆  – втрати потужності силової установки. 
 

 
Рис. 8.4.4. Залежність відносної ефективної потужності від швидкості  

польоту ( ( )eN f V= ) 
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Для зручності витрати потужності, як правило, виражаються відносними 
величинами: 

к
к

e

N
N

ξ ∆
=

,   

р
м

e

N
N

ξ =
,   1

1
n

м к
i

ξ ξ
=

= −∑
,           (2.8.60) 

де: 
кξ  – коефіцієнт витрат потужності, викликаних конструктивною 

недосконалістю, що залежить від типу і досконалості силової уста-
новки, досконалості НГ і аеродинамічного компонування верто-
льоту; 

мξ  – коефіцієнт використання потужності силової установки. 
Відносні витрати потужності силової установки витрачаються на: 

– привід рульового гвинта – 8 ... 15 %; 
– тертя в трансмісії – 4 ... 6 %; 
– привід агрегатів охолодження двигунів і агрегатів – 1 ... 6 %; 
– привід агрегатів життєзабезпечення вертольотів – 0,5 ... 1 %; 
– подолання опору на вході в двигун – 2 ... 3 %. 

1. Розглянемо залежність розрахункової потужності силової устано-
вки від швидкості польоту 
Проведемо аналіз зміни кривих необхідної Nп і розрахункової Nр потуж-

ностей при зміні швидкості польоту в умовах стандартної атмосфери. 
Для виконання горизонтального польоту (ГП) на заданій швидкості необ-

хідно за допомогою важеля «крок-газ» підвести до НГ необхідну потужність 
(Nподв), що дорівнює розрахунковій потужності для даних умов на заданій шви-
дкості 

Nподв = Nп
ГП 

На кривій Nп
ГП можна виділити сім характеристик ділянок (рис. 8.4.5). 

Точка 1: Висіння (V = 0) можливо, якщо є надлишок потужності  
(ΔN = Nр - Nпотр), необхідний для здійснення набору заданої висоти висіння і 
парірування можливих відхилень по висоті під дією збурюючих сил. 

Точка 2: Відповідає мінімально допустимій швидкості ГП, яка визнача-
ється керівництвом із льотної експлуатації даного типу вертольоту. Так, для ве-
ртольоту АК1-3 - Vmin = 50км/год, а для вертольоту Мі - 2 - Vmin = 40км/год. 

Точка 3: Відповідає економічній швидкості – Vек. Вона визначається 
проведенням дотичної лінії до кривої Nп

ГП паралельної вісі швидкостей. На цій 
швидкості необхідна мінімальна розрахункова потужність для ГП, а отже, і за-
безпечується найменша часова витрата палива і найбільша тривалість польоту. 

Точка 4: Відповідає найвигіднішій швидкості польоту – VНГ. Вона ви-
значається проведенням дотичної лінії з початку координат до кривої Nп

ГП. На 
цій швидкості на вертольотах із поршневими двигунами забезпечується мініма-
льна витрата палива на кілометр шляху, тобто можлива максимальна дальність 
польоту. На вертольотах із газотурбінними двигунами вона є найвигіднішою 
при зниженні вертольоту на режимі самообертання НГ для отримання максима-
льної дальності планування. 
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Точка 5: Відповідає крейсерській швидкості польоту – Vкр, на якій вико-
нуються тривалі польоти за маршрутом. На вертольотах із газотурбінними дви-
гунами на цій швидкості забезпечується мінімальна кілометрова витрата па-
лива. Визначається як точка перетину потужності відповідної крейсерському 
режиму роботи двигунів з кривою Nп

ГП. Для вертольоту Мі-2 - Vкр = 180 км/год. 
На вертольотах АК1-3 керівництво з льотної експлуатації рекомендує польоти 
по маршруту до висоти 1000 м виконувати на швидкості 160 – 165 км/ч. 

Точка 6: Відповідає максимально допустимій швидкості ГП, яка визна-
чається керівництвом із льотної експлуатації даного типу вертольоту. Для  
АК1-3 - Vmax = 180км/год, а для Мі- 2 - Vmax = 210км/год. 

Точка 7: Відповідає максимальній теоретичній швидкості польоту – 
Vmax/теор. Визначається як точка перетину кривих Nп

ГП і Nр.  
Значення характерних швидкостей для ГП змінюються, якщо змінюються 

експлуатаційні фактори: 
– висота польоту; 
– температура зовнішнього повітря; 
− вага вертольоту. 

 

 
Рис. 8.4.5. Графік діапазону характерних швидкостей ГП 

 
2.8.5. Динамічна аеропружність і міцність лопатей НГ 

2.8.5.1. Поняття про пружність лопатей НГ 
Пружність матеріалу лопатей НГ дуже впливає на безпеку експлуатації 

вертольоту на землі і в польоті, а саме: 
1. На стоянці, при необертальному НГ, на лопаті діють масові сили, які 

згинають лопаті вниз і утримуються статичною пружністю лопаті, аналогічно 
консольної балки із затисненим кінцем. 

2. При розкручуванні і зупинці НГ на лопаті практично не діють відцен-
трові сили, які не можуть урівноважити масові сили лопаті, і вони утримуються 
тільки статичною пружністю лопаті. 
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3. При збільшенні обертів НГ лопаті випрямляються під дією відцентро-
вих сил і утворюють конус обертання НГ. В лопатях виникає динамічна шорст-
кість, викликана відцентровими силами. 

4. У горизонтальному польоті в лопатях виникають невеликі пружні де-
формації, тому просторове положення лопаті визначається в основному махо-
вими рухами лопаті, а не пружністю лопатей.  

5. В горизонтальному польоті махові рухи лопатей по азимутам проти-
лежні змінам згинальних деформацій у площині тяги НГ. Наприклад, при по-
маху лопаті вгору кінцева частина лопаті згинається вниз і навпаки. Пружні де-
формації лопаті в площині обертання значно менше, ніж у площині тяги внаслі-
док малої жорсткості лопаті. 

6. У горизонтальному польоті в кінцевих перерізах лопаті НГ виникають 
пружні крутильні деформації, при цьому велика частка деформацій обумовлена 
не пружністю самої лопаті, а пружністю кріплення у вісьовому шарнірі. 

7. Сумарні пружні деформації від усіх видів навантажень лопаті збіль-
шуються при: 

– збільшенні швидкості польоту; 
– виконанні енергійних маневрів; 
– збільшенні розмірів лопатей НГ. 
8. Взаємовплив пружних згинаючих і крутильних деформацій при на-

кладенні конструктивних і експлуатаційних чинників може викликати динамі-
чну аеропружну нестійкість у вигляді: флатера, «земного резонансу» і «вихро-
вого кільця». 
 
 

2.8.5.2. Фізична сутність небезпечних режимів  
навантаження лопатей НГ 

2.8.5.2.1. Флатер 
2.8.5.2.1.1. Фізична сутність флатера 
Флатер – від англійського слова, що означає мимовільно виникаючі зги-

нально-крутильні коливання і вібрації елементів літального апарату, що викли-
кають іноді руйнування конструкції. 

У польоті на лопаті НГ діють збуджуваючі коливання аеродинамічних 
сил, а так само демпфіруючі аеродинамічні й пружні сили. Швидкість польоту 
і частота обертання НГ, при яких збуджуючі сили дорівнюють демпфіруючим, 
називаються критичними по флатеру. 

У польоті вертольоту на великій швидкості і при великій частоті обер-
тання НГ збуджуючі сили можуть перевищити демпфіруючі і тоді може виник-
нути флатер. 

2.8.5.2.1.2. Умови, за яких може виникнути флатер 
На виникнення флатера впливають: 

– жорсткість конструкції лопаті на згинання і кручення; 
– місце розташування центру тиску; 
– розташування центру мас по відношенню до центру жорст-
кості. 
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Якщо лопать під дією аеродинамічних сил отримає вигин вниз або вгору 
від початкового положення, то після припинення дії згинального сили, під дією 
пружних сил, вона буде прагнути зайняти початкове положення, але під дією 
сил інерції вона проходить початкове положення і згинається в протилежну сто-
рону. Якщо дії пружних сил будуть сильніше згинальних, то коливання лопаті 
будуть затухаючими, а якщо будуть більше згинальні сили, то коливання мо-
жуть стати збуджуючими і весь час будуть збільшуватися. 

1. Якщо центр мас (ц.м.) лопаті перебуває позаду центру шорсткості 
(ц.ж.) (рис. 8.5.1, а): 

− при вигині лопаті вниз, в центрі мас виникає сила інерції Fін, спрямо-
вана в бік, протилежний руху центру мас (ц.м.) і лопать закручується 
навколо центру жорсткості (ц.ж.) на зменшення кута установки, що 
приводить до зменшення підйомної сили і це приводить до ще більшої 
тенденції лопаті рухатися вниз; 

− при вигині лопаті вгору, з тієї ж причини її кут установки буде збіль-
шуватися, що приведе до збільшення підйомної сили і ще більшого 
прагнення лопаті рухатися вгору. При цьому амплітуда і частота коли-
вань зростатимуть аж до руйнування лопаті. 

 

 
 

Рис. 8.5.1. а) Схема фізичної сутності флатера лопатей НГ 
(ц.м. лопаті знаходиться позаду ц.ж.). 

 
2. Якщо центр мас (ц.м.) лопаті розташований попереду центру жорс-

ткості (ц.ж.) (рис. 8.5.1, б): 
− при вигині лопаті вниз в центрі мас (ц.м.) виникає сила інерції, спря-

мована вгору, і лопать закручується навколо центру жорсткості (ц.ж.) 
на збільшення кута установки, що приведе до збільшення підйомної 
сили і зменшення амплітуди її коливання.  

− при вигині лопаті вгору вона закручується на зменшення кута устано-
вки кута, що приводить до зменшення підйомної сили і зменшення ам-
плітуди й частоти коливань лопаті. 
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Рис. 8.5.1. б) Схема самозатухаючих коливань лопатей НГ 
(ц.м. лопаті перебуває попереду ц.ж.) 

 
2.8.5.2.1.3. Ознаки розпізнавання появи флатера 
Флатер може виникнути в польоті на швидкості, близькій до максималь-

ної, і ознаками його появи є: 
– тряска вертольоту з частотою, не кратною частоті обертання 
НГ; 
– погіршення керованості вертольотом; 
– розмив конуса обертання через порушення «соконусності» лопа-
тей НГ. 

2.8.5.2.1.4. Дії пілота при виникненні флатера 
Дії пілота повинні бути спрямовані на зменшення енергії коливання, а саме 

на зменшення швидкості повітряного потоку, що набігає на лопать: 
– рукояткою корекції необхідно зменшити частоту обертання НГ 
до мінімального значення; 
– зменшити швидкість польоту на 30 – 40 км/ч. 

Попередження: якщо спочатку зменшувати швидкість польоту, то 
при відхиленні конуса обертання НГ може статися зіткнення лопаті з хво-
стовою балкою («випадає з конуса»). 

Після припинення флатера можливе продовження польоту до найближ-
чого аеродрому на швидкості, меншій на 30–40 км/год швидкості, на якій виник 
флатер. Якщо флатер не припинився, то необхідно виконати екстрену посадку 
на обраний майданчик. 

2.8.5.2.1.5. Заходи щодо запобігання виникненню флатера 
Флатер у даний час добре вивчений і при проектуванні лопаті заздалегідь 

попереджається конструктивними заходами. Це досягається: 
– суміщенням центру жорсткості з віссю обертання вісьового  
шарніра; 
– застосуванням симетричного профілю або близького до симет-
ричного; 
– установкою протифлатерних грузиків у носовій частині лонже-
рона лопаті. 
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На заводі – виробнику лопатей їх перевіряють на флатер. Сутність пере-
вірки полягає в тому, що на задню кромку кожної лопаті закріплюють грузики, 
які зміщують центр мас назад на 2 % і доводять частоту обертання НГ на 1–2% 
більше частоти обертання, що передбачає виникнення флатера. Якщо за цих 
умов флатер не виникає, то робиться припущення, що в і польоті він також не 
виникне. 

Флатер може виникнути в польоті при сильному обмерзанні лопатей, що 
може призвести до зміщення центру мас перерізів лопаті назад до хвостової ча-
стини профілю. 

Однією з основних діагностичних ознак відповідності параметрів лопатей 
нормативним вимогам є соконусність лопатей НГ (знаходження всіх лопатей 
на утворювачій конуса при сталому обертанні НГ). Соконусність обертання 
лопатей НГ перевіряється і здійснюється регулюванням після: 

– заміни автомата перекосу; 
– заміни втулки і лопатей НГ; 
– появи підвищеної тряски вертольоту. 

Регулювання соконусності здійснюється на середніх оборотах НГ, зміною 
довжини тяг АП, що викликає зміну кута установки лопатей НГ, а на великих 
оборотах – відгином тримерних пластин лопатей НГ. 

 
2.8.5.2.2. Земний резонанс 
2.8.5.2.2.1. Фізична сутність «земного резонансу» 
Земним резонансом називається явище, при якому відбувається збіг час-

тоти коливань НГ з частотою власних коливань вертольоту, що знаходиться на 
землі, коли амортизатори частково розтиснуті і енергія коливань не може розсі-
юватися через амортизатори. Ці коливання є самозбуджувальними і відбува-
ються тільки в поперечній площині. Виник «земний резонанс» унаслідок упро-
вадження в конструкцію НГ вертикальних шарнірів (ВШ). За певних умов, при 
знаходженні вертольоту на землі в підвішеному стані, «земний резонанс» може 
виникнути і на вертольоті з полозковим шасі. 

У польоті лопать НГ здійснює коливальні рухи навколо вертикальних ша-
рнірів (ВШ) за рахунок сил коріоліса, а так само за рахунок зміни профільного 
опору лопаті по азимутам. Однак ці коливання незначні, тому що при великих 
обертах НГ виникають відцентрові сили, які утримують лопаті (під кутом 1200 
на 3-х лопатних НГ і під кутом 720 на 5-ти лопатних НГ) один до одного, центр 
мас (ц.м.) всіх лопатей збігається із центром обертання НГ (віссю валу головного 
редуктора) і коливання в площині обертання НГ відсутні. Під час руху верто-
льоту по землі (рулювання, розбіг, пробіг) оберти НГ менше ніж у польоті, і тому 
виникають менші відцентрові сили. Збурені коливання вертольоту виникають 
через руління вертольоту по нерівностям ґрунту, при цьому лопаті можуть 
займати різне кутове положення щодо вертикальних шарнірів, тож між лопа-
тями кут їх положення може стати більше або менше 1200 або 720 (рис. 8.5.2). 

Лінії, що з’єднують центри мас (ц.м.) лопатей, утворюють нерівносторон-
ній трикутник, центр мас (ц.м.) НГ визначається на перетині медіан трикутника. 
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Загальний центр мас (ц.м.) НГ зміщується від вісі обертання НГ і починає руха-
тися по складній замкненій траєкторії. На втулці НГ виникає неврівноважена 
відцентрова сила «РЦБ», яка і розгойдує несучу систему НГ з певною частотою. 
Разом із несучою системою розгойдується і вертоліт. 

При невеликій частоті обертання НГ з обтиснутими амортстійками шасі 
коливання вертольоту демпфіруються амортизаторами, пневматиками коліс і 
гіродемпферами вертикальних шарнірів (ВШ), і при цьому частота коливань ве-
ртольоту не буде збігатися з частотою коливань НГ, що виключає явище резо-
нансу. 

При збільшенні частоти обертання НГ і збільшенні кроку НГ (руління по 
нерівному ґрунту) неврівноважена відцентрова сила зростає, а вплив демпфіру-
ючих сил зменшується, зважаючи на зростання підйомної сили НГ і зменшення 
обтиснення амортизаторів і пневматиків коліс. 

 

 
Рис. 8.5.2. Схема виникнення земного резонансу 

 
При недостатньо обтиснених амортизаторах змінюється частота коливань 

вертольоту, і вона може збігтися зі збуреною частотою коливань несучої сис-
теми, а це може призвести до виникнення резонансу на цих частотах і появи 
«земного резонансу». Коливання вертольоту при цьому різко зростають і при 
невтручанні пілота можуть досягти критичної величини, що може призвести до 
перекидання вертольоту і подальшого його руйнування. 

Рульовий гвинт, як потужний гіроскоп, буде відставати від поперечних 
коливань фюжеляжу вертольоту і це може призвести до деформацій або навіть 
до руйнування хвостової балки. 
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2.8.5.2.2.2. Умови, за яких може виникнути «земний резонанс» 
Земний резонанс може виникнути при порушенні правил експлуатації 

амортизаторів, пневматиків коліс і гіродемпферів вертикальних шарнірів. 
Причиною початку коливань можуть бути: 

– бічний порив вітру; 
– різке і значне відхилення РЦШ від нейтрального положення; 
– наїзд на кочку при рулінні на великій швидкості; 
– посадка з пробігом або зліт із розгоном по нерівній поверхні май-
данчика. 

Виникненню «земного резонансу» сприяють: 
– великий загальний крок НГ при рулінні вертольоту по землі; 
– висока температура повітря, що викликає зменшення в’язкості 
масла в гідравлічних демпферах. 

2.8.5.2.2.3. Ознаки виникнення «земного резонансу» 
При запуску двигуна, при рулінні вертольоту по землі з нерівною повер-

хнею в підвішеному стані або при вертикальній посадці вертоліт самовільно по-
чинає розгойдуватися з наростаючою амплітудою в поперечній площині. 

2.8.5.2.2.4. Дії пілота при виникненні «земного резонансу» 
Дії пілота повинні бути спрямовані на зменшення підведення енергії для 

розвитку коливань і усунення причин, які викликають коливання лопатей щодо 
вертикальних шарнірів. З огляду на швидкий розвиток «земного резонансу» (від 
початку до руйнування вертольоту проходить приблизно 6–7 сек.) дії пілота 
повинні бути своєчасними і швидкими. 

При виникненні «земного резонансу» пілоту необхідно: 
1) повністю вивести корекцію газу на мінімальні обороти і одночасно 
енергійно опустити важіль «крок-газ» вниз до упору, що дозволить 
зменшити підвід енергії до НГ для розвитку коливань і збільшити 
роботу сил, демпфіруючих коливання; 
2) встановити РЦШ в нейтральне положення, що дозволить зменшити 
розбалансування НГ. 

Якщо «земний резонанс» виник при рулінні вертольоту по землі, то, крім 
зазначених дій, необхідно зменшити швидкість руху гальмуванням коліс (забо-
роняється гальмувати рух вертольоту відхиленням РЦШ «на себе») при необ-
хідності до повної зупинки. Якщо після виконаних дій поперечні коливання ве-
ртольоту не припинилися, то необхідно екстрено вимкнути двигуни. Після при-
пинення «земного резонансу» зліт забороняється, необхідно зупинити НГ, вим-
кнути двигуни і ретельно оглянути вертоліт. 

2.8.5.2.2.5. Заходи щодо запобігання виникненню «земного резонансу» 
1. Дотримуватися правил експлуатації амортизаторів, пневматиків 
коліс і гіродемпферів вертикальних шарнірів. 
2. Дотримуватися обмежень по швидкості рулювання і швидкості вітру 
при рулінні. 
3. Не рулити при великому загальному кроці НГ по нерівному ґрунту. 
4. Не перевищувати рекомендовані швидкості при зльоті з розгоном і 
посадці з пробігом. 
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5. При зльоті і посадці по-вертолітному не утримувати вертоліт у 
підвішеному стані тривалий час. 

 
2.8.5.2.3. Режим «вихрового кільця» 
2.8.5.2.3.1. Фізична сутність «вихрового кільця» 
При зниженні вертольоту з працюючими двигунами з малою поступаль-

ною швидкістю і великою вертикальною швидкістю (що дорівнює індуктивній 
швидкості) під НГ зустрічаються два потоки: індуктивний потік зверху і потік, 
що набігає знизу, таким чином на деякій відстані під НГ утворюється поверхня 
розділу (рис. 8.5.3), в якій ці швидкості рівні, а результуюча швидкість дорівнює 
нулю.  

При збільшенні вертикальної швидкості поверхня розділу потоків набли-
жається до НГ, на якому відбуваються такі явища: 

− біля кореневої частини лопаті НГ повітряний потік знизу виявляється 
більшим від індуктивного потоку від НГ, він проривається через вту-
лку НГ, що веде до збільшення кутів атаки біля кореневих перерізів 
лопаті і зриву потоку на них; 
 

 
 

Рис. 8.5.3. Схема виникнення режиму «вихрового кільця» 
 

– на кінцевих перерізах лопатей через наявність геометричної крутки збі-
льшення кутів атаки невелике, але при цьому посилюється інтенсивність 
вихростворення на кінцях лопатей; 
– зрив потоку біля кореневих перерізів і збільшення кінцевих вихорів веде 
до зменшення підйомної сили НГ і збільшення вертикальної швидкості 
зниження; 
– залучення в циркуляційний рух через площу несучого гвинта, що оміта-
ється, великої маси повітря вимагає витрат потужності на підтримку цього 
руху, а маса повітря, що відкидається НГ, значно зменшується. Тому під-
йомна сила НГ зменшується навіть при роботі двигунів на злітному ре-
жимі, що призводить до подальшого збільшення вертикальної швидкості, 
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яка збільшується до тих пір, поки по всій площі НГ, що омітається, потік, 
що набігає знизу, не стане проходити знизу вгору, при цьому перерізи ло-
паті обтікаються на режимі самообертання, а вертикальна швидкість зни-
ження збільшиться до 10 м/с і більше. 

 
2.8.5.2.3.2. Умови, за яких виникає режим «вихрового кільця» 
Режим «вихрового кільця» може виникнути при моторному зниженні з 

поступальною швидкістю меншою 40 км/год і вертикальною швидкістю більше 
2–3 м/с. Умови для виникнення «вихрового кільця» можуть виникнути в насту-
пних випадках: 

1) при заході на посадку з попутним вітром; 
2) при заході на посадку з перельотом при спробі виправити роз-

рахунок, зменшивши поступальну швидкість і збільшивши вер-
тикальну; 

3) при заході на посадку на майданчик обмежених розмірів, оточений 
високими перешкодами; 

4) при виході з авторотації на малій швидкості збільшенням загаль-
ного кроку без попереднього збільшення поступальної швидкості.  

2.8.5.2.3.3. Ознаки виникнення «вихрового кільця» 
1. Швидке самовільне збільшення вертикальної швидкості зниження. 
2. Безладні коливання вертольоту по крену і курсу. 
3. Посилення вібрацій. 
4. Коливання частоти обертання НГ. 
5. Погіршення ефективності управління вертольотом. 

2.8.5.2.3.4. Дії пілота при потраплянні в режим «вихрового кільця» 
При виникненні самовільного зниження вертольоту пілоту необхідно 

зменшити вертикальну швидкість зниження плавним збільшенням загального 
кроку НГ. Тяга НГ при цьому збільшиться за рахунок збільшення кутів атаки 
лопатей. Якщо біля кореневих перерізів лопатей вже утворилася зона зриву по-
току, то при збільшенні загального кроку НГ зона зриву розшириться, що при-
веде до збільшення вертикальної швидкості. Якщо збільшенням загального 
кроку НГ не вдалося зменшити вертикальну швидкість, то необхідно збільшити 
поступальну швидкість вертольоту до 40 км/год і більше з метою виходу з ре-
жиму «вихрового кільця», і після досягнення швидкості понад 40 км/год збіль-
шенням загального кроку НГ припинити зниження вертольоту. 

2.8.5.2.3.5. Заходи щодо запобігання потраплянню в режим «вихрового 
кільця» 

Дотримуватись обмежень щодо мінімальної горизонтальної і максималь-
ної вертикальної швидкості польоту: 

1) уникати посадки з попутним вітром; 
2) посадку з перельотом виправляти повторним виконанням польоту 

по другому колу; 
3) пам’ятати, що найбільша ймовірність попадання в режим «вихро-

вого кільця» можлива: 
− при польотній масі вертольоту, близькій до максимальної; 
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− при польоті на великій висоті; 
− при високій температурі повітря і малій масовій щільності 

повітря. 
 

2.8.5.3. Динамічна міцність лопатей НГ 
Динамічна міцність лопаті визначається в основному нормальними на-

пруженнями (σr) в поперечних перерізах лонжерона лопаті, що виникають у по-
льоті під дією розтягуючих відцентрових сил і змінних по азимуту згинальних 
моментів. 

Особливості динамічної міцності лопаті: 
1) силове навантаження лопаті НГ включає в себе: 

– поперечні сили; 
– згинальний і крутильний момент; 

які сприймаються єдиним силовим елементом – лонжероном лопаті; 
2) згинальні динамічні напруги змінюються по відповідним азимутам за 

один оберт НГ; 
3) амплітуда згинальних динамічних напружень у площині тяги істотно 

змінюється по довжині лопаті і характеризує міцність від утоми лон-
жерона лопаті; 

4) найбільш навантаженим є кінцева ділянка лопаті r = 0,7 ... 0,9R, при 
цьому максимальний рівень змінної напруги діє на нижню поверхню 
лонжерона лопаті; 

5) при обертанні НГ постійна складова згинаючих напружень визна-
чається відцентровою силою в перерізах; 

6) для забезпечення заданої міцності лопаті при виготовленні вводиться 
коефіцієнт безпеки, який дорівнює fв = 1,5 ... 2,5 що враховує нерів-
номірність характеристик матеріалу, відхилення в технології виго-
товлення лонжерона й інші випадкові чинники; 

7) найбільше значення напруг статичної добавки від відцентрових сил 
відповідає режиму розкрутки НГ понад допустиму частоту обер-
тання, тому лопаті конструюють таким чином, щоб вони могли вит-
римувати розкрутку до ωмакс ≈ 1,2 ωпот з урахуванням fв ≈ 2, при 
цьому розрахункова руйнуюча відцентрова сила майже в 3 рази 
більше, ніж відцентрова сила в нормальних умовах експлуатації; 

8) на динамічний напружений стан лонжерона лопаті впливають: 
− режими польоту: швидкість польоту, висота, переванта-

ження; 
– польотна маса і центровка; 
– частота обертання НГ; 
– атмосферна турбулентність. 

9) найбільше значення амплітуди змінної напруги в площині тяги вини-
кає на режимах горизонтального польоту вертольоту з максимальною 
швидкістю, на маневрах типу гірки і віражу-спіралі з великими  
перенавантаженнями, також на режимах малих швидкостей на вели-
ких кутах атаки і нерівномірності поля індуктивних швидкостей НГ; 
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10) збільшення частоти обертання НГ викликає збільшення відцентро-
вих сил у лопаті, що зменшує динамічне напруження в середній і кі-
нцевій частинах лонжерона; 

11) збільшення польотної маси вертольота від нормальної до макси-
мальної викликає збільшення амплітуди змінних згинальних напру-
жень у лонжероні на крейсерських режимах на 20 ... 30 %; 

12) на маневрених режимах польоту відбувається збільшення змінних 
напруг у лонжероні на 15 ... 20 % порівняно з максимальними значен-
нями напруг у лонжероні на режимах горизонтального польоту; 

13) підвищена атмосферна турбулентність збільшує динамічну напругу 
лопатей на 15 ... 20 %. 

 
1. Аналіз причини зіткнень лопатей з упорами ГШ і ВШ 
У звичайному горизонтальному польоті зіткнень комлей лопатей з упо-

рами шарнірів не відбувається, при цьому пружні деформації в площинах тяги 
і обертання відповідають в основному власним формам згинальних коливань 
шарнірно закріпленої обертаючої балки. Однак у деяких особливих ситуаціях 
нормальні розрахункові умови роботи пружної лопаті можуть бути порушені. 

Умови зіткнень біля кореневих частин лопаті по нижнім упорам ГШ: 
– різке зменшення загального кроку НГ; 
– обдув НГ зверху сильним повітряним потоком або низхідним по-
ривом вітру; 
– різке відхилення конуса НГ в одне із крайніх положень; 
– енергійні кутові еволюції вертольоту в просторі по тангажу і 
крену; 
– різке зменшення частоти обертання НГ; 
– перевищення максимально допустимої швидкості польоту. 

Можливі наслідки зіткнень комлевих частин лопаті по нижнім упорам ГШ: 
– пружний вигин лопаті після удару її комля по упору відбувається 
за формою консольно затисненої пружної балки; 
– кінцева частина лопаті в азимуті 3600 проходить у небезпечній 
близькості від хвостової балки, а в азимуті 140 ... 2200 проходить 
у небезпечній близькості від вхідних пристроїв двигунів і кабіни 
екіпажу вертольоту; 
– при ударі по упору пружний вигин кінця лопаті набагато більший 
порівняно з безударним маховим рухом у польоті. Ця різниця зрос-
тає при збільшенні кутової швидкості помаху лопаті в момент 
удару по упору і обумовлена впливом компенсатора помаху на 
жорсткість лопаті; 
– згибні динамічні напруги в лонжероні лопаті зростають в  
2–3 рази порівняно з розрахунковими умовами безударного махо-
вого руху, але не досягають межі міцності матеріалу. 



248 

Таким чином, при ударі лопаті по упорам ГШ руйнувань лопаті не 
відбувається, однак при сильному пружному згинанні лопаті вниз можли-
вий удар лопаті по конструкції фюзеляжу вертольоту (вхідним пристроям 
двигунів, кабіні екіпажу і хвостовій балці) з можливим аварійним виходом. 

З огляду на те, що при обертанні НГ в лопатях виникають великі за вели-
чиною відцентрові сили, то зіткнень біля кореневих частин лопаті по упорам 
ВШ в польоті практично не відбувається. 
 

2.8.6. Складні та аварійні ситуації в польоті вертольота 
 

2.8.6.1. Перевищення максимально допустимої швидкості польоту 
2.8.6.1.1. Фізичні явища, що відбуваються при перевищенні максима-

льної швидкості польоту 
При перевищенні максимально допустимої швидкості польоту на лопатях 

НГ в азимуті ψ = 2700 на кінцевих елементах відбувається зрив потоку, а на ко-
реневому перерізі збільшується зона зворотного обтікання, в азимуті ψ = 900 на 
лопатях НГ утворюються місцеві стрибки ущільнення (рис. 8.6.1). Ці явища по-
гіршують аеродинамічну якість НГ. Найбільший негативний ефект викликає 
зрив потоку. 

В азимуті ψ = 2700 відступаючі лопаті махають вниз і з’являється додат-
ковий потік повітря знизу Vвзм, крім того, ефективна швидкість потоку при об-
тіканні елемента лопаті зменшується: 

Vеф = ω r - Vпол .                                     (2.8.61) 
Ці два явища призводять до збільшення кута атаки лопаті в азимут  

ψ = 2700, на кінцевих елементах він може перевищити критичне значення і 
з’явиться зрив потоку. 

2.8.6.1.2. Умови, за яких виникає зрив потоку 
Зрив потоку відбувається при перевищенні максимально дозволеної шви-

дкості польоту, його появі сприяють: 
1) велика висота (зменшується масова густина повітря, посилюються 

махові рухи лопатей, для польоту потрібно збільшити крок НГ); 
2) велика польотна маса (потрібна велика потужність, великі загальні 

установчі кути лопатей); 
3) зменшення частоти обертання НГ (посилюються махові рухи лопа-

тей, зменшується ефективна швидкість обтікання лопатей в ази-
муті 2700). 

2.8.6.1.3. Ознаки виникнення зриву потоку з лопатей НГ 
1. Тряска вертольоту. 
2. Крен вертольоту праворуч і кабрірування. 
3. Погіршення керованості вертольотом. 
4. При подальшому розвитку зриву потоку з лопатей НГ – посилення 
розкачки, повна втрата керованості. 



249 

 
 

Рис. 8.6.1. Схема причин перевищення максимально допустимої  
швидкості польоту 

 
2.8.6.1.4. Дії пілота при виникненні зриву потоку 
Дії пілота повинні бути спрямовані на зменшення махових рухів лопатей, 

на зменшення кутів атаки: 
1) плавно зменшити кути установки лопатей НГ, незначним опусканням 

важеля «крок-газ»; 
2) зменшити швидкість польоту взяттям РЦШ «на себе». 

 
2.8.6.2. Перенавантаження несучого гвинта 
2.8.6.2.1. Фізична сутність перенавантаження НГ 
Для того щоб НГ обертався з постійною частотою, потужність, що підво-

диться до нього, повинна дорівнювати розрахунковій потужності. При збіль-
шенні кутів установки лопатей збільшується потужність, що підводиться до НГ. 
В результаті при переміщенні важеля «крок-газ» вгору збільшується підйомна 
сила НГ. 

Можливі випадки, коли при переміщенні важеля «крок-газ» вгору до НГ 
буде підводитися потужність, менша за необхідну, частота обертання НГ і під-
йомна сила НГ буде зменшуватися – відбувається перенавантаження НГ. 

Можливі два варіанти перевантаження: 
1) важіль «крок-газ» підіймається вгору швидше, ніж зростає 

потужність двигунів (зростання потужності відстає через 
недостатню прийомистість, особливо у газотрубних двигунів); 

2) важіль «крок-газ» підіймається в нормальному темпі, але вище 
злітного режиму – потужності злітного режиму двигунів 
недостатньо, щоб зберегти частоту обертання НГ при великих 
кутах установки лопатей. 

2.8.6.2.2. Умови, за яких виникає перенавантаження НГ 
Перенавантаження найбільш імовірно при польотній масі вертольоту бі-

льше максимально допустимої для даних умов, при зльоті та посадці на високо-
гірний майданчик, при високій температурі повітря (зменшується потужність 
двигунів). 

стрибки 
ущільнення 

зона 
зворотного 
обтікання 

зрив 
потоку 
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Найчастіше перенавантаження відбувається в наступних випадках: 
1) при зльоті важіль «крок-газ» підіймається швидким темпом. За 

рахунок використання кінетичної енергії НГ вертоліт може 
відірватися від землі і набрати певну висоту, але зависання не 
відбудеться і вертоліт різко знизиться з грубим приземленням; 

2) при зльоті по-вертолітному з розгоном швидкості в зоні впливу 
«повітряної подушки». При відсутність запасу потужності на 
висінні пілот відхиляє РЦШ «від себе» для розгону швидкості, 
вертоліт знижується, режим двигунів злітний, і, щоб уникнути 
удару об землю, пілот тягне важіль «крок-газ» вгору вище злітного 
режиму, НГ перенавантажується, зменшується частота 
обертання НГ і вертоліт грубо вдаряється об землю, часто з 
перекиданням; 

3) при зльоті по-вертолітному з розгоном швидкості в зоні впливу 
«повітряної подушки» в бік перешкод. Після переводу вертольоту 
в набір висоти на злітному режимі двигунів пілот бачить, що 
траєкторія набору пройде нижче висоти перешкоди і, щоб 
уникнути зіткнення з перешкодою, він тягне важіль «крок-газ» 
вгору, на якийсь час збільшується вертикальна швидкість, але 
потім частота обертання НГ зменшується і вертоліт грубо 
приземляється або падає на перешкоду; 

4) на передпосадковій прямій. Пілот пізно почав гасити швидкість, 
посадка вийде з перельотом і, щоб виправити помилку, він зменшує 
поступальну швидкість (РЦШ «до себе») і збільшує вертикальну 
(важіль «крок-газ» вниз). Перед приземленням пілот, щоб погасити 
велику вертикальну швидкість, підіймає важіль «крок-газ» до 
положення злітного режиму, але вертоліт продовжує знижува-
тися з великою вертикальною швидкістю (велика інерція, 
недостатня прийомистість двигунів) і, щоб уникнути удару об 
землю, пілот тягне важіль «крок-газ» вгору, перенавантажуючи 
НГ, відбувається груба посадка, можлива поломка вертольоту;  

5) при заході на посадку на майданчик обмежених розмірів. Пілот не 
врахував, що на майданчику висока температура і немає вітру. 
Вертоліт при зависанні, після переходу з косого обдування на 
вісьове, різко знижується. Пілот підіймає важіль «крок-газ» до 
злітного режиму, вертоліт продовжує знижуватися і, щоб 
уникнути удару об землю, пілот тягне важіль «крок-газ» вгору, 
перенавантажуючи НГ, виникає груба посадка, можлива поломка 
вертольоту; 

6) при виконанні підльоту на малій висоті з великою швидкістю (НГ 
працює в режимі косого обтікання). Перед місцем приземлення 
пілот гасить поступальну швидкість (РЦШ «до себе»), 
збільшується кут атаки НГ, вертоліт набирає висоту і збільшує 
частоту обертання НГ. Пілот, витримуючи задану висоту, 
опускає важіль «крок-газ» вниз (на газотурбінних двигунах 
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автоматика, прагнучи зберегти постійну частоту обертання НГ, 
зменшує потужність двигунів). У цей час вертоліт переходить з 
косого обтікання на вісьове і починає різко знижуватися. Пілот, 
щоб уникнути зіткнення із землею, підіймає важіль «крок-газ» 
швидше, ніж збільшується потужність двигунів, а вертоліт 
продовжує знижуватися, і, щоб уникнути удару об землю, пілот 
ще більше підіймає важіль «крок-газ», перенавантажуючи НГ, 
виникає груба посадка, можливе перекидання вертольоту. 

 
2.8.6.2.3. Ознаки перенавантаження НГ 
При перенавантаженні НГ зменшується частота обертання НГ до зна-

чення нижче мінімально допустимого і відбувається мимовільне зниження вер-
тольоту. 

Перенавантаження може супроводжуватися: 
1) погіршенням керованості і зменшенням запасів управління. Через 

зменшення частоти обертання НГ і рульового гвинта права педаль 
може виявитися на упорі, тому що при перенавантаженні 
збільшується реактивний момент НГ, а тяга РГ зменшується; 

2) на вертольоті з газотурбінними двигунами зі збільшенням 
температури газів перед турбінами двигунів і зменшенням їх 
потужності  падає частота обертання НГ нижче мінімальної, 
можливий зрив потоку з лопаток вільної турбіни; 

3) виникненням на НГ режиму «вихрового кільця». Якщо 
перенавантаження відбулося на малій швидкості, а вертикальна 
швидкість зниження перевищує допустиму. 

2.8.6.2.4. Дії пілота при перенавантаженні НГ 
При перенавантаженні НГ необхідно, для відновлення частоти обертання 

НГ, незначно зменшити загальний крок НГ і в подальшому збільшення загаль-
ного кроку НГ здійснювати з темпом, відповідним темпу збільшення потужно-
сті двигунів. 

2.8.6.2.5. Заходи запобігання перенавантаженню НГ 
Щоб уникнути перенавантаження НГ, необхідно: 

1) важіль «крок-газ» пересувати плавно, пропорційно збільшенню 
потужності двигунів; 

2) при досягненні злітного режиму роботи двигунів припинити 
збільшення кроку НГ; 

3) перед кожним злітом розраховувати максимально допустиму масу 
вертольоту для зльоту і посадки в даних умовах; 

4) не переводити вертоліт у розгін швидкості, якщо на висінні немає 
запасу потужності; 

5) уникати зльоту в бік перешкод; 
6) при виконанні польоту на незнайомий майданчик першу посадку роз-
раховувати для умов: без використання впливу «повітряної подушки»; 

7) при заході на посадку з перельотом виправляти помилку відходом 
на друге коло. 
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Питання для самостійної перевірки стану засвоєння матеріалу  
за темою 2.8 (Лк. 2.8.1 – 2.8.3): 

1. Основні геометричні характеристики і кінематичні параметри НГ, їх 
визначення і вплив на аеродинамічні характеристики НГ. 

2. Охарактеризувати геометричні і кінематичні параметри лопатей НГ, їх 
вплив на аеродинамічні характеристики лопаті. 

3. Характеристика обтікання лопатей НГ на режимах висіння і вертикаль-
них переміщень. 

4. Характеристика особливостей обтікання лопатей НГ на режимах косого 
обтікання. 

5. Охарактеризувати основні режими роботи НГ при вертикальних пе-
реміщеннях. 

6. Охарактеризувати фізичну сутність режиму косого обтікання НГ, 
визначення індуктивної швидкості і тяги НГ. 

7. Охарактеризувати аеродинамичні сили і моменти, що виникають на ло-
патях НГ вертолету. 

8. Охарактеризувати динаміку поведінки лопатей у площині обертання і 
тяги НГ. 

9. Основні поняття про пружнусть і динамічну міцність лопатей НГ. 
10.  Охарактеризувати аеродинамичні сили і моменти, які діють на эле-

менти лопатей НГ.  
11.  Розкрити поняття про маховий рух лопатей НГ і охарактеризувати ос-

новні сили, що діють у площині тяги НГ.  
12.  Охарактеризувати залежність кута помаху лопатей відносно ГШ по 

азимутам від середнього кута конусності і кута відхилення аероди-
намічної вісі в продольному і поперечному напрямках. 

13.  Охарактеризувати динаміку зміни основних кінематичних параметрів 
лопатей по азимутам.  

14.  Охарактеризувати закономірності зміни кінематичних параметрів від 
махового руху і завалу конуса обертання НГ. 

15.  Охарактеризувати динаміку лопатей у площині обертання НГ і основні 
закономірності коливання лопатей відносно ВШ. 

 
Питання для самостійної перевірки стану засвоения матеріалу  

за темою 2.8 (Лк. 2.8.4 – 2.8.6): 
1. Поняття ідеального і реального НГ і його потужності. 
2. Охарактеризувати момент опору НГ і його залежність від режимів поль-
оту. 
3. Поняття про необхідну потужність СУ і її розподіл по агрегатам і систе-
мам вертольоту. 
4. Оцінка ефективності роботи НГ за допомогою коефіцієнтів корисної дії 
НГ. 
5. Охарактеризувати поняття про потужності ідеального і реального НГ. 
6. Охарактеризувати виникнення і зміну моменту опору НГ при вертикаль-
них режимах обтікання. 
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7. Охарактеризувати виникнення і зміну моменту опору НГ на режимах ко-
сого обтікання. Розкрити фізичну сутність небезпечнихх режимів наванта-
ження лопатей НГ. 

 
ПЕРЕЛІК ЗАДАЧ 

до практичного заняття за темою 2.8 (Лк. 2.8.1 – 2.8.3): 
1. Задача – 8.1.1: 

Визначити площу НГ вертольоту Мі-8, що омітається, питоме нава-
нтаження і коефіцієнт заповнення, якщо діаметр НГ дорівнює 21,3 м, 
маса вертольоту – 12000 кГс, кількість лопатей – 5, хорда лопаті 
складає 350 мм. 

 
2. Задачі – 8.1.2: 
1) Визначити частоту обертання, колову швидкість обертання кінця 

лопаті НГ і число Маха, якщо число обертання НГ вертольоту Мі-24 
дорівнює 248 об/хв, діаметр НГ – 17,4 м, висота польоту вертольоту 
складає 1000 м. 

2) Визначити колову швидкість кінця лопаті НГ, коефіцієнт протікання 
і характеристику режиму роботи НГ вертольоту Мі-2, якщо час-
тота обертання дорівнює 26 1/с, діаметр НГ – 14,5 м, швидкість го-
ризонтального польоту вертольоту дорівнює 210 км/год, кут атаки 
НГ – 50, індуктивна швидкість відкидання маси повітря дорівнює  
10 м/с. 

3. Задачі – 8.1.3: 
1) Визначити результуючу швидкість обтікання перерізів лопатей і її 

складові, якщо частота обертання дорівнює 59,1 1/с, швидкість гори-
зонтального польоту вертольоту АК1-3 складає 150 км/год, азимут 
лопаті 900, кут атаки НГ дорівнює 50, в перерізі поточного радіусу 
лопаті 150 см кут помаху лопаті – 30, а швидкість зміни кута помаху 
– 0,08 1/с, індуктивна швидкість відкидання маси повітря – 6 м/с. 

2) Визначити характеристику режиму роботи НГ вертольоту Мі-24 
при горизонтальному польоті і геометричну крутку лопатей НГ на 
поточному радіусі 8 м, якщо швидкість горизонтального польоту – 
240 км/год, кут атаки НГ – 50, обороти НГ дорівнюють 248 об/хв, кут 
установки лопаті у комля – 70, погонна зміна кута установки по раді-
усу лопаті дорівнює 0,5 град/м, індуктивна швидкість відкидання маси 
повітря – 10 м/с, діаметр НГ – 17,4 м. 

3) Визначити горизонтальну і вертикальну складові швидкості обті-
кання перерізів лопатей НГ вертольоту АК1-3, а також кут атаки 
перерізу лопаті на радіусі 4000 см, якщо швидкість горизонтального 
польоту дорівнює 150 км/год, кількість обертання НГ – 565 об/хв, кут 
атаки НГ – 50 в азимуті лопаті 1800, індуктивна швидкість відки-
дання маси повітря – 6 м/с, кут помаху лопаті – 60, швидкість кута 
помаху лопаті 0,1 1/с, кут установки в перерізі дорівнює 50. 
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2.9. ОСОБЛИВОСТІ АЕРОДИНАМІКИ ГІПЕРЗВУКОВИХ ПОТОКІВ 
І В РОЗРІДЖЕНИХ ГАЗАХ 

 
2.9.1. Особливості гіперзвукового обтікання тіл 
2.9.1.1. Поняття про гіперзвукову течію 
Польоти літаків при числах Маха M > 4 умовно вважаються гіперзвуко-

вими. 
Теорія гіперзвукових течій пов’язана з деякими особливостями обтікання 

твердих тіл порівняно з малими надзвуковими швидкостями: 
– аеродинамічними, тому що вони викликані необхідністю врахування 
великою мірою стисливості через великі значення чисел Маха; 
– фізико-хімічними, тому що газовий потік при гіперзвукових швидко-
стях має високі енергетичні можливості. 

1. Аеродинамічні ефекти в одних випадках дозволяють застосовувати 
спрощене розв’язання аеродинамічних задач, пов’язаних із взаємодією ЛА з га-
зовим потоком при великих гіперзвукових швидкостях, в інших випадках при-
зводять до значного їх ускладнення, тому що метод лінеаризації диференціаль-
них рівнянь руху, які застосовуються при моделюванні великих надзвукових 
течій, не застосовують для гіперзвукових течій. 

2. Фізико-хімічні ефекти в гіперзвуковому потоці пов’язані з утворен-
ням зон із високими температурами. Як правило, вони виникають при переході 
гіперзвукового газового потоку через стрибки ущільнення, на яких кінетична 
енергія руху перетворюється в теплову. При цьому високі температури 
змінюють фізичні властивості газового середовища: наприклад, при темпера-
турі Т = 25000К і помірних тисках починається дисоціація молекул кисню; при 
температурі Т = 40000К відбувається дисоціація молекул азоту; при температурі 
Т = 70000К відбувається іонізація атомів азоту і кисню, при подальшому збіль-
шенні температури відбувається іонізація молекул азоту. 

Питомі теплоємності при таких високих температурах стають непостій-
ними величинами і не залежать від температури. Тому в дослідженнях не засто-
совуються питомі теплоємності, які отримані при постійних обсязі і тиску. 

При гіперзвукових швидкостях неминучий сильний аеродинамічний 
нагрів поверхні обтічного тіла. Тому максимальна швидкість обмежується не 
тільки за умов отримання максимальної підйомної сили, а й за умов макси-
мально допустимого кінетичного нагріву обшивки ЛА. 

Особливостями гіперзвукових течій є: 
1) зі збільшенням числа Маха (↑ M) зменшується кут нахилу стрибка 
ущільнення, при цьому він наближається до поверхні обтічного тіла, 
зменшується область збурень між стрибком і тілом. Це призводить до 
взаємодії стрибка і примежового шару. Головний стрибок обмежує 
збільшення примежового шару. Це призводить до збільшення темпеа-
тури (↑ T) і зменшення масової густини (↓ ρ) і, як наслідок, до збіль-
шення товщини примежового шару (↑ δ). При цьому створюється 
ефект збільшення товщини обтічного тіла, що призводить до викрив-
лення ударної хвилі і збільшення тиску (↑ p); 
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2) малі зміни параметрів руху обтічного тіла призводять до суттєвих 
змін параметрів газу 𝒑𝒑,𝝆𝝆,𝑻𝑻,𝒂𝒂. При M >> a збурені швидкості течії мо-
жуть бути одного порядку зі швидкістю звуку; 
3) через високі температури за головною хвилею і в примежовому 
шарі можуть мати місце дисоціація та іонізація газу, що призводить до 
зміни його термодинамічних властивостей. 

Таким чином, при гіперзвукових течіях методи дослідження аероди-
намічних характеристик, які застосовуються при дозвукових і помірних 
надзвукових швидкостях течії газу, стають непридатними. 

При розгляді обтікання тіл під невеликим кутом атаки (𝜶𝜶) рівняння руху 
можна спростити і отримати алгоритми наближеного визначення аероди-
намічних характеристик ЛА при гіперзвукових швидкостях польоту. 

Стиснення потоку проходить на стрибку ущільнення ОС (рис. 9.1.1): 
При збільшенні надзвукової швидкості зменшується кут нахилу стрибка 

ущільнення до поверхні обтічного тіла (↑ М → β → ω) 
2

2
1 11

4 4сж
k k

Mβ ω ω 
 
 
 

+ += ⋅ + ⋅ +
.                         (2.9.1) 

 

 
 

Рис. 9.1.1. Схема виникнення стрибка ущільнення  
 

При обтіканні надзвуковим повітряним потоком зовнішнього тупого кута 
в точці зламу кута т.О виникають сильні збурення у вигляді характеристик роз-
ширення (рис 9.1.2):  

 

 
 

Рис. 9.1.2. Схема виникнення характеристик розширення  
 

При течії з розширенням надзвукового потоку поворот і його розгін відбу-
вається на серії характеристик розширення ОС ... ОС1. 



256 

2

2
1 11

4 4р
k k

Mβ ω ω 
 
 
 

+ += − ⋅ + ⋅ +
.                             (2.9.2) 

При збільшенні швидкості надзвукового потоку кути нахилу стрибків і 
характеристик розширення мають кінцеві величини: 

(↑ М → ∞, βсж =𝒌𝒌+𝟏𝟏
𝟐𝟐

ω; βр = 0). 
В цьому випадку коефіцієнт тиску можна визначити за значеннями кута 

нахилу стрибка ущільнення і характеристики розширення за формулою: 
р = 2 β ω.                                            (2.9.3) 

Відносну зміну тиску, викликану зміною кута нахилу поверхні обтічного 
тіла, можна визначити за формулою: 

( )2

2
1 41 1

2 1
p

M
κ

ω κ ω

  +  = + +  + ⋅ ⋅    .                        (2.9.4) 

2.9.1.2. Особливості визначення аеродинамічних характеристик про-
філю крила при гіперзвукових швидкостях потоку 

Для наближеного розрахунку розподілу тиску по поверхні твердого тіла 
при гіперзвуковому обтіканні використовується гіпотеза І. Ньютона про корпу-
скулярну теорію гідродинамічного опору. Відповідно до цієї теорії частинки на-
бігаючого повітряного потоку залишаються незбуреними до зіткнення з повер-
хнею твердого обтічного тіла. При ударі частки втрачають нормальну складову 
своєї кількості руху і далі рухаються по дотичній до поверхні тіла. Нормальна 
ж складова кількості руху створює імпульс сили тиску, який діє на поверхню 
обтічного тіла (рис. 9.1.3): 

р - p∞ = ρ∞ V∞
2 Sin2Ɵ,                                  (2.9.5)  

де:  
Ɵ – кут між дотичною до поверхні обтічного тіла і вектором швид-

кості потоку, що набігає, рад. 
Таким чином, через одиницю площі, паралельної похилій площині об-

тікаємого тіла, за одиницю часу проходить цілком певна маса повітря: 
m =ρ∞ V∞ Sin Ɵ.                                          (2.9.6) 

 

 
 

Рис. 9.1.3. Схема обтікання внутрішнього кута гіперзвуковим потоком 
 

Коефіцієнт відносного тиску можна визначити за формулою: 
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22p p Sin
q

θ∞−
= ⋅

,                                      (2.9.7)  
де:  

p p
q

∞−
= p  – зміна відносного тиску. 

Тоді для тонких тіл, коли кут нахилу стрибка дорівнює куту нахилу пове-
рхні обтікаємого тіла β = Ɵ, відносний тиск буде дорівнювати: 

p = 2 Ɵ2 
. 
                                                                             (2.9.8) 

Застосування цієї формули при гіперзвуковому обтіканні обумовлене 
тим, що головна ударна хвиля досягає поверхні обтікаємого тіла. 

Розрахунок сили тиску за формулою І. Ньютона досить точно описує гі-
перзвукову течію навколо тіла в граничних умовах: k = Cp/Cw = 1 і М∞ = ∞. 

Для цього випадку коефіцієнт тиску в критичній точці гальмування вва-
жається рівним: pмакс= 2 

У ході експериментів встановлено, що при k = 1,33 і М∞ = 15, pмакс= 1,75. 
З огляду на те, що в загальному випадку стрибок ущільнення не суміща-

ється з поверхнею обтікаємого тіла, формула розрахунку тиску має вигляд: 
p = pмакс Sin2Ɵ,                                                (2.9.9) 

де: 
pмакс – тиск у критичній точці обтікаємого тіла, Па. 

Тому розрахункову формулу можна перетворити: 
2 21 pp p V Sin θ

ρ
∞

∞ ∞
∞

 
= + ⋅ ⋅ 

   .                           (2.9.10) 

Враховуючи те, що 2 pa k
ρ
∞

∞

= ⋅ , а 
2

2
2

VM
a
∞

∞
∞

= , отримаємо формулу для роз-

рахунку тиску по поверхні обтічного тіла у вигляді: 
p = p∞ (1 + k M∞

2 Sin2Ɵ).                               (2.9.11) 
Відповідно до теорії І. Ньютона тиск на елементарну площу обтікаємого 

тіла залежить від положення цієї площі відносно набігаючого потоку і не зале-
жить від форми іншої частини тіла. Тому опір тіла визначається тільки формою 
його головної частини, тому що тільки вона стикається з частинками набігаю-
чого потоку. Тиск за кормовою частиною обтічного тіла дорівнює нулю. 

З розглянутого можна зробити висновок, що в гіперзвуковому потоці ко-
ефіцієнт тиску за стрибком ущільнення при малих кутах повороту потоку Ɵ, 
пропорційний Ɵ2. Аналогічним чином можна визначити інші фізичні параметри 
газу за косим стрибком ущільнення при гіперзвукових швидкостях течії. 

Так, при куті атаки α = 0 коефіцієнт хвильового опору буде дорівнювати: 
Сха,в =2 Sin2β.                                       (2.9.12) 

Для отримання сумарного коефіцієнта опору необхідно скласти коефіці-
єнти хвильового опору і опору тертя: 

Cxa,Σ = Cxa,тр + Cxa,в .                             (2.9.13) 
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2.9.1.3. Особливості виникнення стрибків ущільнення  
при гіперзвуковому обтіканні 

З огляду на те, що при гіперзвукових швидкостях течії стрибок ущіль-
нення наближається до поверхні обтікаємого тіла, потік повертається на неве-
лику величину, тому можна вважати, що 𝒅𝒅𝒊𝒊𝒏𝒏𝜷𝜷 ≈  𝜷𝜷 ;  𝑪𝑪𝑪𝑪𝑪𝑪𝜷𝜷 = 1, тоді після пе-
ретворення рух гіперзвукового потоку через стрибок ущільнення матиме вигляд 
(рис. 9.1.4): 

 
 

Рис. 9.1.4. Схема утворення стрибків ущільнення при гіперзвуковій течії 
 

(M1 β)2 - 𝒌𝒌+𝟏𝟏
𝟐𝟐

 (M1 β) * (M1 Θ) - 1 = 0.           (2.9.14) 
Величини M1*β і M1*Θ називаються параметрами гіперзвукової подібно-

сті, їх можна замінити коефіцієнтами подібності: 
Kα = M1 Θ і Kc = M1 β.                             (2.9.15) 

Підставивши їх у вихідне рівняння, отримаємо квадратичне рівняння: 
Kc

2 - 𝒌𝒌+𝟏𝟏
𝟐𝟐

 Kc Kα - 1 = 0.                               (2.9.16) 
Розв’язавши це рівняння, отримаємо корні параметрів гіперзвукової поді-

бності: 

Kc = 𝒌𝒌+𝟏𝟏
𝟒𝟒

Kα +�𝟏𝟏 + (𝒌𝒌+𝟏𝟏
𝟒𝟒

 𝑲𝑲𝜶𝜶)𝟐𝟐. 

При малих значеннях кутів нахилу стрибка ущільнення β отримаємо рів-
няння: 

𝒑𝒑
𝒑𝒑𝟏𝟏

=  𝟐𝟐 𝒌𝒌
𝒌𝒌+𝟏𝟏

 Kc
2- 𝒌𝒌−𝟏𝟏
𝒌𝒌+𝟏𝟏

 звідси 

p = =𝒑𝒑−𝒑𝒑𝟏𝟏
𝒒𝒒𝟏𝟏

= 𝒑𝒑𝟏𝟏
𝒒𝒒𝟏𝟏
� 𝒑𝒑
𝒑𝒑𝟏𝟏
− 𝟏𝟏�.                            (2.9.17) 

Після перетворення, за умови, що M1 → ∞, (Kα → ∞), отримаємо рівняння: 
p = (𝒌𝒌 + 𝟏𝟏) Θ2.                                            (2.9.18) 

Звідси можна зробити висновок, що в гіперзвуковому потоці коефіцієнт 
тиску за стрибком ущільнення при малих кутах повороту обтікаємих поверхонь 
Θ, пропорційний значенню Θ2. Аналогічним чином можна визначити інші па-
раметри газу за косим стрибком ущільнення при гіперзвукових швидкостях. 

 
2.9.1.4. Поняття про аеродинамічне нагрівання конструкцій ПС і спо-
соби зниження нагрівання 
При польоті з великими надзвуковими швидкостями частина кінетичної 

енергії літака переходить у теплову, що може призвести до підвищення темпе-
ратури обшивки літака. Аеродинамічне нагрівання поверхні літака значною мі-
рою обмежує можливості швидкісних літаків, перешкоджаючи підвищенню 
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швидкості польоту. Аеродинамічний нагрів обшивки літака починає інтенсивно 
проявлятися при швидкості польоту М > 2. Для забезпечення необхідного за-
пасу міцності обшивки при аеродинамічному нагріванні доводиться збільшу-
вати вагу літака, ускладнювати конструкцію, що погіршує аеродинамічні хара-
ктеристики літаків. 

Аеродинамічний нагрів створює так званий «тепловий бар’єр», який ви-
никає при досягненні швидкості польоту М > 3 і стає надзвичайно небезпечним 
при М > 4. 

При польоті літака з гіперзвуковими швидкостями в примежовому шарі 
відбувається збільшення не тільки швидкості, але й температури. Найбільша те-
мпература виникає в місці гальмування потоку в критичній точці теоретично до 
«0». Внаслідок відведення тепла теплопровідністю з пристіночної області при-
межового шару в зовнішні області шару температура поблизу поверхні обши-
вки менше температури гальмування. При відсутності теплообміну примежо-
вого шару з поверхнею обшивки температура повітря біля поверхні дорівнює 
температурі гальмування і називається температурою відновлення: 

Tr = Т∞ (1 + r 𝒌𝒌−𝟏𝟏
𝟐𝟐

  M∞
2) ,                                      (2.9.19) 

де: 
r – коефіцієнт відновлення температури. 

Величина коефіцієнта відновлення (r) практично не залежить від чисел М 
і Re, але залежить від характеру розподілу швидкостей по перерізу примежо-
вого шару і швидкості відводу тепла теплопровідністю з пристіночної області 
примежового шару. 

Відношення відведення тепла теплопровідністю до виділення тепла за ра-
хунок тертя в примежовому шарі характеризується числом Прандтля: 

Pr= =𝝁𝝁 𝑪𝑪𝒑𝒑
𝝀𝝀

,                                                (2.9.20) 
де: 

μ – коефіцієнт динамічної в’язкості повітря; 
Ср – питома теплоємність при р = const; 
λ – теплопровідність повітря. 

Коефіцієнт відновлення температури (r) залежить від структури приме-
жового шару: 

– для ламінарного шару r = = 0,85�𝒅𝒅𝒅𝒅 ; 
– для турбулентного шару r = = 0,9.�𝒅𝒅𝒅𝒅

𝟐𝟐 . 
Зі збільшенням висоти польоту ступінь нагріву зменшується внаслідок 

зменшення масової густини повітря. 
При нагріванні внаслідок великих перепадів температури в елементах 

конструкції виникають додаткові напруги і з’являється повзучість матеріалу 
конструкції, що зменшує запас міцності обшивки. 

Передача тепла всередину обшивки літака при польоті з гіперзвуковою 
швидкістю (М > 4) і вище ускладнює роботу екіпажу і призводить до підвище-
ної випаровуваності палива з паливних баків літака. 

Процес передачі теплової енергії від рухомого нагрітого повітря до твер-
дого тіла називається конвективним теплообміном. Нагріта обшивка літака  
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випромінює в навколишнє середовище певну кількість енергії у вигляді елект-
ромагнітних хвиль, в основному в інфрачервоній частині спектра. Крім конвек-
тивного теплового потоку в теплообміні присутній тепловий потік, викликаний 
сонячною радіацією, а також джерелами тепла, що знаходяться всередині об-
шивки літака. 

Уся кількість тепла, що досягає поверхні обшивки літака як ззовні, так і 
зсередини літака, витрачається на підвищення температури конструкції літака. 

Таким чином, виникає тепловий баланс: кількість підведеного до обши-
вки літака тепла від усіх джерел дорівнює кількості відведеного тепла: 

qконв + qсолн ± qобш - qізл = 0 
Питомий конвективний тепловий потік визначається за формулою: 

qконв = α (Tr - Tw),                             (2.9.21) 
де: 

Tw – рівноважна температура між середовищем і тілом; 
Tr – температура відновлення; 
α – коефіцієнт теплопередачі між середовищем і поверхнею тіла. 

Питомий тепловий потік від випромінювання обшивки літака визначається 
за формулою: 

qізл = σ ε Tw,                                                (2.9.22) 
де: 

ε – коефіцієнт чорноти поверхні тіла; 
σ – теплова постійна Стефана-Больцмана. 

Питомий тепловий потік від сонячної радіації визначається за формулою: 
qсолн = As βs Gs 𝐒𝐒𝐥𝐥𝐧𝐧𝝋𝝋,                                            (2.9.23) 

де: 
φ – кут нахилу поверхні тіла до сонячних променів; 
As – коефіцієнт затінення поверхні, що враховує стан атмосфери, на-

явність хмарності; 
βs – коефіцієнт поглинальної здатності поверхні тіла; 
Gs – кількість сонячної енергії, що підводиться до 1м2 площі тіла в 

секунду. 
Розвязування рівняння теплового балансу зазвичай здійснюється графічним 

методом. Згідно з результатіами досліджень теплового балансу температура пове-
рхні тіла (Tw) значно вище температури незбуреного середовищаT∞  (рис. 9.1.5). 

Перехрещення кривих конвективного теплового потоку і теплового потоку 
випромінювання дозволяє визначити температуру рівноважного стану Tw: 

qконв = qізл 

 
Рис. 9.1.5. Графік залежності теплового потоку від температури рівноваги 
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Для зниження аеродинамічного нагріву обшивки літака при великих чис-
лах Маха необхідно зменшувати коефіцієнт тепловіддачі (α) і збільшувати сту-
пінь чорноти (ε) поверхні. 

Заходи зниження коефіцієнта тепловіддачі (α): 
– збільшення висоти польоту, призводить до зменшення масової гу-
стини повітря; 
– ламінірізація примежового шару, що дозволяє зменшити швид-
кість течії біля поверхні тіла за рахунок утворення ентропійного 
шару; 
– заходи збільшення випромінювальної здатності поверхні тіла (ε); 
– виготовлення елементів конструкції обшивки літака з матеріа-
лів, які мають високе значення коефіцієнта чорноти (ε). 
 

1. Задача - 9.1.1: 
Визначити кут нахилу стрибка ущільнення і коефіцієнт тиску, якщо по-
вітряний потік набігає на профіль зі швідкітю 2000 км/год на висоті 
1000 м, поверхня сторони внутрішнього кута нахилена на 50. 

 
2.9.2. Аеродинаміка тіл при обтіканні розрідженими газами 

 
2.9.2.1. Особливості аеродинаміки тіл у розріджених газах 
В умовах розрідженого газу необхідно враховувати його молекулярну 

структуру, яка виражається довжиною вільного пробігу молекул від одного зіт-
кнення до іншого. 

У зв’язку з тим, що швидкості хаотичного руху окремих молекул можуть 
змінюватися в широких межах, довжина вільного пробігу різних молекул неод-
накова. Тому основним параметром течії розрідженого газу є середня довжина 
вільного пробігу молекули. 

Розглянемо епюру швидкостей із просковзуванням відповідно до теорії 
Кнудсена про суцільність середовища і простежимо взаємодію двох сусідніх 
шарів газу в примежовому шарі, що знаходяться один від одного на відстані, 
яка дорівнює довжині вільного пробігу молекули (l) (рис. 9.2.1). 

 
 

Рис. 9.2.1. Графік епюри швидкостей і тиску в примежовому шарі 
 
Унаслідок хаотичного руху молекули переміщаються з одного шару в ін-

ший і навпаки. Маса молекул, що переміщаються з одного шару в інший за оди-
ницю часу, буде пропорційна добутку середньої швидкості хаотичного руху мо-
лекул на масову густину газу: 
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m = k1 ρ V,                                             (2.9.24) 
де: 

k1 – коефіцієнт пропорційності; 
ρ – масова щільність, кг/м3; 
V – середня швидкість хаотичного руху молекул, м/с. 

Зміна кількості руху газу при хаотичному русі визначається за формулою: 
m𝙙𝙙𝑽𝑽𝒙𝒙

𝙙𝙙𝒚𝒚
 𝒍𝒍 = k1 ρ V𝙙𝙙𝑽𝑽𝒙𝒙

𝙙𝙙𝒚𝒚
 𝒍𝒍.                                           (2.9.25) 

Імпульс сили тертя за одиницю часу можна визначити за формулою Нью-
тона: 

τ = μ 𝙙𝙙𝑽𝑽𝒙𝒙
𝙙𝙙𝒚𝒚

. 
З фізики відомо, що імпульс сили дорівнює зміні кількості руху маси ру-

хомого газу: 
μ = 𝙙𝙙𝑽𝑽𝒙𝒙

𝙙𝙙𝒚𝒚
k1 ρ V𝙙𝙙𝑽𝑽𝒙𝒙

𝙙𝙙𝒚𝒚
 𝒍𝒍.                                       (2.9.26) 

Звідси можна отримати середню довжину вільного пробігу молекул: 

1

l
k V
ν

=
⋅ .  

Середню швидкість вільного пробігу молекул можна визначити викорис-
товуючи молекулярно-кінетичну теорію газу: 

V = a� 𝟖𝟖
𝝅𝝅 𝒌𝒌

,                                                  (2.9.27) 

де: 
a – швидкість звуку, м/с; 
k – показник адіабати. 

З огляду на вказане формула середньої довжини вільного пробігу молекул 
матиме вигляд: 

0 1, 255 kl
a
ν⋅

= ⋅
 .                                (2.9.28) 

Зі збільшенням висоти атмосфери довжина вільного пробігу молекул сут-
тєво змінюється: так, у землі l – це мільйонні частки сантиметра; на висоті  
120 км – l – кілька метрів; на висоті 200 км – l – сотні метрів. 

Якщо відношення довжини вільного пробігу молекул до товщини приме-

жового шару більше 1 ( 1l
δ
> ), то така область називається областю вільно мо-

лекулярної течії. У цій області елементарні частинки не взаємодіють між собою 
і примежового шару фактично немає. Сили взаємодії між потоком і тілом явля-
ють собою імпульс сили ударів частинок повітря об поверхню тіла. 

Через те що товщина примежового шару залежить від характеру течії та 
числа Re, то число Кнудсена Knδ також буде залежати від чисел Рейнольдса і 
Маха. 

𝜹𝜹
𝑳𝑳
 ≈ 𝟏𝟏

√𝑹𝑹𝒆𝒆
 , тоді   Knδ≈ 𝑨𝑨

√𝑹𝑹𝒆𝒆
.                                      (2.9.29) 
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При малих числах Рейнольдса Re число Кнудсена – Knδ ≈ 𝑨𝑨
𝑹𝑹𝒆𝒆

. 
Таким чином, залежно від числа Re вводиться критерій розрідженості се-

редовища: 
𝑨𝑨
𝑹𝑹𝒆𝒆

 або 𝑨𝑨
√𝑹𝑹𝒆𝒆

 . 
 

2.9.2.2. Підйомна сила і сила лобового опору в молекулярному потоці 
розрідженого газу 

У вільномолекулярному потоці единими силами впливу газового середо-
вища на рухоме в ній тіло є сили зіткнень молекул газу з поверхнею тіла. 

Ці сили можна визначити, якщо відомий закон руху молекул після удару 
об поверхню тіла. 

Існує декілька схем відскакування молекул після удару від поверхні тіла, 
але найбільш близькими до реальних умов є схеми (рис. 9.2.2): 

– дзеркального відскакування (а); 
– дифузійного відскакування (б). 

 
(а)                                                                (б) 

 
 

Рис. 9.2.2. Схеми відскакування молекул від поверхні твердих тіл 
 

1. При дзеркальному відскакувані молекули після зіткнення з тілом відс-
какують від нього під таким же кутом, під яким вони взаємодіяли з тілом. 

2. При дифузійному відскакувані молекули відскакують від тіла під різ-
ними кутами, тому що поверхні тіл не є ідеально рівними. В цьому випадку мо-
лекули газу, вдаряючись об поверхню тіла, віддають йому всю свою кінетичну 
енергію, потім на деякий час ніби прилипають до поверхні тіла і поглинаються 
нею. За цей час відбувається вирівнювання температури газу і поверхні тіла. 
Після чого молекули відскакують від тіла під відповідним кутом зі швидкістю, 
що відповідає температурі поверхні тіла. Величину аеродинамічних сил, що 
діють на тіло у вільномолекулярному потоці, можна оцінити по ударній (кор-
пускулярній) теорії І. Ньютона. 

У цій теорії використовується ще одна схема відскакування молекул – 
схема непружного відбиття. Відповідно до цієї теорії частинки газу при ударі 
повністю втрачають швидкість і ніи прилипають до тіла (рис 9.2.3). 
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Рис. 9.2.3. Схема впливу рухомих молекул на сферичні тіла 
 

У цьому випадку дії вільномолекулярного потоку піддається лише пе-
редня частина поверхні сфери. Сила опору кулі буде дорівнювати сумарному 
імпульсу від сили ударів молекул при зміні кількості руху маси молекул газу об 
передню частину поверхні сфери. 

Масу молекул, що вдаряються об поверхню тіла, можна визначити: 
m = ρ∞ V∞ S. 

де: 
S = π r0

2 – площа міделевого перерізу сфери, м2; 
V∞ – середня швидкість вільного руху молекул, м/c. 

Згідно з теоремою про зміну кількості руху при зіткненні молекул із тілом 
виникає імпульс сили, який передається на кулю у вигляді сили лобового опору. 

m V∞ = ρ∞ V∞
2 S = Ха .                                  (2.9.30) 

Якщо розділити це рівняння на швидкісний натиск і на площу міделевого 
перерізу, то отримаємо коефіцієнт лобового опору у вільномолекулярному потоці: 

Сxа = Ха
𝝆𝝆∞ 𝑽𝑽∞𝟐𝟐 𝒅𝒅

 = 2.                                        (2.9.31) 
Аналогічний результат, як у випадку обтікання кулі, можна отримати і в 

разі обтікання конуса, якщо прийняти, що на поверхні конуса частинки газу по-
вністю загальмовуються (рис. 9.2.4). 

 

 
 

Рис. 9.2.4. Схема обтікання потоком молекул конуса обертання 
Ха = ρ∞ V∞

2 S,                              (2.9.32) 

2 2a

ха
XС
V Sρ∞ ∞

= =
⋅ ⋅  ,                       (2.9.33) 

де:  
S – площа міделевого перерізу конуса, м2 

Силу лобового опору і її коефіцієнт плоскої пластини можна визначити 
використовуючи теорему про кількість руху маси газу, що обтікає пластину 
(рис. 9.2.5). 
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Рис. 9.2.5. Схема обтікання потоком молекул плоскої пластини 
Ха = m V∞ = ρ∞ V∞

2 S = ρ∞ V∞
2 b l Sin α;            (2.9.34) 

СХа = 2 Sin α.                                             (2.9.35) 
 

Таким чином, ударна теорія І. Ньютона показує, що єдиною аеродинаміч-
ною силою при русі тіла в розрідженому середовищі є сила лобового опору. 

Через те що в реальних умовах майже 97 % молекул відбиваються від по-
верхні тіла диффузійно, молекули при відскакуванні від тіла віддають додат-
кову, нормальну до поверхні пластини, силу, аналогічно підйомній силі. Тому 
у вільномолекулярному потоці на пластині буде виникати невелика підйомна 
сила, а сила лобового опору буде значно більшою за величиною, ніж сила опору, 
що визначається відповідно до теорії Ньютона. 

При дифузійному відскакувані коефіцієнти аеродинамічних сил і момен-
тів, що діють на тіла різної форми, визначаються на основі молекулярно-кіне-
тичної теорії газів. Відповідно до теорії в разі дифузійного відскакування моле-
кул коефіцієнти Сxаі Суа плоскої пластини залежать від числа Маха (М), кута 
атаки (α) і відношення найбільш імовірних швидкостей теплового руху відоб-
ражених молекул (Vr) до швидкості вільних молекул (V∞): 

𝑽𝑽𝒅𝒅
𝑽𝑽∞

 .= �𝑻𝑻𝒅𝒅
𝑻𝑻∞

. 

Отже, для визначення коефіцієнтів Сxаі Суа плоскої пластини в вільномо-
лекулярному потоці газу необхідно знати температуру відбитого потоку моле-
кул газового потоку і температуру відновлення (Tr). 

 
Питання для самостійної перевірки стану засвоения матеріалу  

за темою 2.9 
1. Поняття про гіперзвукову течію. 
2. Аеродинамічні характеристики тіл при гіперзвуковому обтіканні. 
3. Особливості виникнення стрибків ущільнення при гіперзвукових швид-

костях.  
4. Аеродинамічні характеристики профілів при гіперзвукових швидкостях 

обтікання.  
5. Поняття про аеродинамічне нагрівання конструкцій ПС.  
6. Способи зниження нагрівання поверхні ПС.  
7. Особливості аеродинаміки розріджених газів.  
8. Підйомна сила і сила лобового опору в молекулярному потоці розрідже-

ного газу.  
9. Особливості розрахунку аеродинамічних сил і моментів при гіперзвуко-

вому обтіканні. 
10. Особливості розрахунку аеродинамічних сил і моментів при обтіканні 

розрідженим газом. 
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ОДИНИЦІ 
ВИМІРУ ФІЗИЧНИХ ПАРАМЕТРІВ 

 
1. Основні одиниці виміру параметрів і характеристик  

в різних системах 
При вивченні властивостей рідини і газу використовуються відповідні си-

стеми одиниць виміру їх параметрів і характеристик. З 1 січня 1963 р. в колиш-
ньому СРСР був введений у дію стандрат ДСТ 9867-61 «Міжнародна система 
одиниць», згідно з яким для всіх галузей науки і промисловості встановлена 
Міжнародна система одиниць виміру СІ (система інтернаціональна), яка була 
прийнята в 1960 г. на XI Генеральній конференції по мірам і вагам. У цій системі 
за одиницю виміру довжини, маси, часу і температури відповідно було прий-
нято: метр (м), кілограм (кг), секунда (с), Кельвин (К). 

Раніше в гідравліці і газовій механіці широко використовувалась фізична 
(СГС) і технічна (МКГСС) системи вимірів. 

Основними одиницями вимірів у системах є: 
− СГС – довжина – сантиметр (см), вага – грам (г), час – секу-

нда (с), температура (0С); 
− МКГСС – довжина – метр (м), вага – кілограм– сила (кГс), час (с), 

температура (0С); 
− СІ – довжина – метр (м), вага – Ньютон (Н), час (с), температура 

(0К), маса – (кг). 
 

Фізичні 
величини 

Одиниці вимірів 
СГС МКГСС СІ 

Площа (S) см2 м2 м2 
Об’єм (W) см3 м3 м3 
Швидкість (V) cм/c м/c м/c 
Прискорення (а,g) cм/c2 м/c2 м/c2 
Маса (m) г кГс с2/м кг 
Сила (F) г см/с2= (дин) кГс кг м/c2=(Н) 
Питома вага (𝜸𝜸) г/(см2 с2)=дин/см3 кГс/м3 Н/м3 
Масова густина ρ) г/(см3 кГс с2/м4 кг/м3 
Тиск (р) г/(см с2) кГс/см2=(ат) Н/м2=(Па) 
Напруга (τ) г/(см с2) кГс/см2 Н/м2=(Па) 
Динамичний кое-

фіцієнт в’язкості (μ) г/(см с)=Пуаз(П) кГс с/см2 Па/с 

Кінематичний кое-
фіцієнт в’язкості (ν) см2/c=Стокс(Ст) м2/c м2/c 

Градус Енглера (0Е) - - 0ВУ 
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2. Похідні одиниц виміру: 
2.1. нано – н – 10-9; (1 нПа) – нано Паскаль; 
2.2. мікро – мк - 10-6; (1мкм) – мікрометр; 
2.3. міллі – м - 10-3; (мм) – міліметр; 
2.4. санті – с - 10-2; (см) – сантиметр; 
2.5. деци – д - 10-1; (дм) – дециметр; 
2.6. дека – да – 101; (дл) – декалітр; 
2.7. гекто – г – 102; (гН) – гекто Ньютон; 
2.8. кіло – к – 103; (кПа) – кіло Паскаль; 
2.9. мега – М – 106; (МН) – мега Ньютон; 
2.10. гіга – Г – 109; (ГПа) – гіга Паскаль. 

3. Одиниці виміру в системі СІ: 
3.1. Сила – F,G – 1 Н (1кГ м/с2); 
3.2. Тиск – р – 1 Па (1 Н/м2); 
3.3. Робота – А – 1 Дж (1 Н м; 1 м2 кг/с2); 
3.4. Потужність – N – 1 Вт (1 Дж/с, 1 м2 кг/с3); 
3.5. Напруга – σ, τ – 1 Па; 
3.6. Об’єм – W – 1 м3; 
3.7. Масова густина – ρ – 1 кг/м3; 
3.8. Питома вага – γ – 1 Н/м3; 
3.9. Питомий об’єм – w – 1 м3/кг; 
3.10. Кінематична в’язкість – ν – 1 м2/с (1 стокс = 10-4 м2/с); 
3.11. Динамічна в’язкість – μ – 1 Па*с; 
3.12. Об’ємна витрата – Qw – м3/с; 
3.13. Масова витрата – Qm – кг/с; 
3.14. Момент сил – M – Н м (кг м2/с2); 
3.15. Момент імпульсу – Mі - кг м2/ с; 
3.16. Момент інерції – Miн – кг м2; 
3.17. Імпульс сили – P*t – Н с; кг c/с; 
3.18. Частота обертання – ω -1/с; 
3.19. Поверхневий натяг – h – Н/м. 

4. Переведення одиниць виміру із одної системи виміру в іншу: 
4.1.760 мм. рт. ст. = 1,01 * 105 Па; 
4.2. 1 Дж = 1 Н м = 1 м2 кг/ с2; 
4.3. 1 Вт = 1 Дж/с = 1 м2 кг/с3; 
4.4. 1 дин = 10-5 Н; 
4.5. аті – надлишковий тиск; 
4.6. ата – абсолютний тиск; 
4.7. 1 эрг – 10-7 Дж; 
4.8. 1 эрг/с – 10-7 Вт; 
4.9. 1 ат – 1 кг/см2 = 1 104 кг/м2 = 9,81 104 Н/м2 = 10 м.вод.ст. = 

735,6 мм.рт.ст.; 
4.10. μводы – 1,82 10-6кг с/м2 = 17,84 10-6 Н с/м2 (Па с); 
4.11. νводы – 1,45 10-5 м2/с; 
4.12. γводы – 1000 кг/м3 = 1 10-3 кг/см3 = 9,81 103 Н/м3; 
4.13. 1 Па = 1,01 10-5 ати.  
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СХЕМА ЕТАПІВ СТВОРЕННЯ НОВИХ ЗРАЗКІВ ЛА 
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	При течії потоку від носика пластини до її хвостової частини число Рейнольдса  збільшується через збільшення довжини пластини (координати хТ). У ході експериментів встановлено, що ламінарний режим течії переходить у турбулентний при певному значенні ч...
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	У дослідженнях встановлено, що при числі Рейнольдса Reкр = 2320 відбувається зміна структури примежового шару. Дослідним шляхом можна визначити координату точки переходу (хТ) і критичне число Рейнольдса (Reкр).
	Величина критичного числа Рейнольдса (Reкр) залежить від:
	 шорсткості поверхні обтічного тіла;
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	 співвідношення температури обтічного тіла і незбуреного газового потоку;
	 ступеня турбулентності набігаючого потоку.
	Знаючи величину критичного числа Рейнольдса (Reкр) можна визначити положення точки переходу (хТ) при різних швидкостях потоку і параметрах стану газу:
	.                                                   (1.5.3)
	Відносне значення точки переходу можна визначити:
	.                                   (1.5.4)
	Як випливає з формули, точка переходу ламінарного режиму течії в турбулентний при збільшенні швидкості потоку зміщується вперед, тобто збільшується зона турбулентного течії. Фізично число Re характеризує ступінь впливу сил в’язкості на сили нормальног...
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