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ДОСЛІДЖЕННЯ ВПЛИВУ ГЕОМЕТРИЧНИХ ПАРАМЕТРІВ 

ПЕРЕДСТАБІЛІЗАТОРА НА АЕРОДИНАМІЧНІ 

ХАРАКТЕРИСТИКИ ГОРИЗОНТАЛЬНОГО ОПЕРЕННЯ ЛІТАКА 

 In modern aircraft, high-lift devices is widely used. It makes possible to im-

prove maneuvering, take-off and landing aircraft characteristics, increase its pay-

load and increase flight safety. The high-lift device of the wing increases the total 

lifting force, both by increasing the lifting force of the wing main part, and by the 

lifting force which is provided by elements of the high-lift device. 

However, powerful high-lift device of the wing can affect the work of the tail 

stabilizer. Slit retractable flaps increase the curvature and the area of the bearing 

surface of the wing. However, when applied, there is a fluctuation in airflow, re-

sulting in a stream falling to a horizontal stabilizer at a certain angle, which in this 

case reduces the angle of attack of the stabilizer, and which may exceed the critical 

angle. The way out of the situation is the use of a slat deflector, which can ensure 

the elimination of the airflow breakdown on the stabilizer and increases the critical 

attack angle of the horizontal stabilizer. 

Slat deflector is an element of high-lift device of the front edge of the horizon-

tal stabilizer. Deflector forms a slot, with the same principle of action, as in the 

regular slat of the wing. However, as a rule, a slat deflector of the horizontal stabi-

lizer is designed to create a negative lift; the deflector slat is directed to prevent the 

breakdown of the airflow on the underside of the stabilizer. 

The effect is to increase the critical angle of attack. As a result, airflow break-

down on the lower surface of the stabilizer occurs at a larger angle of attack. 

In the closed position, the slat deflector should fit into the stabilizer profile to 

reduce the value of the drag coefficient. In the working position between the slat 

deflector and the forehead of the horizontal stabilizer, a profiled slot is formed. It 

provides an increase in the velocity of the steady airflow on the lower surface of 

the wing, resulting in the delayed development of the airflow breakdown, which 

occurs on larger angles of attack. That way we improve take-off and landing per-

formance of the aircraft. 

The basis of the geometric parameters that most affect the aerodynamic charac-

teristics of the slat deflector is the local chord of the deflector, angle of the deflec-

tion, relative height of the slot and overlap. During the research, the optimal geo-

metric parameters of the slat deflector were selected, providing the maximum crit i-

cal angle of attack. 

For comparison: the critical angle of attack of the stabilizer with the slat deflec-

tor is –19˚, while the same parameter for the profile without the use of the slat de-

flector is –11˚ with an insignificant increase in the drag coefficient. The difference 

is 8˚, so we can confidently say that the result exceeded expectations. Therefore, it 
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is recommended to use an wind tunnel in the future, in order to confirm the results 

of computer calculations experimentally. 

One of the live examples of the aircraft, where the slat deflector can significant-

ly improve the stability of the horizontal stabilizer to airflow breakdown is An-32 - 

Soviet military transport multipurpose aircraft. 

Upon modernization of existing aircraft, we will deal with restrictions on the 

size of the deflector. The size of the chord of the deflector is limited by the dis-

tance between the front longeron and the leading edge. On the other hand, in this 

case it is difficult to provide sufficient strength and stiffness of the construction at 

a large length with a relatively low height of the deflector profile. Prolongation of 

the slat deflector for the longeron can be implemented by reducing the height of 

the stabilizer longeron. However, this is undesirable. 

Thus, it can be assumed that the relative length of the chord of the slat deflector 

should not exceed 20% of the chord of the initial profile. 

The obtained results of the research can be applied by design bureaus in the 

creation of aircraft with powerful high-lift devices, as well as for the moderniza-

tion of existing aircraft. 

 На современных самолетах для улучшения маневренных и взлетно-

посадочных характеристик широко используется механизация крыла. Меха-

низация дает возможность увеличить полезную нагрузку и повысить без-

опасность полета. 

Однако мощная механизация на крыле может влиять на работу хвостового 

оперения. Щелевые выдвижные закрылки увеличивают кривизну и площадь 

несущей поверхности крыла. Однако при их применении часто возникает 

значительный скос потока, в результате чего поток падает на горизонтальное 

оперение под определенным углом, в таком случае изменяя угол атаки на 

стабилизаторе, который может превысить критический. Выходом из ситуа-

ции является применение предстабилизатора, который может обеспечить 

ликвидацию срыва потока на стабилизаторе и повышает критические углы 

атаки горизонтального оперения. 

Полученными научными результатами работы следует считать раскрытие 

зависимости аэродинамических характеристик от геометрических парамет-

ров предстабилизатора. Важным результатом исследования является увели-

чение критического угла атаки горизонтального оперения на 6 градусов пу-

тем использования предстабилизатора. 

Вступ 

У сучасних літаках широко використовується механізація. Механіза-

ція крила дає можливість покращити маневрені та злітно-посадкові харак-

теристики літака, збільшити його корисне навантаження та підвищити без-

пеку польоту. Механізація крила – сукупність пристроїв на крилі літака, 

призначених для регулювання його несучих властивостей. Механізація 

включає у себе закрилки, передкрилки, інтерцептори, спойлери, флапейро-

ни, активні системи управління примежовим шаром тощо[1]. 

Проте потужна механізація на крилі може впливати на роботу хвос-

тового оперення. Щілинні висувні закрилки збільшують кривину й площу 

несучої поверхні крила. Закрилки – поверхні, що відхиляються симетрично 
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розташовані на задній крайці крила. Закрилки у прибраному стані є продо-

вженням поверхні крила, тоді як у випущеному стані можуть відходити від 

нього із утворенням щілин. Використовуються для поліпшення несучої 

здатності крила під час зльоту, набору висоти, зниження й посадки, а та-

кож під час польоту на малих швидкостях. Існує велика кількість типів 

конструкції закрилків. 

Принцип роботи закрилків полягає у тому, що у разі їх випуску збі-

льшується кривизна профілю і (у випадку висувних закрилків, які також 

називають закрилками Фаулера) площа поверхні крила (S), отже, збільшу-

ється і несуча здатність крила. Це дозволяє літальному апарату летіти без 

звалювання за меншої швидкості. Таким чином, випуск закрилків є ефек-

тивним способом зниження злітної та посадочної швидкостей. 

Передстабілізатор – елемент механізації передньої крайки стабіліза-

тора горизонтального оперення. У разі відхилення утворює щілину із та-

ким самим принципом дії, як і у передкрилка. Але так як, зазвичай, гори-

зонтальне оперення призначене для створення від’ємної підіймальної сили, 

щілина передстабілізатора напрямлена таким чином, щоб заважати зриву 

потоку на нижній поверхні стабілізатора. 

Ефект від застосування передстабілізатора полягає у збільшенні кри-

тичного кута атаки, у результаті чого, зрив потоку із нижньої поверхні ста-

білізатора відбувається за більшого за модулем кута атаки. 

Саме тому, розробка передстабілізатора горизонтального оперення є 

актуальною науково-технічною темою. 

Постановка задачі 

У даній роботі методами обчислювальної аеродинаміки досліджено 

вплив геометричних параметрів передстабілізатора горизонтального опе-

рення літака на його аеродинамічні характеристики. 

Об’єкт дослідження 

Для дослідження було обрано симетричний аеродинамічний профіль 

NACA 0011 із відносною товщиною 11% (рис. 1). Розрахунки проводились 

за 0,15М  , щоб зімітувати швидкість злету та посадки. 

 

Рис. 1. Аеродинамічний профіль NACA 0011 
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Для розрахунків  аеродинамічних характеристик профілю побудова-

но двовимірну модель у програмі ANSYS ICEM CFD. Аеродинамічні харак-

теристики розраховані за допомогою програмного забезпечення ANSYS 

Fluent 18.1. 
Важливо було підібрати параметри розрахунку, які були б максима-

льно придатними для умов, котрі необхідно розрахувати. Серед моделей 
турбулентної в’язкості як найкращі варіанти розглядались моделі 
Spalart - Allmaras та k-ω SST. Остаточний вибір було зроблено на користь 
останньої. 

Основні геометричні параметри передстабілізатора (рис. 2), вплив на 
аеродинамічні характеристики передстабілізатора яких розглядався, є іден-
тичними параметрам передкрилка. Визначення геометричних параметрів 
було взято за ГОСТ 22833-77: «Характеристики літака геометричні. Термі-
ни, визначення та буквені позначення» [2]. 

Відносна довжина хорди передстабілізатора b  – відрізок прямої, що 
з’єднує точки перетину передньої і задньої кромок передстабілізатора 
площиною, паралельною базовоій площині літака. 

Кут відхилення передстабілізатора пер  – кут, що характеризує пово-

рот базової системи координат передстабілізатором за його відхилення 
(вимірюється між його складеним станом та випущеним). 

Відносна величина щілини h  – відстань між внутрішньою стінкою 
передкрилка та носовою частиною крила. 

Перекриття d  – довжина ділянки передстабілізатора, яка знаходить-
ся у одній площині із крилом у поперечному перерізі. 

Відносна площа передстабілізатора –  відношення площі передстабі-
лізатора до площі стабілізатора. 

Площа передстабілізатора – площа проекції всіх секцій передстабілі-
затора на базову площину кр кр крO X Z  стабілізатора. 

Розмах передстабілізатора – сума розмахів всіх секцій передстабілі-
затора. 

Видовження передстабілізатора   – відношення квадрата розмаху 

передстабілізатора до його площі. 

 

Рис. 2. Геометричні параметри передстабілізатора 
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Результати розрахунків 

Розраховані аеродинамічні коефіцієнти для випадків за різною гео-

метрією передстабілізатора (рис. 3). 

У першу чергу було зроблено продувку профілю за різними розміра-

ми щілини із кроком 0,5%. Результати відображено у табл. 1 та табл. 2. 

 

Рис. 3. Профіль стабілізатора із відносною величиною щілини   

0,5 та 5%  

Таблиця 1. 

Значення Су  за відносної величини щілини від 0,5 до 5% 
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Таблиця 2. 

Значення Су  за відносної величини щілини від 0,5 до 5% 

 
 

Як ми бачимо на рис. 4 і 5, відносна величина щілини має визначаль-

ний вплив у відношенні критичного кута атаки профілю із передстабіліза-

тором. 

 

Рис. 4. Графіки залежності коефіцієнта підіймальної сили від кута 

атаки за різної відносної величини щілини  

передстабілізатора 
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Рис. 5. Порівняння значень коефіцієнта підіймальної сили профілю 

без передстабілізатора та профілю із відносною величиною 

щілини 2,5% 

Вплив величини щілини на коефіцієнт лобового опору наведено на 

рис. 6. 

 

Рис. 6. Графіки залежності коефіцієнта опору від кута атаки за різ-

ної відносної величини щілини передстабілізатора 
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Розрахунок являє собою симуляцію обдувки в аеродинамічній трубі 

горизонтального оперення із передстабілізатором (рис. 7). Для спрощення 

розрахунку навколишнє середовище було прийнято за ідеальний газ. Ре-

зультати розрахунків приводяться у вигляді безрозмірних коефіцієнтів 

(рис. 8). 

Наступним кроком був розрахунок аеродинамічних коефіцієнтів 

профілю із передстабілізатором за різних кутів відхилення передстабіліза-

тора відносно носка профілю. Слід зауважити, що так як коефіцієнт спро-

тиву Сx  не є ключовим фактором і нас цікавить в основному максималь-

ний кут атаки, далі значення коефіцієнтів Сx  не наводяться. 

 

Рис. 7. Відхилення передстабілізатора на різні кути 

Також одним із важливих параметрів, що впливають на аеродинамі-

чні характеристики профілю із передстабілізатором є величина перекриття. 

 

Рис. 8. Графік залежності коефіцієнта підіймальної сили за різної 

відносної величини перекриття 
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Одним із найважливіших геометричних параметрів передстабілізато-

ра є відносна довжина хорди. Відомо, що за розумних меж, що більше цей 

параметр, то більшого кута атаки можна досягти. Проте, виходячи із мір-

кувань конструкції передстабілізатора, рекомендованою відносною дов-

жиною хорди є 20 % [3]. Тому було одразу обрано максимальне допустиме 

у цьому випадку значення відносної хорди передстабілізатора – 22 % [4]. 

На основі даних отриманих у процесі аеродинамічних розрахунків, 

що наведені у попередньому розділі та на основі рекомендацій із наукових 

джерел [4, 5] було підібрано оптимальні геометричні параметри для перед-

стабілізатора горизонтального оперення літака. 

Як бачимо, шляхом підбору геометричних параметрів передстабілі-

затора можна значно підвищити критичний кут атаки горизонтального 

оперення. Різницю коефіцієнтів підіймальної сили наглядно показано на 

рис. 9. 

 

Рис. 9. Порівняння графіків залежності коефіцієнта підіймальної 

сили від кута атаки стабілізатора із перед стабілізатором 

 оптCy  та без Су  
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Так, після аналізу отриманих даних було зроблено висновок, що оп-

тимальні аеродинамічні характеристики досягаються за таких чотирьох ос-

новних геометричних параметрах: 

 Відносна довжина хорди передстабілізатора   22%b  ; 

 Кут відхилення передстабілізатора  пер 10   ; 

 Відносна висота щілини   2,5%h  ; 

 Перекриття   4%d  . 

Ці геометричні параметри дають змогу максимально збільшити кри-

тичний кут атаки горизонтального оперення із передстабілізатором. Як ба-

чимо на рис. 10, на звичайному профілі за кута атаки 13   нижня поверх-

ня майже повністю знаходиться у зоні відриву потоку.  

 

Рис. 10. Спектри обтікання профілю стабілізатора без  

передстабілізатора за критичного кута атаки –13° 

Під час використання передстабілізатора із параметрами, згаданими 

вище, нам вдалося досягти того, що максимальний критичний кут атаки 

сягає 19  . Тому на рис. 11 бачимо, що навіть на критичному куті атаки на 

більшій частині нижньої поверхні відрив відсутній. Тож, шляхом оптимі-

зації геометричних параметрів, нам вдалося збільшити критичний кут ата-

ки горизонтального оперення на 6°, що є значним успіхом. На передстабі-

лізаторі, як і на передкрилку, виникає значне розрідження – коефіцієнт ти-

ску у даному випадку падає до   min=–7,1 (рис. 12). 
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Рис. 11. Спектри обтікання профілю стабілізатора із  

передстабілізатором за критичного кута атаки –19° 
 

 

Рис. 12. Картина розподілу коефіцієнта тиску за кута атаки 19   

Висновки 

Визначення аеродинамічних характеристик профілю горизонтально-

го оперення із передстабілізатором за різних геометричних параметрах 

останнього дало змогу зробити такі висновки: 

 передстабілізатор горизонтального оперення дозволяє значно затягнути 

критичний кут атаки, тому може бути ефективним засобом боротьби зі 

зривом потоку на горизонтальному оперенні та суттєво підвищити поз-

довжню стійкість літака при великих кутах відхилення механізації кри-

ла; 

 оптимальною відносною довжиною хорди передстабілізатора є макси-

мальна можлива величина (тут: 22%); 

 оптимальним кутом відхилення передстабілізатора у разі малої віднос-

ної товщині стабілізатора є величина 10°, що набагато менше типових 

для передкрилка величин 15…25°; 
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 оптимальним значенням відносної величини щілини передстабілізатора 

варто вважати 2,5%; 

 найкращі результати у відношенні затягування зриву потоку на стабілі-

заторі було отримано із відносним перекриттям передстабілізатора 4%. 
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