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МЕТОДОЛОГІЯ ОБЧИСЛЕННЯ ЕФЕКТИВНОСТІ РУЛІВ ВИСОТИ 

ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА СХЕМИ «ТАНДЕМ» 

 As of recent rapid development in the field of UAVs, unusual aerodynamic 

practices can be used, for example, the tandem scheme. In early planning stages, 

it’s important to evaluate aerodynamic characteristics of the chosen scheme and to 

approximate its balancing losses, as it impacts the stability and controllability of 

the craft. 

The most effective way of aerodynamic characteristics analysis is done using 

wind tunnels. However, it requires considerable investments in both financial 

terms and time, when designing the model, conducting the experiment and pro-

cessing the results. Because of that, it’s worthwhile to consider the simple CFD 

calculations (XFOIL). 

This paper calculates aerodynamic characteristics of a tandem-scheme based 

“A-8” aircraft using XFLR5 analysis tool with the results compared to a real wind 

tunnel experiment. The overall conclusion of the paper is a recommendation to 

consider XFLR5 for early planning stages for advanced balancing losses calcula-

tion approximation.  

 В работе выполнен расчет аэродинамических характеристик летательного 

аппарата «А-8» схемы «тандем» при определенном отклонении руля высоты, 

размещенном на переднем крыле, при помощи программного обеспечения 

XFLR5. Проведено сравнение результатов расчета с результатами экспери-

мента в аэродинамической трубе.  

Проанализировано значение степени продольной устойчивости самолета 
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и влияние отклонения руля высоты вверх и вниз на коэффициент подъемной 

силы и коэффициент момента тангажа при углах атаки в эксплуатационной 

зоне (2° та 6°). Количественно определено влияние интерференции крыльев 

на эффективность рулей высоты: изменение коэффициента подъемной силы 

оказалось меньшим, а коэффициента момента тангажа – больше, чем для 

изолированного крыла. 

Предоставлено рекомендации по поводу целесообразности использования 

программного обеспечения  XFLR5 в целом и отдельных математических мо-

делей при оценке эффективности рулей высоты, расположенных на переднем 

крыле летательного аппарата схемы «тандем». 

Вступ 

Ряд значних переваг безпілотних літальних апаратів (БПЛА) перед 

пілотованою авіацією: відносно невелика вартість, малі затрати на експлу-

атацію, можливість виконувати маневри з перенавантаженням, які людина 

не здатна витримувати – призвели до більш активного їх розвитку. Харак-

терною особливістю БПЛА є використання різних аеродинамічних схем, у 

тому числі і схеми «тандем», оскільки вона є доцільною у конструктивно-

му аспекті для БПЛА із розкладним крилом та із обмеженими габаритами 

(наприклад, контейнерного старту), так як дає можливість істотно (прибли-

зно на 40 %) зменшити розмах. Таким чином, аеродинамічна схема «тан-

дем» отримала певне розповсюдження серед пілотованих та безпілотних 

літальних апаратів [1, 2]. 

Під час проектування літального апарата будь-якої аеродинамічної 

схеми необхідно відшукати раціональний компроміс між його стійкістю та 

керованістю, оскільки чим стійкіший літак, тим важче вивести його зі ста-

ну рівноваги, тим гірша його керованість. Стійкість літака забезпечується 

певним положенням його центра мас щодо фокусу, а ефективність органів 

керування визначає балансувальні втрати. 

Найточнішим методом визначення балансувальних втрат до початку 

льотних випробувань є експеримент у аеродинамічній трубі (АТ). Основ-

ним його недоліком є висока вартість та витрата часу на виготовлення мо-

делі, проведення самого експерименту та обробки результатів.  

Простішим засобом визначення аеродинамічних коефіцієнтів літаль-

ного апарата, особливо на етапі попереднього проектування, є низькорів-

неві методи обчислювальної аеродинаміки. Вони не потребують значних 

ресурсів обчислювальної техніки та багато часу, проте результати можуть 

мати похибки щодо істинного значення досліджуваної величини.  

Постановка задачі 

Метою роботи є порівняння розрахованих числовим методом аеро-

динамічних характеристик літака схеми «тандем» при різних кутах відхи-

лення руля висоти (РВ) із результатами експерименту.  
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Об’єкт дослідження 

Для дослідження обрано літак А-8 з відомими геометричними пара-

метрами (рис. 1) та аеродинамічними характеристиками [3]. 

 

Рис. 1. Схема літака А-8 [4] 

Профіль переднього крила – RAF-32, кут встановлення складає 

1φ  = +3° , заднє крило має профіль FX 60-126 та встановлено під кутом 

2φ  = 0° . До системи керування літака входять: закрилок/руль висоти на пе-

редньому крилі, елерони на задньому крилі, руль напрямку. У даній роботі 

розглянуто відхиленні РВ на кути °... + °В     (рис. 2).  

Для побудови геометрії крил необхідно знати наступні параметри:  

 напіврозмах переднього крила 10,5 2322 ммl  , коренева хорда 

01 682 ммb  , кінцева – 1 410 ммкb  , довжина руля висоти 

1830 ммРВl  , кут V-подібності 1 6     стрілоподібності 1 7    ; 

 напіврозмах заднього крила 20,5 2540 ммl  , коренева хорда 

02 600 ммb  , кінцева – 2 300 ммкb  , кут V-подібності 2 4      кут 

стрілоподібності 2 4    ; 

 висота коробки становить 710 ммh  , поздовжній винос крил 

1857 ммoxl  .  

Положення центру мас відносно носка кореневої хорди переднього 

крила ц.м. 1010 ммx  , опір фюзеляжу з експерименту дорівнює ф 0,012xc  .  
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Рис. 2. Профілі крил з відхиленням руля висоти на передньому крилі 

Метод дослідження 

Всі розрахунки були виконані для системи двох крил у програмі 

XFLR5, що призначена для визначення аеродинамічних характеристик 

профілів, крил і простих моделей літаків при малих числах Рейнольдса і 

Маха [5]. Застосовано метод вихрової решітки (Vortex Lattice Method) з пі-

дковоподібними та кільцевими вихорами (VLM1 і VLM2, відповідно). 

Швидкість потоку 30 м/с , кути атаки  = -12,8°...20,2°  із кроком у 

1°. Під час розрахунку АХ профілів їх розбивали на 250 панелей. У триви-

мірній постановці кожне напівкрило має за хордою 40 панелей; за розма-

хом заднє напівкрило – 30 панелей, переднє – 7 панелей на центроплані, 30 

– вздовж руля висоти, 15 – на закінцівках (рис. 3).  

 
Рис. 3. Розрахункова сітка (руль висоти відхилено на –20°) 

Аеродинамічні коефіцієнти зведені до площі двох крил, а коефіцієнт 

поздовжнього моменту – також до хорди 0,48 м. 
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Результати дослідження 

Результати розрахунку основних аеродинамічних характеристик чи-

словим методом представлені на рис. 4–7. 

 

Рис. 4. Графіки залежності ( )yc   літака, розраховані у 

XFLR5(VLM2) 
 

 

Рис. 5. Поляри літака, розраховані у XFLR5(VLM2) 

Графіки залежності коефіцієнта підйомної від кута атаки при відхи-

ленні руля висоти на 20 та 10 показали задовільну збіжність (рис. 8). 

Графіки залежності коефіцієнта підйомної сили від кута атаки при відхи-

ленні руля висоти на 10   і 20   мають певну розбіжність, проте значен-

ня похідної 
уc  майже збігається і для 0 становить 0,075 (XFLR5, VLM2) 

та 0,073 (АТ), для 20   становить 0,075 (XFLR5, VLM2) та 0,071 (АТ). 
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Рис. 6. Графіки залежності ( )К   літака А-8, розраховані у 

XFLR5(VLM2) 
 

 

Рис. 7. Графіки залежності ( )zm  літака, розраховані у 

XFLR5(VLM2) 

Розбіжності між результатами розрахунку та експерименту можна 

пояснити тим, що розрахунковий код XFoil завищує Cymax профілю (на-

приклад, для FX 60-126 – на 0,12…0,19), тобто недооцінює відрив потоку, 

який виникає на гладкому профілі та на профілі з відхиленими рулями. Із 

іншого боку, літак А-8 має малі габарити для аеродинамічної труби типу 

Т-101 із робочою частиною 24 м завширшки, а розмах крила А-8 становить 

5 м. Ваги труби розраховані на велику площу крила, а для літака А-8 дають 

більшу відносну похибку вимірювання. 
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Рис. 8. Порівняння розрахованих та експериментальних  

залежностей ( )yc   

Також виявлена певна розбіжність між розрахованими та експериме-

нтальними залежностями коефіцієнту повздовжнього моменту від кута 

атаки. Запаси стійкості літака в діапазоні суа=0,3…0,8 і δВ= –10…+20° точ-

ніше розраховані з моделлю VLM2 (табл. 1), але і для неї різниця із даними 

аеродинамічної труби сягає 0,10, тобто фокус апарата визначається з похи-

бкою у 10 % хорди, що є значною розбіжністю. 

Таблиця 1. 

Величина ступеня поздовжньої статичної стійкості 

δВ, ° Експеримент 

у АТ 

Розрахунок 

у XFLR5(VLM1) 

Розрахунок 

у XFLR5(VLM2) 

–20 –0,42 –0,32 –0,56 

–10 –0,40 –0,28 –0,46 

0 –0,32 –0,22 –0,22 

10 –0,40 –0,17 –0,36 

20 –0,32 –0,11 –0,37 

Вплив відхилення руля висоти на коефіцієнт підіймальної сили наве-

дено на рис. 9 та рис. 10, а на коефіцієнт моменту тангажа – на рис. 11 

рис. 12.  
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Рис. 9. Вплив відхилення руля висоти на коефіцієнт підйомної  

сили(кут атаки α=2°) 
 

 

Рис. 10. Вплив відхилення руля висоти на коефіцієнт підіймальної 

сили (кут атаки α=6°) 
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Рис. 11. Вплив відхилення руля висоти на коефіцієнт моменту  

тангажа (кут атаки α=2°) 
 

 

Рис. 12. Вплив відхилення руля висоти на коефіцієнт моменту  

тангажа (кут атаки α=6°) 
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Із графіків випливає, що числовий метод, як правило, завищує ефек-

тивність рулів висоти. Тому математична модель із підковоподібними ви-

хорами (VLM1) прогнозує лінійну залежність у широкому діапазоні кутів 

відхилення руля, тобто не відчуває відриву потоку і є непридатною для да-

ної задачі. Модель із кільцевими вихорами (VLM2) для даного компону-

вання продемонструвала результати близькі до експериментальних лише 

при невеликих відхиленнях руля вниз (до +10°). 

На графіках показана ефективність органів керування для ізольова-

ного переднього крила (коефіцієнти приведені для тієї ж площі двох крил). 

Числовий метод вказує на істотну інтерференцію крил, яка залежить і від 

положення руля висоти. Так, за відхилення органа керування на передньо-

му крилі вниз, його підіймальна сила зростає, але зростає і скіс потоку, 

який приходить на заднє крило, що зменшує його несучу здатність. Таким 

чином, результуюча зміна коефіцієнта підіймальної сили виявляється ме-

ншою, а коефіцієнта поздовжнього моменту – більшою, ніж для ізольова-

ного переднього крила. 

Протилежне явище спостерігається за відхилення руля висоти на пе-

редньому крилі вгору. 

За відносно великих кутах атаки і кутах відхилення руля (вже за α=6° 

і δВ=20°) числовий розрахунок не збігається до певної величини, тому його 

не можна порівняти із результатами експерименту. 

Висновки 

За допомогою програмного забезпечення XFLR5 було проведено ро-

зрахунок ефективності рулів висоти на передньому крилі літального апара-

та схеми «тандем» і порівняно із матеріалами експерименту в аеродинамі-

чній трубі, що дозволило зробити такі висновки:  

У разі відхилення закрилка або руля висоти на передньому крилі 

зміна коефіцієнта підіймальної сили менша, а поздовжнього моменту – бі-

льша, ніж для ізольованого крила. Це явище виникає внаслідок зміни інте-

рференції несучих поверхонь (скосу потоку на задньому крилі) і було пе-

редбачено теоретично в [6]. 

Для оцінки ефективності рулів висоти відносно коефіцієнту підійма-

льної сили та моменту тангажа при малих кутах відхилення руля вниз 

(до 10°) можна рекомендувати математичну модель кільцевих вихорів 

(VLM2 або Ring Vortex), але у жодному разі не підковоподібних вихорів 

(VLM1 або Horseshoe Vortex). Якщо рулі висоти у розрахунку відсутні, то 

обидві моделі дають практично тотожні результати, хоча час розрахунку із 

VLM2 приблизно вдвічі менший. 

За великих кутах відхилення рулів вниз (більше 10°) та при їх відхи-

ленні вгору числовий метод із обома моделями значно завищує ефектив-

ність рулів і не може бути рекомендований навіть для грубих оцінок. 
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Подальший напрямок досліджень полягає у визначенні ефективності 

рулів висоти за допомогою аналітичного методу та високорівневого число-

вого методу (Ansys) і порівняння отриманих даних з експериментальними. 
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