
та же модель с обычными предкрылками. Последнее следует иметь в 
•иду, поскольку аэродинамическое качество существенным образом влияет 
ни налетную дистанцию самолета.

Надо также иметь в виду, что гибкие предкрылки смещают аэроди- 
'имичоский фокус крыла вперед несколько больше, чем обычные пред- 

лки.
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ЩИТОК МАЛОЙ ХОРДЫ КАК СРЕДСТВО МЕХАНИЗАЦИИ 
КРЫЛА САМОЛЕТА

В 1978 г. Либеком была опубликована статья* , в которой сообща­
лось о том, что с помощью щитков очень малой хорды ( щитков Гарни), 
устанавливаемых вблизи задней кромки под прямым утлом к нижней по- 
мнрхности крыла, удается получить существенное увеличение подъемной 
силы при одновременном уменьшении лобового сопротивления. Крыло, 
имевшее малое удлинение и, по-видимому, толстый профиль с большим 
радиусом носка, предназначалось для стабилизации движения гоночных 

автомобилей.
Поскольку механизм воздействия таких щитков на обтекание крыла 

Но совсем ясен, а их применение на некоторых типах самолетов пред­
ставляется Еполне возможным, авторами настоящей статьи были проведе­
ны испытания модели изолированного крыла самолета с различными вари­
антами щитков в аэродинамической трубе. Полученные материалы испыта­
ний позволяют составить определенное суждение об эффективности щит-, 
ков и характере обтекания крыла с подобными щитками.

Исследование проведено на модели крыла, имевшем удлинение Л  =6 , 
с,ужение £  =3,37, относительную толщину с  =12%, профили со сравни­

тельно небольшим радиусом носка.



_  g
Были рассмотрены щитки разных хорд ( $ #  =  = 0 ,01 ; 0,02 и

0 ,05 ) и длин 0,645 и I )  при двух углах отклонения ( -
=90 и 6 0 °) и двух положениях по хорде крыла ( и 0 ,9 ).

Проведены весовые испытания, испытания на распределение даил 
и визуализация обтекания верхней поверхности модели при числе Рей­
нольдса Re = 1,13*Ю °и числе М=0 ,1 2 .

Интегральные аэродинамические характеристики представлены в 
скоростной системе осей координат с началом в точке, расположенной 
1/4 части средней аэродинамической хорцы крыла.

Результаты испытаний показали, что щитки существенно повышают 
несущие свойства крыла и что их влияние на аэродинамические харак­
теристики крыла зависит от хорды, размаха, угла  отклонения и пол 
щитка по хорде крыла.

Увеличение относительной хорцы щитка от 0,01 до 0,05 сопровож­
дается значительным увеличением коэффициента подъемной силы Су.а П| 

докритических углах атаки, максимального значения коэффициента 
коэффициента сопротивления СХащм малых углах атаки сС , уменье 
нием критического у гла  атаки крыла оСкр , снижением аэродинамически 
качества К и появлением значительного момента тангажа на пикирова­
ние ( рис. I ) .

Установлено, что в области малых значений ос щиток несколько 
увеличивает наклон кривой Саа (сС )-

При докритических углах атаки приращение коэффициента подъ 
ной силы крыла ACuq, вызванное щитком, слабо зависит от утла  ат 
величины zJ Суа /яогОлизки _к величинам А С ^  при докритических углах 
атаки. При хорде щитка = 0,01 величинаСалтах испытанной модилИ 
возрастает на ~  13%, а при хорде =0,05 -  на 39%.

Критический угол атаки крыла со щитком, как и следовало ожид 
меньше, чем у  крыла без щитка; уменьшение у гла  с С ^  тем больше, чем 
больше хорда щитка.

Как показали спектры обтекания верхней поверхности модели, место 
начала срыва потока на крыле рассмотренной компоновки не зависит от 
того, имеется щиток или нет е го , но интенсивность развития срыва по­
тока по мере увеличения у гла  атаки возрастает с увеличением хорды 
щитка.

Отклоненный щиток увеличивает разрежение на верхней поверхнос­
ти крыла и повышает давление на нижней (рис. 2 ) .  Если у  крыла без 
щитка основную роль в создании подъемной силы играет верхняя по­
верхность, то у  крыла со щитком повышается вклад нижней поверхнос­
ти, причем он растет с увеличением хорцы щитка. Прирост подъемной сили,



Рис. I .  Влияние хорды щитка на аэродинамические харак­
теристики крыла ( ^  = 0,645; I ;  90 )

«даваемый верхней и нижней поверхностями в сечениях, обслуживаемых 
VKom, примерно одинаков и слабо зависит от у гла  атаки в диапазоне 

4 •  0 . . .1 6 ° .  В сечениях, обслуживаемых щитком, влияние последнего
нииляется так же, но в меньшей степени.

Щиток смещает переднюю критическую точку во всех сечениях назад. 
|Н|«м »том на носке крыла возрастает разрежение и, значит, увеличивает- 
I и подсасывающая сила (р и с .З ). Это приращение подсасывающей силы 

(Матично компенсирует сопротивление самого щитка и ту часть прираще*
I мн сопротивления, которая вызвана перераспределением давления на 
Постовой части крыла. Соотношение между приращениями подсасывающей 
ими и лобового сопротивления зависит от размеров щитка и формы про- . 
|мк крыла. По-видимому, возможен случай (и это подтверждается 
ин'яедованиями, упоминающимися в статье Либека), когда приращение 
индсасывающей силы оказывается больше приращения лобового сопротивле­
нии. Тогда, увеличивая подъемную силу, щиток может несколько умень- 
■ить лобовое сопротивление крыла. В проведенных нами опытах jjj



на крыле, скомпонованном из профилей со сравнительно небольшим ради» 
усом носка, уменьшения CX{L получено не было. Однако производная 

’ ХаРактеРизУЮ1Чая "отвал" поляры Си^С^Л, У крыла со щитком 
при Суа =0-0,9 Оказалась на 10-15$ меньше, чем у  крыла без щитка. 
Отсюда следует, что щитки несколько увеличивают эффективное удлине­
ние крыла.

Поскольку вызванное щитком увеличение разрежения на верхней по* 
верхности и повышение давления на нижней происходят в большей степе­
ни в хвостовой части крыла, аэродинамический фокус крыла несколько 
смещается к задней кромке (см .ри с .1 ) .

При увеличении размаха щитка от =0,645 до €щ =1 наиболее 
сильно изменяется величина момента тангажа: при = 0 ,05 , Хщ  ■ I,



ff'uf = 90°прирост коэффициента момента на пикирование при заданной 
центровке составляет около 40%. Значительно возрастает аэродинамичес­
кая нагрузка на концах крыла (рис» 4 ) .  Коэффициент подъемной силы 
крыла в целом на докритических углах атаки увеличивается на 0 ,15 , аэро 
динамический фокус смещается к задней кромке на 3% САХ. Коэффициент 
сопротивления при Си- = 0 немного возрастает, а индуктивное сопротив 
Лоние уменьшается, но сравнительно немного. Влияние размаха щитка н-а 

Величины Ктаас и °£кр оказывается слабым.
Место начала срыва потока и угол атаки, при котором начинается 

срыв потока на испытанной модели крыла, не зависят от размаха щитка, 
но характер развития срыва потока по мере увеличения у гла  атаки меня- 
п тся .

Смещение щитка от задней кромки вперед в положение ЗСщ ^ 0 ,9



0,5- z
Рис. 4 . Влияние щитка на распределение аэро­
динамической нагрузки по размаху крыла {Хщ  =
= 1; (Гщ = 90 °; (X = 10 ,9 °)

дает существенное (30-40%) приращение момента тангажа на кабрирование, 

При этом величины Суа и Сиатаяс уменьшаются на ~  0 ,07 , а КтоаГ на 
единицу. Остальные аэродинамические характеристики изменяются незна­
чительно. _

Уменьшение у гла  отклонения щитка ( ви$ = 0 ,05 , = 0 ,6 4 5 ,Л ^ *1 )
от 90 до 60° приводит к значительному уменьшению коэффициента сопро­
тивления Cjca ( на~98%)« к возрастанию максимального аэродинамического 
качества (на<-20%) и критического у гла  атаки ( на 1 ,2 ° ) .  Несущие



свойства и моментные характеристики крыла изменяются незначительно 
(рис. 5 ) .  Очевидным достоинством щитка малой хорды является неболь­
шой шарнирный момент.

О 0,5 7,0 Суа

Рис. 5 . Влияние у гла  отклонения щитка на хордовую диаграм­
му ( fay = 0 ,05 ; = 0,645; I )

Приведенные выше материалы показывают, что щиток Гарни может 
быть использован на крыле самолета для повышения несущих свойств при 
малых скоростях полета, например в качестве органа непосредственного 
управления подъемной силый. В целях уменьшения неблагоприятного мо­
мента тангажа на пикирование, возникающего при отклонении щитка, пос­
ледний следует располагать примерно на 90% хорды крыла, а для умень­
шения сопротивления -  отклонять его на у гол  60°. Оптимальные размеры 
щитка в каждом конкретном случае могут быть подобраны эксперименталь­

ным путем.


