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УДК 533.695 

Фролов В.А. 

НЕСУЩАЯ СПОСОБНОСТЬ КРЫЛЬЕВ  

В СХЕМЕ ВЫСОКОПЛАНА 

Введение 

Вопросам интерференции крыла и фюзеляжа посвящено много 

работ. Обзоры исследований данной темы содержатся в работах 

автора [1, 2]. Однако бόльшая часть работ о взаимодействии фюзе-

ляжа и крыла посвящена схеме среднеплана. Можно указать только 

немногие работы, в которых авторы анализируют расположение 

крыла по высоте фюзеляжа [1, 3-6], причём в работах: [1] использу-

ется теория метода полос (МП); [3] – метод особенностей; [4] – ме-

тод дискретных вихрей (МДВ); [5] – метод теории тонкого тела 

(ТТТ); [6] – метод несущей линии (МНЛ). Все перечисленные мето-

ды являются приближёнными, поскольку в своей основе опираются 
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на существенные допущения и использование модели идеальной 

жидкости. Несмотря на различные подходы к исследованию влия-

ния фюзеляжа на несущие характеристики крыла, можно отметить 

общий результат, который указывает на уменьшение производной 

коэффициента нормальной силы по углу атаки крыла, установлен-

ного по схеме высокоплана, по сравнению с такой же характеристи-

кой для изолированного крыла. Все полученные ранее коэффициен-

ты интерференции по теории МП [1], ТТТ [5] и МНЛ [6] не зависят 

от удлинения крыла. Заметим, что ТТТ и МНЛ не учитывают также 

и сужение крыла. В данной работе в рамках модификации теории 

МП предлагается метод учёта удлинения крыла в расчёте коэффи-

циента интерференции, характеризующего влияние фюзеляжа  

на крыло, установленного по схеме высокоплана. 

Описание метода 

Рассматривается обтекание комбинации фюзеляж-

прямоугольное крыло потоком идеального газа со скоростью V∞ на 

бесконечности. В рамках приближённого метода трёхмерную зада-

чу обтекания сводим к двумерной, предполагая, что продольная 

компонента скорости V∞cos не влияет на подъёмную силу крыла, 

установленного на фюзеляже (рис. 1). 
 

 
 

Рис. 1. Схема высокоплана комбинации фюзеляж-крыло  

и расположение вихрей 
 

Такой подход характерен для МП, который ранее использовал-

ся автором [1, 2]. В предположении потенциальности течения в по-

перечной плоскости задача сводится к записи комплексного потен-

циала течения w(z). Суммарный комплексный потенциал включает 
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в себя не только комплексные потенциалы течения от однородного 

потока со скоростью V∞sin и диполя, расположенного в центре ци-

линдра, но и комплексные потенциалы течений от отражённых вих-

рей, которые являются инверсионными вихрями для концевых 

внешних вихрей крыла (рис. 1). Сами внешние вихри при записи 

комплексного потенциала не учитываются, поскольку самоиндук-

ция крыла исключается. Поскольку циркуляция концевых вихрей 

изначально неизвестна, то применим метод последовательных при-

ближений. Номер приближения обозначим j. Комплексный потен-

циал поперечного течения около цилиндра и двух инверсионных 

вихрей, применяя теорему Mine-Thomson [7] можно записать так: 
 

                   𝑤(𝑗)(𝑧) = 𝑉̅𝑧 + 𝑉
𝑟2

𝑧
−
𝛤

к(ф)
(𝑗)

2𝜋𝑖
(ln

𝑧−
𝑟2
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где z=x+iy – комплексная координата в плоскости x0y; x, y – абсцис-

са и ордината системы координат, которая показана на рис. 1; 

1i    – мнимая единица; V , V – комплексная сопряжённая и 

комплексная скорости течения на бесконечности; r – радиус цилин-

дра; 
( )

ê(ô )

j  – циркуляция концевого вихря крыла, в присутствии фю-

зеляжа для j-ого приближения; ,v v v v v vz x iy z x iy     – ком-

плексная и комплексная сопряжённая координаты концевых вихрей 

крыла, соответственно. 

Как известно [7], местная вертикальная составляющая скорости 

из (1) определится формулой 
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Получим уравнение связи для циркуляции вихря, записывая 

подъёмную силу по теореме Жуковского Н.Е. [7] и, используя ос-

новную формулу аэродинамики на каждом j-ом приближении 
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где  – плотность газа; S=lb – площадь прямоугольного крыла;  

l, b – размах и хорда прямоугольного крыла; 
( )

ê(ô )

j

yaC  – коэффициент 

подъёмной силы крыла в присутствии фюзеляжа на j-ом приближе-

нии. 

Записывая 
( ) ( )

ê(ô) ê(ô) sinj j

ya yaC C   можно на основание формулы 

(3) циркуляцию вихря представить в виде 
 

𝛤к(ф)

(𝑗)
=

𝐶𝑦𝑎 к(ф)
𝛼(𝑗)

𝜆
(
𝑙

2
𝑉∞sin𝛼),                                  (4) 

 

где введены обозначения: 
( )

ê(ô )

j

yaC
 – производная коэффициента 

подъёмной силы крыла по углу атаки в присутствии фюзеляжа при 

0 на j-ом приближении; =l/b – удлинение прямоугольного кры-

ла. Производную коэффициента подъёмной силы по углу атаки изо-

лированного прямоугольного крыла на основании формул 

R.T. Jones [8] можно записать как 
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Согласно МП [1] коэффициент интерференции, учитывающий 

влияние фюзеляжа на прямоугольное крыло, выражается формулой 
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где 2x x l  – безразмерная координата вдоль размаха крыла; 

 ( ) ( ) sinj j

y yV V V   – относительная вертикальная составляющая 

скорости в поперечной плоскости комбинации фюзеляж-крыло  

на j-ом приближении. Вычисление вертикальной компоненты ско-

рости (2), подстановка полученного выражения в формулу (6) и по-

следующее интегрирование даёт конечную формулу для коэффици-

ента интерференции 
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где d =dф/l – относительный диаметр фюзеляжа, dф=2r – диаметр 

фюзеляжа. Заметим, что случай 0d   означает отсутствие фюзеля-

жа, при котором Kк(ф)1,0. Данный случай указывает на отсутствие 

какого-либо влияния на крыло. Для крыла бесконечного удлинения 

(=∞) в формуле (7) остаётся только первое слагаемое, в таком виде 

(7) полностью соответствует формуле Холявко В.И. [6]. Используя 

метод последовательных приближений для расчёта производной 

коэффициента подъёмной силы по углу атаки крыла, установленно-

го на фюзеляже, запишем 

𝐶𝑦𝑎 к(ф)

𝛼(𝑗+1)
= 𝐾к(ф)

(𝑗)
𝐶𝑦𝑎 к(ф)

𝛼(𝑗)
,     (8) 

Для первого приближения (итерации) (j=1) примем значения, 

принадлежащие изолированному крылу (1)

к(ф) 1,0K  , и производную 

(1)

к(ф)yaC , вычисленную по формулам (5) для изолированного крыла в 

зависимости от удлинения. Процесс итераций будем продолжать, 

пока не выполнится условие ( 1) ( )

к(ф) к(ф)

j jK K    , или условие 

( 1) ( )

к(ф) к(ф)

j j

ya yaC C     , где  – наперёд заданная погрешность вычисле-

ний. Опыт расчётов показал, что достаточно j≤20 для достижения 

точности 10-6 при любых удлинениях прямоугольного крыла и от-

носительных диаметрах фюзеляжа. 

Результаты 

На рис. 2 представлено изменение относительной вертикальной 

скорости вдоль размаха прямоугольного крыла с удлинением =4, 

установленного по схеме высокоплана, для различных относитель-

ных диаметров. Сплошными линиями показано изменение относи-

тельной скорости только от однородного потока и диполя, модели-

рующего обтекание цилиндра, а маркерами изображаются суммар-

ные относительные вертикальные скорости от диполя, однородного 

потока и от пары инверсионных вихрей, расположенных внутри 

цилиндра (см. рис. 1). Из рис. 2 следует, что максимальные значе-

ния относительных скоростей равны между собой для всех относи-

тельных диаметров фюзеляжа. Влияние внутренних вихрей прояв-
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ляется для бόльших относительных диаметров фюзеляжа и вблизи 

мест сочленения крыла и корпуса. На рис. 3 представлено сплош-

ными линиями изменение коэффициентов интерференции (7) с учё-

том (8) от относительного диаметра фюзеляжа для различных удли-

нений прямоугольного крыла, установленного на фюзеляже по схе-

ме высокоплана.  
 

 

  

Рис. 2. Относительная вертикальная 

скорость вдоль размаха крыла  

для схемы высокоплана 

Рис. 3. Коэффициент 

интерференции для схемы 

высокоплана 

 с прямоугольным крылом 
 

Рис. 3 указывает, что удлинения крыла влияют на коэффициент 

интерференции в большей степени для бόльших относительных 

диаметров корпуса. Для сравнения штриховой линией показаны 

данные вычислений Келдыш В.В. [5], полученные по ТТТ для кры-

ла малого удлинения (<1). Как известно, ТТТ предполагает малые 

удлинения крыла, и её результаты не зависят от удлинения крыльев. 

Подстановка второй формулы (5) в формулу (4) приводит к незави-

симости циркуляции вихря от удлинения крыла, и, следовательно, 

коэффициент интерференции (7) для случая малых удлинений пере-

стаёт зависеть от удлинения крыла. Сплошной линией на рис. 3 по-
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казаны результаты для крыла малого удлинения (=0,5), для кото-

рого справедлива вторая формула (5). Можно отметить хорошее 

совпадение результатов ТТТ и данного метода. Маркерами-

кружочками и сплошной линией синего цвета показано совпадение 

результатов Холявко В.И. [6] и данного метода для крыльев беско-

нечно большого удлинения (=∞). 

Заключение 

Предложен приближённый метод учёта влияния фюзеляжа 

круглого поперечного сечения на подъёмную силу прямоугольного 

крыла конечного удлинения, расположенного на фюзеляже по схе-

ме высокоплана. В методе учитывается не только относительный 

диаметр фюзеляжа, но и удлинение крыла. Установлено, что для 

схемы высокоплана крыло обладает меньшей несущей способно-

стью по сравнению с изолированным крылом такого же удлинения. 

С увеличением удлинения крыла несущие способности крыла в 

схеме высокоплана снижаются по сравнению с изолированным 

крылом. 
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УДК 539.3 

Алипова Б. Н. 

НЕКОТОРЫЕ АСПЕКТЫ ОПТИМАЛЬНОГО ПАРАМЕТРА  

ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНОЙ СВЕРХРЕЛАКСАЦИИ  

ПРИ РЕШЕНИИ ЭЛЛИПТИЧЕСКИХ КРАЕВЫХ ЗАДАЧ  

ВЫЧИСЛИТЕЛЬНОЙ ГИДРОДИНАМИКИ 

Из элементарного численного анализа, метод последовательной 

сверхрелаксации (Successive Overrelaxation Method – SOR) с фикси-

рованной точкой экстраполируется как версия итерации Гаусса-

Зейделя (которая сама по себе является производной от предыду-

щих итераций Якоби). 

Рассмотрим линейную систему 𝐴𝑢 = 𝑏 , где 𝐴 - разреженная 

обратная 𝑁𝑥𝑁 матрица, и разложим 𝐴 как 𝐴 = 𝐷 − 𝐿 − 𝑈. 

В данном случае мы определяем 
 

                                      ℒ ≡ (𝐼 − 𝐷−1𝐿)−1𝐷−1𝑈 ,                                     (1) 
 

                                            𝑘 ≡ (𝐼 − 𝐷−1𝐿)−1𝐷−1𝑏 ,                                     (2) 
 

и записываем                    𝑢(𝑛+1) = ℒ𝑢(𝑛) + 𝑘 .                         (3) 
 

Напомним, что последовательная сверхрелаксация получается  

из итерации Гаусса-Зейделя путём введения параметра релаксации 

𝜔 посредством экстраполяции [1] 


