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ЧИСЕЛЬНЕ ДОСЛІДЖЕННЯ ВПЛИВУ РОЗТАШУВАННЯ ДВИГУНА  

НА АЕРОДИНАМІЧНІ ХАРАКТЕРИСТИКИ ЛІТАКА 
 

В статті розглянуто вплив розміщення мотогондоли з працюючим двигуном та реактивного струме-
ня на аеродинамічні характеристики крила на злітно-посадочному та крейсерському режимі польоту. На-
ведена методика розрахунку параметрів потоку біля поверхні компоновки літака (крило, мотогондола, за-
крилок) з урахуванням в’язко-нев’язкої взаємодії та турбулентного струменя від двигуна. Визначені раціо-
нальні параметри розміщення мотогондоли з двигуном відносно крила, які покращують аеродинамічні хара-
ктеристики літака на різних режимах польоту. 
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Вступ 
Постановка проблеми. Розвиток авіації на су-

часному етапі характеризується постійним підвищен-
ням ефективності застосування і підвищенням безпе-
ки польотів літальних апаратів. Основними вимогами 
до перспективних ЛА транспортної авіації є: 

1) покращення злітно-посадочних характеристик; 
2) велика дальність польоту; 
3) безпека польоту; 
4) експлуатація з непідготовлених аеродромів. 
Одним з напрямів виконання даних вимог є пок-

ращення аеродинамічних характеристик (АХ) літаль-
них апаратів (ЛА). Одним із способів покращення АХ 
є застосування енергетичних засобів таких, як обдув 
верхньої поверхні крила струменем від двигуна. 

Дослідження показують, що застосування об-
дування верхньої поверхні крила разом з поліпшен-
ням злітно-посадочних характеристик літака, тягне 
за собою збільшення опору на крейсерських режи-
мах польоту. Це призводить до зменшенню аероди-
намічної якості на крейсерських режимах і відповід-
но зниження максимальної дальності польоту.  

Аналіз льотно-технічних характеристик літаків 
Ан-74 ТК 200 з розміщенням мотогондоли двигуна 
над крилом, і Ан-74 ТК 300 з розміщенням мотогон-
доли двигуна під крилом, показав, що Ан-74 ТК 200 
має малу дальність польоту але дуже добрі злітно-
посадочні характеристики, а Ан-74 ТК-300 має бі-
льшу дальність польоту але задовільні злітно-
посадочні характеристики. Звідси виникла проблема 
в суміщенні кращих характеристик Ан-74 ТК 200 і 
Ан-74 ТК 300 в одному компонуванні. 

Метою роботи є дослідження впливу розташу-
вання двигуна на аеродинамічні характеристики 
літака та визначення раціональних параметрів роз-
міщення мотогондоли. У роботі розглянутий вплив 
розміщення мотогондоли  з  працюючим  двигуном 

відносно верхній поверхні крила на його аеродина-
мічні характеристики на різних режимах польоту.  

Основна частина 
Поставлена задача розв'язувалася на основі ві-

домих методів гідродинамічних особливостей з ви-
користанням ідеї Прандтля – розділення області те-
чії на зовнішню, де використовується модель ідеа-
льного газу, на примежовий шар і струмінь. 

Простір течії газу біля компоновки розбивається 
на чотири області (рис. 1), в області 1 зберігаються 
постійними повна ентальпія і робиться припущення 
про відсутність в'язкості, в інших же областях (2, 3, 
4), прилеглих до поверхні тіла, в'язкість ураховується. 
Всі області відокремлені вихровим шаром, який роз-
ташовується на відстані товщини витіснення від тіла 
або осі симетрії струменя. Течія нев'язкого газу в об-
ласті 1 задовольняє рівнянню Лапласа 

2 2 2

2 2 2 0
x y z
     

  
  

,                        (1) 

де    збурений потенціал швидкості. Рішення рів-
няння (1) можна записати в інтегральній формі від-
носно збуреного потенціалу швидкості. Для компо-
новки ЛА, яка складається з декількох елементів не 
пов’язаних між собою (крило, закрилок, мотогондо-
ла) інтегральна форма має вигляд:  

Рис. 1. Схема моделювання течії газу  
біля компоновки ЛА 
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де i 1,...m ; m  число елементів компоновки ЛА, 

 E 1 4  ,
 

 E 1 2  , точка  x, y,z  знаходиться 
відповідно зовні або на поверхні елементів компо-
новки Si; r  відстань між розрахунковою панеллю 
та панелями, з яких ураховується вплив; нормаль –

x y zn n i n j n k  


;  iV V n
n 
    


   , масова 

витрата – a a am V S  ; Sм, Sа1, Sа2 – відповідно, по-
верхня мотогондоли, поверхня першого активного 
перетину, поверхня другого активного перетину. 

Інтенсивність джерела на другому активному 
перетині 

a2
c a

c a a
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dn S S

 
      

 
. 

Розподіл моменту диполів по поверхні струме-

ня рівний:  C 0
R L
m

   


, 

де   c c
c

d ddR m V V m m
dL dL dL


 
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 

    – 

тяга двигуна; cV   – швидкість струменя на значно-

му видаленні від зрізу сопла; L – відстань від зрізу 
сопла; 0  – різниця потенціалів на зрізі сопла. По-
ложення поверхні струменя визначається по лініях 
струму.  

Рівняння (2) розв'язується при наступних гра-
ничних умовах: 

– на поверхні iS  виконується умови непроті-

кання     iV n 0, x, y,z S   
 

;  

– на нескінченному видаленні від поверхні і 
його сліду рідина знаходиться в стані спокою, тому 

2 2 2
rlim 0, r x y z      ;  

– на if  (поверхня пелени) повинна дотримува-
тися умова безперервності тиску і нормальної скла-
дової швидкості  

     , ip p n n x, y,z f         
  ;  

–  на гострих кромках iL  поверхонь iS  вико-
нується умова Чаплигіна–Жуковського про кінцівку 
швидкості 

     , ip p n n x, y,z L         
  . 

При визначенні потенціалу i  на поверхні iS  
добавляються індуктивні потенціали від диполів і 
джерел інших елементів.  

Перший та другий інтеграли рівняння (2) до-
зволяють отримати розподіл збуреного потенціалу 
швидкості на елементах компоновки (крило, закри-
лок, щільовий закрилок, передкрилок) та пелени fi, 
яка сходить з задніх крайок елементів, з урахуван-
ням їх взаємодії. Останні інтеграли (4-7) рівняння 
(2) визначають збурений потенціал на поверхні мо-
тогондоли. Рівняння (2) розв’язуються з викорис-
танням методик [1 – 3]. 

Для розрахунку характеристик примежового 
шару (ПШ) в області 3 використовується інтегральні 
співвідношення теорії примежового шару, які запи-
суються в ортогональній системі координат oxyz, в 
якій поверхня обтічного тіла визначається умовою 
у=0 (у – відстань від поверхні по нормалі). На самій 
поверхні береться ортогональна сітка координатних 
ліній х і z. 

У разі сталого руху, за відсутності масових сил 
і умови  3 1V V  , де  1V   і  3V   - відповідно 
швидкості на верхній межі примежового шару уз-
довж осі ох і oz, у роботі відведено інтегральне 
співвідношення у вигляді: 

00
0

2 0 0
z 00 2

d 1 V
dx V

V2 1V V M .
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


  
  


  

  
       

 

   (3) 

де 0V   швидкість відсмоктування або видування 
газу на поверхні тіла; 0  напруга тертя на поверх-

ні тіла; dVV
dx
  ;   x

0
0

V1 dy
V





 
   

 
 – товщина 

витіснення; x x
00

0

V V1 dy
V V



 

 
   

 
 – товщина втра-

ти кількості руху. Методика розв’язання рівняння 
(3) представлена в роботі [4]. 

Третій інтеграл рівняння (2) дозволяє урахува-
ти вплив примежового шару та в’язко-нев’язку вза-
ємодію. Отримавши характеристики примежового 
шару та координати точки відриву за методикою [4], 
вплив ПШ та в’язко-нев’язку взаємодії ураховуємо 
за допомогою вихрової пелени [5]. Вихрова пелена 
передбачається віддаленою від крила на товщину 
витіснення 0 . Перепад потенціалу пш  на вихро-
вій пелені визначається з розв’язання диференційно-

го рівняння 0пш

cp

d V
d




 

 

, а у відривній зоні 
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(область 4) розподіл потенціалу береться однаковий 
уздовж вихрової пелени і тіла  

пш відрV d .     

Це витікає з експериментальних даних про не-
змінність тиску у всій зоні відриву. Вихрова пелена 
після відриву ПШ розташовується уздовж вектора 
швидкості набігаючого потоку.  

Вплив турбулентного струменя на аеродинамі-
чні характеристики крила здійснюється з наступни-
ми припущеннями:  

– поперечні розміри струменя малі, в порівнян-
ні з поздовжніми, це дозволяє вивчення струмене-
вих течій проводити, виходячи з рівнянь примежо-
вого шару;  

– азимутна складова швидкості дорівнює нулю;  
– радіус кривизни осі струменя великий. 
Для визначення параметрів течії газів у турбу-

лентному струмені за методикою [5, 6] розв’язують-
ся диференційні рівняння: 

x rV H V H 0
x r

 
 

 
,  

x x
x r

V V 1 H 1 pV V
x r H r x

   
  

     
, 

x
x r

Vi i 1V V qH
x r H r r

   
  

     
,     (4) 

де H rcos    коефіцієнт Ляме;    кут повороту 

осі струменя;   x x
1 m

V Vk V V
r r 

 
       

 
 

напруга тертя (друга гіпотеза Прандтля); mV   мак-
симальне значення швидкості в поперечному пере-
тині струменя; V   швидкість на межі струменя 
(швидкість супутного або зустрічного потоку);    

товщина струменя; iq
Pr r
 

 


 тепловий потік 

(закон Фурье); pC
Pr  


 число Прандтля; i   

ентальпія газу;    коефіцієнт теплопровідності; 

pC   теплоємність при постійному тиску, отримає-

мо значення складових індуктивних швидкостей від 
струменя по крилу.  

Далі розв’язуємо рівняння (2) з умовою непро-
тікання 

 ci iV V V n
n 
    


    ,   (5) 

де ciV 


 індуктивна швидкість від струменя в кож-
ній точці колокації панелі на крилі.  

Від отриманих розподілених параметрів по 
крилу визначаються індуктивні швидкості від крила 
в області струменя і уточнюється форма струменя і 
знов розв’язується рівняння (2) з оновленими зна-
ченнями (5), тобто процес розрахунку ітераційний. 
Коефіцієнт тиску на поверхні крила визначається з 
рівняння Бернуллі: 

 2ci i
2 2

V V V
Cp 1

V 2 V



 

   
  


  

,        (6) 

де V 


 вектор швидкості набігаючого потоку; 

ciV 


 швидкість струменя в даній точці крила; 

iV i j k
x y z
  

  
  


;    збурений потенціал на 

поверхні крила.  
З допомогою розробленої методики розгляну-

тий вплив на аеродинамічні характеристики компо-
новки ЛА розташування двигуна.  

Для забезпечення високої аеродинамічної якос-
ті на крейсерському режимі з одночасними добрими 
характеристиками на зльоті і посадці пропонується 
розміщувати мотогондолу над крилом на відстані, 
що дозволяє зменшити опір тиску на крейсерських 
режимах польоту, а управління соплом двигуна за-
безпечить поліпшення аеродинамічних характерис-
тик на етапах зльоту і посадки.  

Задача дослідження тривимірна. Схема розра-
хунку положення сопла відносно хорди крила пред-
ставлена на рис. 2. Для чисельного дослідження ви-
користовувалося крило з профілем NACA-0015, по-
довженням 4  , хордою b=1,5 з моделюванням 
відхилення закрилка. Діаметр сопла dc=0,3; швид-
кість струменя з сопла Vс=200 м/с.  

 
На рис. 3 представлено вплив висоти розташу-

вання нижньої кромки сопла над поверхнею крила 
на коефіцієнт лобового опору (закрилок не відхиле-
ний). Видно, що видалення мотогондоли від повер-
хні крила істотно знижує опір. Зріз сопла відносно 
хорди розташований х = 0,067.  
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Рис. 2. Схема розрахунку 
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На рис. 4 наведені результати розрахунку 
впливу висоти розташування нижньої кромки сопла 
над поверхнею крила на коефіцієнт підіймальної 
сили крила в залежності від кута атаки.  

З графіка видно, що із збільшенням висоти 
установки двигуна над крилом підіймальна сила 
крила зменшується.  

На рис. 5 представлені результати досліджень 
за визначенням висоти розташування сопла над по-
верхнею крила і видаленням зрізу сопла від перед-
ньої кромки крила на максимальну аеродинамічну 
якість.  

Для зниження дистанції розгону і пробігу та по-
ліпшення злітно-посадкових характеристик можна, 
використовуючи поворотне сопло, змінити напрямок 
струменя щоб забезпечити його натікання на крило 
під певним кутом з метою отримання необхідних 
величин підіймальної сили і лобового опору. На рис. 
6 представлені залежності коефіцієнта підіймальної 
сили від кута установки сопла двигуна відносно хо-
рди крила (закрилок відхилений). При вивченні 
впливу кута установки сопла відносно хорди крила в 
даній компоновці розрахунки показують, що із збі-
льшенням кута установки від 0° до 5° коефіцієнт 
підіймальної сили Суа  зростає, а далі поступово 
знижується. Це пов'язано з тим, що із збільшенням 
кута β площа крила, яка обдувається струменем, 
зростає. Але з подальшим зростанням кута установ-
ки сопла (β>5) збільшується проекція вектора швид-

кості на нормаль до поверхні, що в результаті збі-
льшує коефіцієнт тиску на поверхні крила. 

Висновки 
В результаті проведених розрахунків представ-

леної компоновки (крило + закрилок + мотогондола) 
для поліпшення характеристик зльоту і посадки до-
цільно використовувати розміщення крила відносно 
фюзеляжу – «низькоплан», що дозволить викорис-
товувати екранний ефект близькості землі. Для за-
безпечення максимальної аеродинамічної якості на 
крейсерському режимі польоту пропонується роз-
міщення мотогондоли з двигуном над крилом на 
деякій відстані від  поверхні крила.  

Визначені раціональні параметри розміщення 
мотогондоли з двигуном відносно крила, які покра-
щують аеродинамічні характеристики літака на різ-
них режимах польоту: 

– висота розміщення мотогондоли 
h = 0,35….0,4 м; 

– відстань зрізу сопла від передньої кромки 
крила  cx   0,2…0,25; 

– кут нахилу осі сопла до хорди крила 
β = 4,5…5,2°. 

Розроблена методика дозволяє на етапі проекту-
вання до натурного експерименту визначити раціона-
льне розташування силової установки відносно крила 
тим самим знизити трудовитрати, енерговитрати і 
собівартість літального апарату, що розробляється. 
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ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ РАСПОЛОЖЕНИЕ ДВИГАТЕЛЯ  

НА АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ САМОЛЕТА 
В.Г. Лебедь, А.Л. Сушко 

В статье рассмотрено влияние размещения мотогондолы с работающим двигателем и реактивной струи на аэ-
родинамические характеристики крыла на взлетно-посадочном и крейсерском режиме полета. Приведена методика 
расчета параметров потока у поверхности компоновки самолета (крыло, мотогондола, закрылок) с учетом вязко-
невязкой взаимодействия и турбулентной струи от двигателя. Определены рациональные параметры размещения мо-
тогондолы с двигателем относительно крыла, которые улучшают аэродинамические характеристики самолета на 
различных режимах полета. 

Ключевые слова: компоновка летательного аппарата, мотогондола с работающим двигателем, турбулентная 
струя, размещения мотогондолы относительно крыла. 
 

NUMERICAL INVESTIGATION OF THE LOCATION OF THE ENGINE  
ON THE AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF THE AIRCRAFT 

V.G. Lebed, A.L. Sushko 
The article discusses the arrangement of placing the nacelle with the engine running and jet on aerodynamics characteris-

tics of the wing during takeoff and landing and cruising flight. The technique for calculating the parameters of the flow at the 
surface layout of the aircraft (wing, nacelle, flap), taking into account the viscous-inviscid interaction and turbulent jet. Defined 
rational placement options nacelle of engine  relative to the wing, which improve aerodynamic characteristics of the aircraft in 
various flight modes.  

Keywords: design of the aircraft with the engine nacelle, turbulent jet, placement nacelle relative to the wing. 


