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При обтекании твердого тела воздушный поток подвергается деформации, 
что приводит к изменению скорости, давления, температуры и плотности в 
струйках потока. Таким образом, около поверхности обтекаемого тела 
создается область переменных скоростей и давлений воздуха. Наличие 
различных по величине давлений у поверхности твердого тела приводит к 
возникновению аэродинамических сил и моментов. Распределение этих сил 
зависит от характера обтекания тела, его положения в потоке, конфигурации 
тела. Для изучения физической картины обтекания твердых тел 
применяются различные способы показа видимой картины обтекания тела. 
Видимую картину обтекания тел
воздушным потоком принято называть аэродинамическим спектром.
Для получения аэродинамических спектров применяют такие приборы, как 
дымканалы , используют шелковинки, оптические меры исследования (для 
сверхзвуковых потоков) и др.В дымканале аэродинамический спектр создается 
струйками дыма, выпускаемыми из специального 
дымаря в поток воздуха, обтекающий тело. Сущность 
способа с использованием шелковинок состоит в том, 
что в интересующих местах на поверхность 
обтекаемого тела наклеиваются специальные 
шелковинки, которые при обдуве тела располагаются 
вдоль обтекающих тело струек. По положению  
шелковинок судят о характере движения потока 
вблизи поверхности тела.



Плоская пластинка помещенная в поток под углом 90°, создает 
довольно резкое изменение направления движения потока, обтекающего 
ее: торможение потока перед ней, поджатие струек у ее краев и образование 
непосредственно за краем пластинки разрежения и больших вихрей, 
которые заполняют всю область за пластинкой. Позади пластинки можно 
наблюдать хорошо заметную спутную
струю. Перед пластинкой давление будет больше чем в невозмущенном 
потоке, а за пластинкой вследствие разрежения давление уменьшится.



Симметричное удобообтекаемое (каплеобразное) тело имеет более 
плавный характер обтекания как в передней, так и в хвостовой частях. В 
сечении А - В (наибольшая величина поперечного сечения аэродинамический 
спектр показывает наибольшую деформацию струек, наибольшее их поджатие. В 
хвостовой части образуются небольшие завихрения потока, которые создают 
спутную струю и уносятся потоком, постепенно затухая



Удобообтекаемое несимметричное тело 
по характеру обтекания близко к 
удобообтекаемому
симметричному, и отличается величиной 
деформации струек в верхней и нижней 
частях тела

Наибольшая деформация струек 
наблюдается там, где тело имеет 
наибольшую величину
искривления поверхности тела (точка К). В 
районе этой точки струйки поджимаются, 
поперечное сечение их уменьшается. 
Нижняя, менее искривленная поверхность 
мало влияет на характер обтекания. Здесь 
имеет место так называемое 
несимметричное обтекание. При обтекании 
воздушным потоком симметричных (и 
несимметричных) удобообтекаемых тел, 
помещенных под некоторым углом α к 
вектору скорости невозмущенного потока ,
также будем иметь картину 
несимметричного обтекания и получим 
аэродинамический спектр, аналогичный 
тому, что получается при обтекании 
несимметричного
удобообтекаемого тела .



На верхней поверхности тела, в месте наибольшего поджатия струек, согласно закону
неразрывности струй будет наблюдать местное увеличение скорости потока и, следовательно, 
уменьшение давления. На нижней поверхности деформация потока будет меньше и, следовательно, 
меньше изменение скорости и давления. Нетрудно заметить, что степень деформации струек в потоке 
будет зависеть от конфигурации тела и его положения в потоке. Зная спектр обтекания тела, можно 
для каждой его точки подсчитать величину давления воздуха и таким образом судить о величинах и 
характере действия аэродинамических сил. Так как на различные точки поверхности обтекаемого тела 
(профиля крыла) действуют разные по величине силы давления, результирующая их будет отлична от 
нуля. Это различие давлений в разных точках поверхности движущегося крыла является основным 
фактором, обусловливающим появление аэродинамических сил. Величины давлений на поверхность 
для различных тел определяют в лабораториях путем продувки в аэродинамических трубах. 
Полученные значения давлений для каждой точки наносят на специальные графики

Кроме сил давления, на поверхность крыла по 
касательной к ней действуют силы трения, которые 
обусловлены вязкостью воздуха и целиком 
определяются процессами, происходящими в 
пограничном слое. Суммируя распределенные по 
поверхности крыла силы давления и трения, получим 
равнодействующую силу, которая называется 
полной  аэродинамической силой. Точка 
приложения полной аэродинамической силы на 
хорде профиля крыла называется центром 
давления.



КРЫЛО  его назначение

Крыло самолета предназначено для 
создания подъемной силы, 
необходимой для поддержки
самолета в воздухе.
Аэродинамическое качество крыла тем 
больше, чем больше подъемная сила и 
меньше лобовое сопротивление.
Подъемная сила и лобовое 
сопротивление крыла зависят от 
геометрических характеристик крыла.
Геометрические характеристики крыла 
в основном сводятся к 
характеристикам крыла в плане и
характеристикам профиля крыла.



Геометрические характеристики 
крыла

Геометрические характеристики крыла сводятся в основном к 
характеристикам формы крыла в плане и к характеристикам профиля 
крыла.

эллипсовидное (а), 
-наилучшее в аэродинамическом отношении
-сложно в производстве 
прямоугольное (б), 
-менее выгодно в аэр. отношении
-проще в изготовлении.
трапециевидные (в), 
-лучше прямоугольного 
-сложнее в изготовлении
стреловидные (г) и треугольные (д)
-Уступают трапециевидным и прямоугольным 
на дозвуковых скоростях,
-Преимущество на сверхзвуковых и 
околозвуковых скоростях

-

Крылья по форме в плане:



Форма крыла в плане
Характеризуется размахом площадью , удлинением, сужением, 
стреловидностью и поперечным V.

Размах крыла L расстояние между 
концами крыла по прямой линии.
Хорда крыла b –ширина крыла.
Если хорда переменна по рахмаху, 
вводится понятие средней хорды:

где b0 - корневая хорда, м;
bк- концевая хорда, м;
Удлинением крыла λ называется 
отношение размаха крыла к средней 
хорде. Для малых скоростей -12-15, свзв и 
трансзв -2-5

Площадь крыла в плане 
Sкр ограничена контурами 
крыла. Площадь 
трапециевидного и 
стреловидного крыльев 
вычисляет как
площади двух трапеций



Сужением крыла η называется отношение осевой 
хорды к концевой хорде
-для дозвуковых обычно не больше 3
- Трансзвуковых и гиперзвуковых – в широких пределах

Углом стреловидности χ 
называется угол между линией 
передней кромки крыла и 
поперечной осью самолета. 
Стреловидность также может быть 
замерена по линии фокусов 
(проходящей на расстоянии
1/4 хорды от ребра атаки) или по 
другой линии крыла. Для 
околозвуковых самолетов она 
достигает 45°, а для сверхзвуковых - 
до 60°
Углом поперечного V крыла 
называется угол между поперечной 
осью самолета и нижней 
поверхностью крыла (Рис. 23). У 
современных самолетов угол 
поперечного V колеблется от +5° до 
-15°.



Характеристики профиля
Профилем крыла называется форма его поперечного 
сечения.

1 - симметричный; 
2 - несимметричный;
 3 - плосковыпуклый; 
4 - двояковыпуклый;
 5 - S-образный;
6 - ламинизированный;
 7 -  чечевицеобразный; 
8 - ромбовидный;
 9 - Δ видный

Чечевицеобразные и клиновидные могут применяться для 
сверхзвуковых самолетов. На современных самолетах 
применяются в основном симметричные и двояковыпуклые 
несимметричные
профили.



Хордой профиля b называется отрезок прямой, соединяющий две 
наиболее удаленные точки профиля.

Относительной толщиной профиля с называется отношение 
максимальной толщины Смакc к хорде, выраженное в процентах: 

Положение максимальной толщины профиля Хc выражается в 
процентах от длины хорды и отсчитывается от носка:

Основными характеристиками 
профиля являются: хорда 
профиля, относительная 
толщина, относительная 
кривизна

У современных самолетов относительная толщина профиля находится в 
пределах 4-16%.



Относительной кривизной 
профиля f называется отношение 
максимальной кривизны f к хорде, 
выраженное в процентах. 
Максимальное расстояние от средней 
линии профиля до хорды определяет 
кривизну профиля.
Средняя линия профиля проводится 
на равном расстоянии от верхнего и 
нижнего обводов профиля.

У симметричных профилей относительная кривизна равна нулю, для 
несимметричных же эта величина отлична от нуля и не превышает 4%

Если во всех сечениях 
профили подобны – крыло 
однопрофильное. 
В противном случае крыло 
имеет аэродинамическую 
крутку.
Крыло геометрически 
плоское –хорды всех сечений 
лежат в одной и той же 
плоскости. В противном 
случае крыло имеет 
геометрическую крутку.



Средняя аэродинамическая хорда 
крыла

Средней 
аэродинамической 
хордой крыла (САХ) 
называется хорда 
такого прямоугольного 
крыла, которое имеет 
одинаковые с данным 
крылом площадь, величину 
полной аэродинамической 
силы и положение центра 
давления (ЦД) при равных 
углах атакиЕсли величина и положение САХ данного 

самолета неизвестны, то их можно 
определить
приближенно. Для трапециевидного 
незакрученного крыла САХ 
определяется путем 
геометрического
построения.



• Аэродинамическая сила самолета создается крылом и 
приложена в центре давления. Центр

• давления и центр тяжести, как правило, не совпадают и 
поэтому образуется момент сил. Величина этого момента 
зависит от величины силы и расстояния между ЦТ и 
центром давления, положение которых

• определяется как расстояние от начала САХ, выраженное 
в линейных величинах или в процентах длины

• САХ.



Углом атаки крыла 
называется угол между 
хордой крыла и 
направлением скорости 
набегающего потока

Важно понять, что угол атаки-это угол 
между
вектором скорости набегающего потока и 
хордой крыла, а не между продольной 
осью ЛА и горизонтом, Этот угол 
называется углом тангажа и 
обозначается буквойJ(тета).

Установочным углом называется угол 
между продольной осью ЛА и хордой 
крыла. Этот угол
выбирается таким, чтобы на крейсерской 
скорости полёта угол атаки имел 
оптимальное значение, а фюзеляж ЛА 
создавал минимальное сопротивление.



ПОЛНАЯ АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ СИЛА R. ЕЁ 
СОСТАВЛЯЮЩИЕ. ЦЕНТР ДАВЛЕНИЯ.

Полной аэродинамической силой R 
называют равнодействующую всех сил 
трения и давления, действующих на тело 
в полете. Точка пересечения силы R с 
хордой называется центром давления 
(ЦД).
Формула силы R — это главная 
аэродинамическая формула всех времён 
и народов
1) площадь крыла
2) скоростной напор
3) коэффициент (в нашем случае CR )
полной аэродинамической силы.



Если силу R разложить по осям скоростной системы координат, то 
получим 3 (три) её со-
ставляющие: X, Y и Z.
X — сила лобового сопротивления;
Y — подъёмная сила.
Z — боковая сила.

Угол b (бета) — угол скольжения. Это угол между продольной плоскостью 
симметрии ЛА и вектором скорости набегающего потока.
Сила Z возникает только при возникновении скольжения. Без скольжения 
сила R раскладывается только на Y и X.



ПОДЪЁМНАЯ СИЛА И ЛОБОВОЕ 
СОПРОТИВЛЕНИЕ.

Подъёмная сила возникает вследствие обтекания крыла и образования 
разности давлений под крылом и над крылом.  

Лобовым сопротивлением крыла называется аэродинамическая сила, 
которая тормозит движение крыла в воздухе и направлена в сторону, 
противоположную движению.

Формулы этих сил одинаковы, разница только в коэффициентах. Значения 
этих коэффициентов получают путём продувки крыла в аэродинамической 
тру-
бе.



Кинематические характеристики 
профиля крыла

Если поместить в поток крыло 
бесконечного размаха –на 
верхней и нижней поверхности 
крыла изменяется статическое 
давление. Изменение давления 
вблизи профиля можно 
охарактеризовать  
коэффициентом давления



 

Распределения коэффициента давления 
по профилю в виде векторных диаграмм.
-Сp < 0 статическое давление в этой точке 
(p) меньше статического давления в  
невозмущенном потоке (p∞)
-Сp =0 статическое давление в этой точке 
(p) равно  статическому давлению в  
невозмущенном потоке (p∞)
-Сp > 0 статическое давление в этой точке 
(p) больше статического давления в  
невозмущенном потоке (p∞)
Коэффициент давления –вектора по 
нормали к профилю.

Сp > 0 –стрелки к 
поверхности
Сp < 0 стрелки от 
поверхностиПри построении координатной 

диаграммы по оси абсцисс 
откладывают относительную 
координату  
Ось абсцисс  - Сp



Если взять учаток крыла размахом  1 метр

Подъемная сила возникает из-за разности давлений над профилем 
и под ним

Коэффициент подъемной силы соответственно будет равен:

Но на угле атаки a=0 картина обтекания верхней и нижней кромки 
профиля симметрична (линии верхнего и нижнего профилей 
накладываются) . Такой профиль на этом угле атаки подьемной силы не 
создает
Часть энергии –на преодоление сил трения на поверхности, часть –на 
преодоление разницы давлений спереди и сзади профиля. Сумма этих двух 
сил – профильное  сопротивление.



Векторная диаграмма распределения давления 
симметричного профиля при a>0.

-Несимметричная картина обтекания.
На большей части верхней поверхности Сp < 0, На нижней Cp>0 –точка 
торможения потока сместилась вниз.
Появляется подъемная сила : при незначительном изменении угла атаки 
значительно меняется картина обтекания. 
На конце профиля Сp  увеличилось – смыкание струек профиля ухудшается 
– добавочное сопротивления зависящее от угла атаки и увеличивающаеся 
с ростом a 



Векторная (б) и координатная (а) диаграммы 
несимметричного профиля 

Разница над и под профилем и является 
коэффициентом полной аэродинамической 
силы.

АВ- скорость падает, меньше скорости 
невозмущенного потока.
ВС –скорость выше
СD –снова ниже.
Распределение давлений над и под крылом 
имеет разные картины.

Увеличиваем угол атаки – близко к
-Зарождается отрыв пограничного 
слоя.

-Дальнейшее увеличение –точка 
отрыва быстро перемещается по 
поверхностипрофиля –зона 
обшироного срыва –резкое 
уменьшение Су и возростание Сх 


