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И с с л е д о в а н и е  п о л я р ы  с а м о л е т а  п р и  в е с о в ы х  и с п ы -

т а н и я х  в  а э р о д и н а м и ч е с к о й  т р у б е  Т - 3  С Г А У  

 

Ц е л ь  р а б о т ы :  

• по результатам весовых испытаний построить поляру самолета; 

• оценить аэродинамические характеристики самолета; 

• ознакомится с применением поляры для расчета потребной мощности 

самолета. 

 

О Б Щ И Е  С В Е Д Е Н И Я  

 

С и с т е м ы  к о о р д и н а т  

При исследовании поляры первого рода пользуются скоростной системой 

координат. Результаты испытаний в аэродинамической трубе Т-3 СГАУ выдаются 

в связанной системе координат. Начало систем координат общее и лежит в центре 

масс самолета. 

В скоростной системе , ось  совпадает с направлением скоро-

сти летательного аппарата (ЛА) 

aaa ZYOX

V

aOX
r

. Ось подъемной силы  расположена в 

плоскости симметрии и направлена к верхней части ЛА. Боковая ось  направ-

лена в сторону правого крыла (рис. 1). 

aOY

aOZ

В связанной системе координат  продольная ось  располагается в 

плоскости симметрии ЛА и направлена от хвостовой к носовой части ЛА. Нор-

мальная ось  располагается в плоскости симметрии и направлена в сторону 

верхней части ЛА. Поперечная ось  перпендикулярна плоскости симметрии 

летательного аппарата  и направлена к правой части ЛА. Оси этой системы 

связаны с ЛА (рис. 1). Переход из одной системы координат в другую осуществ-

ляется через два поворота на угол α и β.  

OXYZ

OZ

OX

OY

OXY
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Рис. 1 Системы координат 

 

Угол атаки α - угол между продольной осью OX и проекцией скорости Vr ле-

тательного аппарата на плоскость OXY. 

Угол скольжения β - угол между направлением скорости  летательного 

аппарата и плоскостью OXY. 

V
r

Преобразование составляющих аэродинамической силы  из связанной сис-

темы координат в скоростную систему осуществляется следующими соотноше-

ниями: 

AR
r

( ) ( ) ( )ZYXX a ββαβα sincossincoscos +−+= , 

( ) ( )YXYa αα cossin += , 

( ) ( ) ( )ZYXZa ββαβα cossinsinsincos ++−= . 

 

А э р о д и н а м и ч е с к и е  с и л ы  

В общем случае полная аэродинамическая сила AR
r , действующая на ЛА, рас-

кладывается на три составляющие: продольную силу X, нормальную силу Y и по-

перечную силу Z (рис. 2). 

Продольная сила X – составляющая полной аэродинамической силы AR
r  по 

оси OX связанной системы координат, взятая с противоположным знаком. 
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Нормальная сила Y – составляющая полной аэродинамической силы AR
r  по 

оси OY связанной системы координат. 

Поперечная сила Z – составляющая полной аэродинамической силы AR
r  по 

оси OZ связанной системы координат. 

 
Рис. 2 Составляющие компоненты полной аэродинамической силы AR

r  

 

Испытания для исследования поляры производится при угле скольжения β=0, 

поэтому в обработке результатов поперечная сила Z не участвует. 
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П о д г о т о в к а  к  п р о в е д е н и ю  и с п ы т а н и й  

Объект испытаний крепится на тензовесах в рабочей части аэродинамиче-

ской трубы. Задается план испытаний, который состоит из последовательности 

команд для системы управления и измерения. В плане указывается скорость пото-

ка, при которой будет проходить испытание, и последовательность углов атаки 

( коннач   ,. . . )αα , . Угол скольжения β для всех точек испытания задается равным ну-

лю. 

Перед проведением испытаний в контрольном листе заполняются графы ис-

ходных данных и расчетные формулы. 

Для проведения испытаний необходима подготовка системы измерения аэро-

динамических сил и моментов. Подготовка делится на два этапа: 

1. Фиксирование нулевых показаний тензовесов;  

2. Исключение влияния силы тяжести (рис. 3). 

На первом этапе объект испытаний устанавливается на нулевой угол атаки, 

фиксируются и запоминаются показания тензовесов. 

На втором этапе объект испытаний при отсутствии набегающего потока по-

следовательно проходит по ряду углов атаки α. Фиксируются показания тензове-

сов на этих углах атаки. Цель данной процедуры - исключить силу тяжести из по-

казаний тензовесов. 

 
рис. 3 Влияние силы тяжести на тензовесы 

 

Сила тяжести на координатные оси связанной системы координат проециру-

ется по следующему закону: 

αsinGGx ⋅= ;               αcosGGy ⋅= . 

Аппроксимируя зависимость влияния силы тяжести на измеряемые компо-

ненты тензовесов X, Y, Mz  исключаем влияние этой силы. После проведения этой 

процедуры показания тензовесов не меняются при изменении угла атаки.  
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П о р я д о к  п р о в е д е н и я  и с п ы т а н и й  

 Испытания проводятся при постоянной скорости ( )constV =  и нулевом угле 

скольжения )0( =β . Переменным параметром является угол атаки α , который ме-

няется по заданному плану от начα  до конα . 

Изменение угла атаки α объекта испытания осуществляется с помощью «α-

β» механизма («α-β» механизм – устройство позиционирования объекта испыта-

ний в рабочей части аэродинамической трубы). 

Проведение измерений: 

- поток в аэродинамической трубе создается после прохождения подготовитель-

ных этапов; 

- устанавливается скорость потока ∞V
r

, заданная в плане испытаний; объект ис-

пытаний выставляется на начальный угол атаки начα ; проводится измерение; 

- затем, объект испытаний выставляется на угол α ; проводится измерение; 

- и т.д.; измерения проводятся для всех углов α , заданных в плане испытаний, 

включая конα ; 

- в завершении измерений выдается протокол испытания. 

О б р а б о т к а  р е з у л ь т а т о в  и с п ы т а н и й  

Полученные в протоколе значения углов атакиα , скоростного напора , 

нормальной силы 

∞q

Y  и продольной силы X  заносятся в контрольный лист выпол-

нения лабораторной работы. По эскизу объекта испытания, приведенному в про-

токоле, вычисляется характерная площадь  (площадь крыла). Вычисляются зна-

чения коэффициентов нормальной и продольной сил. 

S

Sq
XCx
∞

= ;               
Sq

YCy
∞

= ; 

X – продольная сила, Н; 

Y – нормальная сила, Н; 

∞q - скоростной напор, Па; 

S  - характерная площадь, м2. 

За характерную площадь S принимают площадь крыла с подфюзеляжной 

 8



частью. Площадь крыла – площадь проекции крыла на базовую плоскость. За 

крыло с подфюзеляжной частью принимают крыло, получаемое продолжением 

передних и задних кромок внутрь фюзеляжа. 

Далее, вычисляются значения αsin и αcos , значения коэффициентов силы 

лобового сопротивления и подъемной силы.  

αα sincos yxxa CCC += ;  αα sincos xyya CCC −= ; 

Строится поляра самолета (поляра - зависимость  от ) и отмечается на 

ней начало координат и значения углов атаки, при которых были проведены из-

мерения. Шаг координатной сетки для построения поляры рекомендуется выби-

рать: для оси 

yaC xaC

04.0=xaOC , а для оси 2.0=yaOC . 

По поляре определяется наивыгоднейший угол атаки. Для этого необходимо 

провести касательную из начала координат к поляре. Значению наивыгоднейшего 

угла соответствует точка касания на поляре.  

Наивыгоднейший угол атаки αнв – угол атаки, при котором достигается 

максимальное аэродинамическое качество. При планировании с максимальным 

качеством (крейсерский режим для планера) достигается максимальная дальность 

полета ЛА без двигателя. 

Аэродинамическое качество К – отношение подъемной силы к силе лобо-

вого сопротивления. Является одной из характеристик, определяющих совершен-

ство самолета. 

xa

ya

a

a

C
C

X
YK == ; 

Определяется критический угол атаки. Для этого проводится касательная 

параллельно оси абсцисс, критический угол соответствует точке касания. 

Критический угол атаки αкр – угол, при котором достигается максималь-

ное значение коэффициента подъемной силы . max yaC

Определяется угол атаки для полета с максимальной скоростью – угол, ко-

торому соответствует точка на поляре с минимальным значением коэффициента 

лобового сопротивления . Для этого проводится касательная, параллельно 

оси ординат и находится точка касания. 

minxaC
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Вычисляются критерии подобия число Рейнольдса Re и число Маха М: 

ν
lVRe ∞=  - число Рейнольдса Re,  

где       l – характерный линейный размер, м; 

∞V  – скорость набегающего потока, м/с; 

∞

=
ρ
μν , [м2/с] – кинематический коэффициент вязкости потока; 

( 610049.012.17 −⋅+= tμ ) , [кг/(с⋅м)], динамический коэффициент вязкости по-
тока; 

( )t
P

TR
P aa

+⋅
=

⋅
=∞ 15.27314.287

ρ , [кг/м3] - плотность набегающего потока; 

t  – температура набегающего потока, °С; 

Pa – атмосферное давление, Па; 

∞

∞
∞ =

a
VM  - число Маха М набегающего потока; 

tTRa +=⋅⋅=∞ 15.2731.20χ , [м/с] - скорость звука в набегающем потоке. 
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П р и м е н е н и е  п о л я р ы  п р и  р а с ч е т е  с а м о л е т а  

Метод аэродинамического расчета, разработанный Н. Е. Жуковским, явля-

ется основным, классическим методом аэродинамического расчета. В то время, 

когда был разработан метод тяг, скорости самолетов были невелики и влияние 

сжимаемости на поляру было незначительно. Поэтому будет считаться, что влия-

ние сжимаемости воздуха на поляру самолета отсутствует. 

Сопоставляемым параметром в методе тяг является сила тяги, потребная 

для установившегося полета (потребная тяга) и сила тяги, развиваемая двигателем 

(располагаемая тяга). Метод сопоставления – графический. Очевидно, что режи-

мам установившегося полета соответствует равенство потребной и располагаемой 

тяг. 

Для определения величины потребной тяги самолета летящего на каком-

либо установившемся режиме, надо рассматривать действующие на самолет 

внешние силы.  

Н. Е. Жуковский внешние силы, действующие на самолет, сводит к трем 

(рис. 4): 

- сила тяжести G
r ,  

- сила тяги pP
r , направленная под углом (α-ϕ) к направлению полета, 

- равнодействующая аэродинамических сил AR
r . Здесь угол ϕ - угол между силой 

тяги и осью самолета. 

Силовой треугольник 

 
Рис. 4 Силы, действующие на самолет в установившемся полете, 

образующие силовой треугольник 
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Для выполнения условий заданного установившегося полета необходимо, 

чтобы силы G
r , pP

r  и  находились в равновесии. Тогда векторы этих сил должны 

составлять замкнутый силовой треугольник. Каждому режиму соответствует свой 

силовой треугольник. Измеряя стороны треугольника, можно определить силу тя-

ги, потребную для выполнения режима полета. Для практического использования 

удобнее пользоваться не треугольниками сил, а треугольниками коэффициентов 

(рис. 5). Коэффициенты можно получить, если силы отнести к произведению 

. Тогда можно записать: 

AR
r

Sq ⋅∞

Sq
GCG ⋅

=
∞

;            
Sq

PC P
P ⋅
=

∞

,           
Sq

RCR ⋅
=

∞

. 

Очевидно, что треугольник, построенный из векторов, изображающих ко-

эффициенты  будет подобен силовому треугольнику, и признаком рав-

новесия сил будет служить замыкание векторов . Схемы построения та-

ких треугольников приведены на рисунках 5 и 6 для случаев подъема и снижения 

самолета по прямолинейным траекториям. 

RPG C C C ,,

RPG C C C ,,

 

 
Рис. 5 Силовой треугольник для случая набора высоты 
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Рис. 6 Силовой треугольник для случая снижения 

 
Чтобы получить величины и направление векторов , в обоих слу-

чаях на прямой, изображающей траекторию полета, выбирается произвольная 

точка О, принимаемая за начало координат поляры самолета. Ось абсцисс поляры 

в соответствии с направлением действия силы лобового сопротивления направле-

на в сторону, обратную направлению полета; масштаб по обеим осям поляры 

предполагается одинаковым. 

RPG C C C ,,

Луч, проведенный из начала координат в точку α поляры, соответствую-

щую заданному режиму (например, заданному углу атаки), определит направле-

ние вектора . Направление вектора  определяется прямой, проведенной из 

точки α под углом (α - ϕ) к траектории полета. Вектор  направлен по вертика-

ли, т. е. под углом θ  (угол наклона траектории) к оси . Если линии этих векто-

ров продолжить до их пересечения, то отрезки прямых, измеренные в масштабе 

 и , дадут величины векторов  и . С помощью векторов  

можно определить скорости полета  и потребные силы тяги для полета на разных 

углах атаки по траекториям, наклоненным под разными углами к горизонту. 

RC PC

PC

GC

yaC

xaC yaC GC RPG C C C ,,

Вместо того, чтобы для каждой комбинации углов α и θ строить свои тре-

угольники, можно построить диаграмму (которая называется диаграммой Жуков-
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ского) для определения векторов , , . RC PC GC

 
П о с т р о е н и е  с и л о в о г о  т р е у г о л ь н и к а  д л я   

з а д а н н о г о  р е ж и м а  п о л е т а  

1. На диаграмме Жуковского строится поляру в масштабе осей 1:1. Значения для 

построения поляры выбираем из диапазона от Cya=0 до Cya max . 

2. На диаграмме Жуковского проводится вектор коэффициента полной аэроди-

намической силы  из начала координат в точку на поляре, соответствующей 

заданному режиму полета. 
RC

3. Вычисляется скоростной напор для заданного режима полета 
2

2
∞∞

∞

⋅
=

V
q

ρ
. 

4. Вычисляются коэффициенты сил , ,  для заданного режима полета GC PC RC

Sq
GCG ⋅

=
∞

;     
Sq

PC P
P ⋅
=

∞

,   
Sq

RCR ⋅
=

∞

. 

5. На полярном луче, соответствующему заданному углу θ, откладывается по-

лярный радиус CG и строится вектор. 

6. Из точки на поляре, соответствующей заданному углу атаки α, проводится 

вектор   к началу вектора CG. Получается замкнутый треугольник. PC

 

Н а х о ж д е н и е  п о т р е б н о й  т я г и  д л я  к р е й с е р с к о г о  

р е ж и м а  

1. Откладывается равнодействующая R для угла атаки α максимального качества. 

2. Строится силовой треугольник. Направление вектора PР выбирается под углом 

α. Так как крейсерский режим – это горизонтальный полет, то θ = 0 

3. Графически определяется коэффициент потребной тяги CP 

4. Определяется сила тяжести самолета gmG ⋅=  

5. Определяется скорость крейсерского полета 
УаКрей

крей CS
GV
⋅⋅
⋅

=
∞ρ

2  

6. Определяется скоростной напор ∞ρ  

7. Вычисляется потребная тяга SqСP PП ⋅⋅= ∞  
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8. Вычисляется потребная мощность 
η

крейП
П

VP
N

⋅
= , где η - КПД движителя. 
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К о н т р о л ь н ы е  в о п р о с ы  

1 Какая система координат называется скоростной? 

2 Какая система координат называется связанной? 

3 Что такое угол атаки и угол скольжения? 

4 В чем различие между подъемной и нормальной аэродинамической силами? 

5 Как направлена сила лобового сопротивления? 

6 Что называется полярой первого рода? 

7 Что такое аэродинамическое качество летательного аппарата? 

8 Как по поляре геометрически определить максимальное аэродинамическое 

качество летательного аппарата? 

9 Что называется критическим углом атаки? 

10 Как по поляре определить угол атаки соответствующий максимальной скоро-

сти полета? 

11 Как по поляре определить критический угол атаки? 

12 Как ведут себя аэродинамические характеристики ЛА на углах атаки, пре-

вышающие критические? 

13 Как по поляре определить наивыгоднейший угол атаки? 

14 Как по поляре определить угол нулевой подъемной силы? 

15 Что такое число Рейнольдса? 

16 Что такое число Маха? 

17 В какой системе координат измеряются аэродинамические силы внутримо-

дельными тензовесами? 

18 Влияние какой силы необходимо исключить из показаний тензовесов перед 

проведением испытаний? 
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