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Аннотация: Рассматривается диапазон дозвуковых скоростей. Исследование интерференции передних и задних несущих 
поверхностей сосредоточено на оценке двух факторов: степени увеличения нормальной силы системы «крыло – 
оперение» из-за положительной нормальной силы, создаваемой оперением, и роли этой силы в суммарной нормальной 
силе. Используется метод дискретных вихрей. Анализ проводится для крыла и переднего горизонтального оперения 
прямоугольной формы. Шаг разбиения по размаху принят единым для передней и задней несущих поверхностей. Это 
позволяет избежать искажения получаемых результатов. Все панели крыла и оперения рассматриваются как единая 
вихревая система, и положение расчетных точек определяется в единой системе координат. Учитывается вертикальное 
смещение вихря, сходящего с оперения, относительно крыла. Формируется единая система уравнений. Учитывается 
различие углов атаки передней и задней несущих поверхностей. Анализируется распределение нормальной нагрузки по 
размаху крыла. Определяются значения коэффициентов нормальной силы для изолированного крыла и для крыла с 
учетом интерференции с оперением. Отмечено сильное влияние относительного размаха оперения на распределение 
нормальной силы по размаху крыла. Это находит отражение как в величине нормальной силы, создаваемой крылом, так и 
во вкладе крыла в общую нормальную силу системы «крыло – оперение». По мере увеличения относительного размаха 
оперения или угла его отклонения оперение начинает играть основную роль в создании нормальной силы. 
Аэродинамическая компоновка при этом приобретает признаки схемы «поворотное крыло». Установлено также, что во 
всех исследованных случаях оперение вносит заметный вклад в суммарную величину нормальной силы. 
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Abstract: The range of subsonic speeds is considered. The research of interference of the front and rear load-bearing 
surfaces is focused on the assessment of two factors: the degree of lift increasing of the wing-canard system due to the 
positive canard surface lift force and the role of this force in the total normal force. The discrete vortex method is used. 
The analysis is carried out for the wing and the canard surface of a rectangular shape. The pitch of the span division is 
assumed to be the same for the canard surface and wing. This allows us to avoid distortion of the results obtained. All 
wing and tail panels are considered as a unified vortex system, and the position of the calculated points is determined 
in a single reference plane. The vertical displacement of the vortex descending from the canard surface relative to the 
wing is taken into account. A single system of equations is formed. The difference in the angles of attack of the canard 
surface and wing is taken into account. The distribution of the lift load along the wingspan is analyzed. The values of 
the coefficients of lift force for the isolated wing and for the wing, taking into account interference with the canard 
surface, are determined. This is reflected both in the magnitude of the lift force generated by the wing and in the wing’s 
contribution to the overall normal force of the wing-canard system. A strong influence of the relative wingspan of the 
empennage on the distribution of lift force over the wingspan is noted. At the same time, the aerodynamic layout 
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acquires the characteristics of a “rotary wing” scheme. It has also been established that in all cases studied, the 
empennage makes a significant contribution to the total normal force. 
 
Keywords: normal force, wing, canard surface, canard layout, discrete vortices, flow slope, interference. 
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Введение 
 

Учет особенностей обтекания крыла при 
наличии переднего отклоняемого оперения 
(ПГО) рассматривается в ряде работ как 
общего [1–6], так и специального характе-
ра [7–14]. Этот вопрос исследуется и в ряде 
электронных источников1,2. Можно отметить, 
что излагаемый в перечисленных работах 
материал носит неполный характер либо в 
силу специфичности рассматриваемых задач, 
либо из-за ограниченного внимания к про-
блеме. В ряде работ принижается значение 
положительной нормальной силы, создавае-
мой оперением [3]. Между тем в рабо-
тах [1, 2] отмечается благоприятное влияние 
вихрей, сходящих с носового оперения, на 
подъемную силу крыла. Кроме того, отсут-
ствуют оценки доли нормальной силы, созда-
ваемой оперением в суммарной нормальной 
силе комбинации крыло – оперение, что по-
рождает восприятие переднего оперения как 
вспомогательного элемента, служащего толь-
ко для создания управляющего момента, вы-
водящего крыло на нужный угол атаки. 

Таким образом, существует потребность 
более тщательной оценки характера интер-
ференции передних и задних несущих по-
верхностей для различных расчетных слу-
чаев. 
                                                 
1 Энциклопедия техники. Скос потока [Электронный 

ресурс] // АКАДЕМИК. URL: https://dic.academic.ru/ 
dic.nsf/enc_tech/3441/Скос (дата обращения: 
27.02.2025). 

2 Аэродинамическая подъемная сила и сопротивление 
летательного аппарата. Лекция 17. Тема 6.   6.3.1. Скос 
потока от крыла и его влияние на аэродинамику опе-
рения [Электронный ресурс] // studisba. URL: 
https://studizba.com/lectures/inzhenerija/ajeromehanika/
35791-ajerodinamicheskaja-podemnaja-sila-i-
soprotivlenie-letatelnogo-apparata.html (дата обраще-
ния: 27.02.2025). 

Методы и методология 
исследования 
 

В данной работе исследование интерфе-
ренции передних и задних несущих поверх-
ностей сосредоточено на оценке двух факто-
ров: 

1) увеличения нормальной силы системы 
«крыло – оперение» из-за положительной 
нормальной силы, создаваемой оперением; 

2) роли нормальной силы, создаваемой 
оперением, в суммарной нормальной силе 
системы «крыло – оперение». 

Для этого удобно использовать метод 
дискретных вихрей. Как отмечается в рабо-
те [15], численный метод дискретных вихрей 
широко применяется для расчета аэродина-
мических характеристик при дозвуковых 
скоростях. Показана его высокая точность 
при расчете аэродинамических производных 
крыльев различной формы в плане [16]. 

Различные варианты реализации этого ме-
тода приведены в работах [17, 18]. В данном 
случае используется подход, описанный 
в [18], с упрощениями, связанными с плоской 
формой крыла. Основные положения исполь-
зуемого метода приведены в работе [1]. Зада-
ча решается в стационарной линейной поста-
новке. В данном случае целесообразно сосре-
доточиться прежде всего на специфике ис-
пользования этого метода применительно 
к рассматриваемой задаче. 

Поскольку влияние формы в плане на ха-
рактер интерференции не является темой 
данной статьи, анализ проводится для крыла 
и переднего горизонтального оперения (ПГО) 
прямоугольной формы. В соответствии с ме-
тодом дискретных вихрей крыло и оперение 
разбиваются на панели с заданным шагом по 
размаху (Δz) и хорде (Δх1, Δх2). Можно об-
ратить внимание на то, что шаг разбиения по 
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размаху должен быть единым для передней и 
задней несущих поверхностей во избежание 
чрезмерного сближения координат вихрей, 
сходящих с ПГО, и расчетных точек крыла, 
что приводит к искажению получаемых ре-
зультатов вплоть до полного нарушения рас-
чета (при совпадении указанных координат). 

В каждой панели располагается П-образ-
ный вихрь, который состоит из трех прямо-
линейных вихрей (рис. 1). 

Все панели рассматриваются как единая 
вихревая система, и положение расчетных 
точек определяется в единой системе коор-
динат (рис. 2). 

 
 

Рис. 1. Структура П-образного вихря: 1 – вихрь, 2 – расчетная точка 
Fig. 1. Vortex strurture: 1 – vortex, 2 – control point 

 
 
 

 
 

Рис. 2. Расчетная схема 
Fig. 2. Design model 
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Соответственно, для крыла продольные 
координаты всех вихрей и расчетных точек, 
определенные в собственной системе коор-
динат (х2i), увеличиваются на величину  
b1 + Δx12. 

Для учета влияния сжимаемости исполь-
зуются преобразования Прандтля – Глауэр-
та [1]. 

 

 1 2
1 22 21 1

Δx ΔxΔx = ; Δx = ;
M M 

 
 
 

 12 1
12 12 21 1

Δx bΔx = ; b = ,
M M 

 

 
где 1 2 12 1Δx , Δx , Δx , b  − действительные 

значения параметров; 1 2 12 1Δx , Δx , Δx , b  − 
значения параметров, используемые в рас-
чете. 

Поскольку крыло отдалено от оперения, 
при определении расстояния от расчетных 
точек до каждого прямолинейного вихря 
необходимо учитывать также вертикальное 
смещение вихря (рис. 3). При этом принима-
ется в соответствии с рекомендациями ра-
бот [5, 6], что вихри смещаются по направле-
нию набегающего потока. 

Вертикальное смещение свободного вих-
ря j (вихри AB и CD, рис. 1) относительно 
расчетной точки i определяется по формуле 

 
    sin sin cos ,ij i вj ов вjy = x x α+ x x δ α   

где xi − продольная координата расчетной 
точки крыла в единой системе координат; 
xвj − продольная координата точки начала 
свободного вихря; xов − продольная коорди-
ната оси вращения ПГО; α – угол атаки; δ – 
угол отклонения ПГО. 

Вертикальное смещение присоединенного 
вихря BC, расположенного в панели j, отно-
сительно расчетной точки i определяется по 
формуле 

 
  sin ,ij ов вjy = x x δ  

 
где xвj − продольная координата присоеди-
ненного вихря. 

Соответственно, расстояние до вихря BC, 
расположенного в панели j, определяется из 
выражения 

 
 2 2

0 ijR = ± R + y ,   (1) 
 

где 0 вj iR = x x . 
Знак R соответствует знаку R0. 
Расстояния до вихрей AB и CD, генериру-

емых в панели j, также определяются из вы-
ражения (1). 

При этом  
для вихря AB      0 Bj iR = z z ; 
для вихря CD      0 i CjR = z z , 

где zi – поперечная координата рассматрива-
емой расчетной точки, zBj – поперечная коор-

 
 

Рис. 3. Схема вертикального смещения вихря 
Fig. 3. Vortex vertical displacement diagram 
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дината вихря AB, zCj  – поперечная координа-
та вихря CD. 

Для системы «крыло – оперение» форми-
руется единая система уравнений метода 
дискретных вихрей для нахождения значений 
циркуляции в расчетных точках 
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где jΓ  – циркуляция скорости, обусловлен-
ной вихрем j; N1 – количество расчетных то-
чек передней несущей поверхности; N – об-
щее количество расчетных точек системы 
«крыло – ПГО»; ijV  относительный параметр 
скорости, индуцируемой в точке крыла i вих-
рем j. 

 

 
4

ij
ij

V
V

V





, 

 
где V∞ – скорость набегающего потока; 

ijV~  – 
параметр скорости, индуцируемой вихрем (j): 

 
 1 2 3ij ij ij ijV V V V      , 

 
где 1 2 3, ,ij ij ijV V V    − значения параметров скоро-
стей, индуцируемых вихрями BC, AB и CD 
(рис. 1), расположенными в панели j, в расчет-
ной точке, расположенной в панели i крыла. 

Параметр скорости, индуцируемой вих-
рем n в точке крыла: 

 

 1 2cos cosn n
n

n
V

R



  , 

 
где nR  – расстояние вихря от расчетной точ-
ки крыла; 1cos n  – косинус угла между на-
правлением вихря и линией, соединяющей 
расчетную точку крыла с точкой начала вих-
ря, 2cos n  – косинус угла между направлени-
ем вихря и линией, соединяющей расчетную 
точку крыла с точкой конца вихря. 

Алгоритм определения значений nR , 

1cos n , 2cos n  приведен в работе [18]. 
Особенностью приведенной системы 

уравнений применительно к комбинации 
крыло – поворотное ПГО, является различие 
углов атаки передней и задней несущих по-
верхностей. 

По полученным из решения системы 
уравнений значениям циркуляции вихрей 
можно определить значение коэффициента 
нормальной силы крыла [18]. 

 

 
1

2 N

y j
j

zc
V S 

   ,  (2) 

 
где S – площадь крыла. 

Также можно найти значение нормальной 
силы, действующей на j-ю панель [17]. 

 
 j jY V z    .  (3) 

 
 
Оценка адекватности 
математической модели обтекания 
несущей поверхности 
 

Проведено сравнение значения коэффи-
циента 

yc , полученного по приведенной ме-
тодике, с аналогичным значением, получен-
ным по методике, приведенной в работе [6]. 
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В первом случае значение коэффициента 

yc  определялось по формуле (2) как значе-

ние коэффициента нормальной силы при угле 
атаки α = 1°  с учетом зависимости 

 

 


 y
y

c
c  ,    (4) 

 
где cy – значение коэффициента нормальной 
силы, полученного по формуле (2); α – угол 
атаки. 

Во втором случае использовались графи-

ческие зависимости параметра 
к

yc




 от пара-

метра 21 Mk  . 
Сравнение проводилось для прямоуголь-

ной несущей поверхности с удлинением кон-
солей λк = 2,73, количеством участков разби-
ения вдоль размаха, равным 8, и количеством 
участков разбиения вдоль хорды, равным 3. 
Рассматривался полет со скоростью 272 м/с 
вблизи земли (высота полета H = 0).  

С использованием формул (2) и (4) было 
получено значение 

yc  = 0,0647 1/град. (такая 
размерность используется в работе [6]). 

По методике работы [6]: 
 

      20,8 1 0,6 0,024 0,066y
y

к

c
M M c




 
          

  1/град. 

 
Таким образом, расхождение значений 

yc  
составляет 2 %, что свидетельствует о кор-
ректности используемой вихревой модели. 
 
Результаты исследования 
 

Рассматривался полет со скоростью 
272 м/с вблизи земли (высота полета H = 0).  

Исследование проводилось для системы 
«крыло – оперение», изображенной на рис. 2. 
С учетом взаимосвязанности значений отно-
сительного размаха оперения, относительной 
площади оперения, удлинения оперения и 
удлинения крыла расчеты проводились при 
постоянных значениях следующих парамет-
ров: 

1) относительная площадь оперения − 0,21; 
2) удлинение оперения λ1 = 3,33;  
3) расстояние Δх12 = 8,33b1. 
Варьировались значения относительного 

размаха оперения 
2

1
1 l

ll   и угла отклонения 

руля δ для различных значений угла атаки α. 
Такой подход позволил исключить нало-

жение на получаемые результаты дополни-

тельных факторов, однако при этом с ростом 
относительного размаха оперения уменьша-
ется значение удлинения крыла λ2 (табл. 1).  

Но, поскольку значение суммарной нор-
мальной силы не является целью исследова-
ния, подобное решение представляется 
оправданным. Кроме того, большие значения 
относительного размаха оперения характер-
ны именно при использовании крыльев мало-
го удлинения. Таким образом, выбранный 
подход позволяет оценить суммарный эф-
фект, связанный с относительным размахом 
оперения. 

Влияние относительного размаха опере-
ния оценивалось для значения угла атаки  
α = 3°, угла отклонения оперения δ = 3° и  

1l  = 0,33; 0,5; 0,57; 0,67; 0,8; 1,0. 
Для иллюстрации полученных результа-

тов на рис. 4, 6, 8 изображено распределение 
безразмерной циркуляции вихрей (отражает 
характер распределения нормальной силы) по 
линии четвертей хорд вдоль размаха крыла, 
а на рис. 5, 7, 9 приведены значения коэффи-
циента нормальной силы для элементов сис-
темы «крыло – оперение» для некоторых ха-
рактерных значений 

1l . 
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На рис. 4, 6, 8 используются следующие 
обозначения: 

V z






 − безразмерная циркуляция 

вихрей; 
2

2zz
l

  − относительная координата 

сечения. 
Изменение характера обтекания крыла 

находит отражение в величине нормальной 
силы крыла. 

На рис. 10 приведена зависимость отно-
шения нормальной силы крыла с учетом ин-
терференции к нормальной силе изолирован-

ного крыла от относительного размаха опе-
рения: 

 

 2
2 0

2 из

YY =
Y

, 

 
где 

02Y  − относительная нормальная сила 
крыла, 2Y  − нормальная сила крыла с учетом 
интерференции, 

изY 2
 − нормальная сила 

изолированного крыла. 
Роль нормальной силы оперения можно 

оценить по зависимостям, изображенным на 
рис. 11.  

Таблица 1
Table 1

Варианты системы «крыло – оперение» 
Variants of the wing-canard system 

 

1l  0,33 0,5 0,57 0,67 0,8 1,0 

λ2 6,43 2,86 2,19 1,6 1,12 0,71 
 

 
Рис. 4. Распределение безразмерной циркуляции 

вихрей по размаху крыла при 1 0 33l = , : 
1 − без учета интерференции; 2 − с учетом 

интерференции 
Fig. 4. Distribution of dimensionless vortex 

circulation along wingspan 1 0 33l = , : 
1 – without interference, 2 – with interference 

 

 
Рис. 5. Значения коэффициента нормальной силы 

при 1 0 33l = , : 
1 − суммарное значение, 2 − крыло с учетом 

интерференции, 3 – оперение,  
4 – изолированное крыло 

Fig. 5. Lift coefficient. 1 0 33l = , : 
1 – total value, 2 – wing, 3 – canard,  

4 – separate wing 
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На рис. 11 обозначено  
 

 1
1

р

Σ

Y
Y =

Y
;      2

2
Σ

YY =
Y

, 
 

где YΣ – суммарная нормальная сила, созда-
ваемая системой «крыло – оперение», Y1 – 
нормальная сила, создаваемая оперением, 
Y2 – нормальная сила, создаваемая крылом, 
с учетом интерференции с оперением. 

 
 

Рис. 6. Распределение безразмерной циркуляции 
вихрей по размаху крыла при 1 0 67:l = ,  

1 − без учета интерференции, 2 − с учетом 
интерференции 

Fig. 6. Distribution of dimensionless vortex 
circulation along wingspan 1 0 67:l = ,  

1 – without interference, 2 – with interference 
 
 
 

 
 

Рис. 8. Распределение безразмерной циркуляции 
вихрей по размаху крыла при 1 0,8:l =  

1 − без учета интерференции, 2 − с учетом 
интерференции 

Fig. 8. Distribution of dimensionless vortex 
circulation along wingspan 1 0,8:l =  

1 – without interference, 2 – with interference 
 

 
 

Рис. 7. Значения коэффициента нормальной силы 
при 1 0 67:l = ,  

1 − суммарное значение, 2 − крыло с учетом 
интерференции, 3 – оперение, 4 – изолированное 

крыло 
Fig. 7. Lift coefficient 1 0 67:l = ,  

1 – total value, 2 – wing, 3 – canard, 4 – separate wing 
 
 
 

 
 

Рис. 9. Значения коэффициента нормальной силы 
при 1 0,8:l =  

1 − суммарное значение, 2 − крыло с учетом 
интерференции, 3 – оперение,  

4 – изолированное крыло 
Fig. 9. Lift coefficient 1 0,8:l =  

1 – total value, 2 – wing with interference, 3 – canard, 
4 – separate wing 
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Значение нормальной силы, создаваемой 
оперением, можно проиллюстрировать также 
графиками, показанными на рис. 12. 

Анализ влияния угла отклонения руля 
проводился для варианта 1 0,5l =  при значе-
нии угла атаки α = 3° и различных значениях 
угла отклонения руля. На рис. 13 изображено 
распределение безразмерной циркуляции 
вихрей по линии 0,25 хорд. 

Наиболее негативной интерференции 
крыла и ПГО следует ожидать при нулевом 
угле атаки в момент перекладки рулей, так 
как в этом случае плоскость вихрей, сходя-
щих с ПГО, совпадает с плоскостью крыла. 

Расчет проводился для варианта 1 0,5l =  
при значении угла атаки α = 0° и значении 
угла отклонения руля 3°. На рис. 15 пред-
ставлено распределение безразмерной цирку-
ляции вихрей по линии 0,25 хорд. 

 

 
 

Рис. 10. Зависимость относительной нормальной силы крыла от относительного размаха оперения 
Fig. 10. Dependence of relative wing lift on relative canard span 

 
 

 
 

Рис. 11. Относительные нормальные силы крыла и оперения в зависимости от относительного размаха оперения 
Fig. 11. Dependence of relative wing lift and relative canard lift on relative canard span 
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Рис. 12. Коэффициенты нормальной силы в зависимости от относительного размаха оперения: 
1 − оперение, 2 − крыло, 3 – изолированное крыло, 4 – суммарное значение 

Fig. 12. Dependence of lift coefficients on relative canard span: 
1 – canard, 2 – wing, 3 – separate wing, 4 – total value 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
Рис. 13. Распределение безразмерной циркуляции 

вихрей по размаху крыла  
Fig. 13. Distribution of dimensionless vortex 

circulation along wingspan 
 

 
 
 

Рис. 14. Зависимость коэффициентов нормальной 
силы от угла отклонения ПГО: 

1 − оперение, 2 − крыло, 3 – изолированное 
крыло, 4 – суммарное значение 

Fig. 14. Dependence of lift coefficients  
on the canard angle: 

1 – canard, 2 – wing, 3 – separate wing, 4 – total value 
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Обсуждение полученных 
результатов 
 

Наличие переднего оперения оказывает 
сильное влияние на распределение аэродина-
мической нагрузки вдоль размаха крыла 
(рис. 4, 6, 8, 15). Наиболее значительное па-
дение нормальной силы наблюдается в сре-
динной части крыла, которое при малом от-
носительном размахе оперения частично 
компенсируется увеличением нормальной 
силы на внешних участках крыла (рис. 4). По 
мере увеличения значения относительного 
размаха оперения зона положительного вли-
яния вихревой системы оперения на конце-
вые участки крыла уменьшается, что сопро-
вождается интенсивным снижением несущей 
способности крыла (рис. 10). Это находит 
отражение и во вкладе крыла в общую нор-
мальную силу системы «крыло – оперение» 
(рис. 11), и оно постепенно утрачивает функ-
цию главного источника нормальной силы.  

Это является следствием падения несу-
щих свойств крыла как по причине возраста-
ния скоса потока за оперением, так и по при-
чине уменьшения удлинения крыла (табл. 1). 
 

При увеличении угла отклонения руля 
нормальная сила крыла падает вследствие 
увеличения скоса потока за ПГО, однако это 
компенсируется ростом нормальной силы 
ПГО, и значение суммарной нормальной си-
лы возрастает. При этом роль ПГО в созда-
нии суммарной нормальной силы также воз-
растает. При углах отклонения, превышаю-
щих некоторое значение, ПГО будет главным 
источником нормальной силы, несмотря на 
существенно меньшую площадь. Такая ситу-
ация возможна в переходных режимах, 
а также при большой статической устойчиво-
сти ЛА. 

При α = 0 нормальная сила, создаваемая 
рулями, наиболее эффективно гасится отри-
цательной нормальной силой, возникающей 
на крыле (рис. 16). В итоге удается реализо-
вать только 20 % нормальной силы оперения. 
При α = 3° реализуется 33 % нормальной си-
лы оперения (данные относятся только к рас-
смотренному примеру). 

 
 
 
 

 
 

Рис. 15. Распределение безразмерной циркуляции 
вихрей по размаху крыла для α = 0 и δ = 3° 
Fig. 15. Distribution of dimensionless vortex 

circulation along wingspan α = 0, δ = 3° 
 

 
 

Рис. 16. Значения коэффициента нормальной силы 
при α = 0 и δ = 3°: 

1 − суммарное значение, 2 − крыло с учетом 
интерференции, 3 – оперение  

Fig. 16. Normal lift coefficient α = 0, δ = 3°: 
1 – total value, 2 – wing, 3 – canard 
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Заключение 
 

1. Увеличение относительного размаха 
переднего управляемого оперения (ПГО) 
весьма негативно сказывается на нормальной 
силе расположенного за ним крыла. 

2. По мере увеличения относительного 
размаха ПГО или его угла отклонения ПГО 
начинает играть основную роль в создании 
нормальной силы, и аэродинамическая ком-
поновка приобретает признаки схемы «пово-
ротное крыло». 

3. Даже при малых значениях относи-
тельного размаха ПГО вносит заметный 
вклад в суммарную величину нормальной 
силы (в рассмотренном примере прирост 
нормальной силы составил 16,3 % от нор-
мальной силы изолированного крыла, что 
составило 52 % нормальной силы ПГО. 

4. Проведенные расчеты показывают оче-
видную целесообразность уменьшения отно-
сительного размаха оперения в схеме «утка». 
Отход от этого требования в малогабаритных 
летательных аппаратах, обусловленный сооб-
ражениями обеспечения компактности, при-
водит к утрате значения крыла как главного 
источника подъемной силы и потере призна-
ков данной схемы. 
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