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ПРИ СВЕРХЗВУКОВОМ ДВИЖЕНИИ

Вопросу определения нестационарных аэродинамических характе
ристик крыльев посвящено много работ [1—6] и др. В работе [1| да
но решение этой задачи и общем виде в линейной постановке, когда 
крыло имеет произвольную форму в плане. В работах [2 3] аэроди
намические характеристики и граничные условия на крыле представля
ются при помощи коэффициентов вращательных производных (КВП), 
что дает возможность расчет аэродинамических сил и моментов до
нести до замкнутых формул. Для крыльев шестиугольной, четыреху
гольной и треугольной форм в плане такие формулы получены в ра
боте [6]. В настоящей работе рассматривается крыло, имеющее про
извольную форму в плане и сверхзвуковые кромки. 11ри помощи замены 
кромок ломаной линией удается получить замкнутые формулы для 
распределенных нагрузок на крыле.

1. Постановка задачи. Рассмотрим движение гонкого слабоизо- 
гнутого крыла с малым углом атаки и с некоторым конечным углом 
скольжения в идеальной сжимаемой жидкости при отсутствии внеш
них сил. Будем считать, что основное движение крыла является пря
молинейным поступательным с постоянной сверхзвуковой скоростью 
/.՛. Предположим также, что, кроме основного движения, крыло со
вершает малые добавочные неустановившиеся колебания. Движение 
жидкости считаем безвихревым.

Введем систему координат Ох։у։*|, жестко скрепленную с кры
лом, которое в плане имеет форму • • Д. ••-Д\ (фиг. 1». Ось
0г; направлена вверх. Время обозначим через /г

В линейной теории эта задача сводится к определению потенци
ала возмущений, которое получается решением волнового уравнения 
ш-

Потенциал возмущенных скоростей ՛?(*,, <х) и нестацио
нарные распределенные нагрузки представим при помощи коэффици
ентов вращательных производных [2, 6, 7]

Ф(*р .Уг М г3) ’Г 4֊
I + ЙЧ + Г<7. Н + ^’<7. + '4% н-и

Р ^£֊^=7’Г)?֊+7’(>Ч р?ч< (1-2)
елр
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Функция % соответствует основному установившемуся движению 
крыла, ра и р* — давления соответственно нижней и верхней поверх
ностей крыла, р—плотность воздуха в невозмущенном потоке. В пред
ставлении (1.1) и (1.2) введены обозначения

9, = « = МО. Чг = = (1.3)

</а Ь • 62 6’

где а—переменная часть угла атаки, 2.Г|, 2У| проекция вектора угло
вой скорости на соответствующие оси связанной системы координат 
а, «’у,—безразмерные угловые скорости, «>х>, <оУ1 — безразмерные»
угловые ускорения.

Предполагается, что эти параметры являются малыми величина
ми по сравнению с единицей.

Коэффициенты при кинематических параметрах д. и <? . (> 1,3,4) 
являются функциями от чисел Маха и Струхаля, а также координат 
точки, в которой вычисляются потенциал и давление, и не зависят от 
времени.

Введем безразмерные координаты и время

2 2 2 . и .
х. = ----- х,, д — ------ д}, г = ------ г,, г=------ ч1к I * I ъ

Предполагая, что малые добавочные колебания крыло совершает 
по гармоническому закону, для единичных потенциалов получаются 
замкнутые формулы [7], которые выглядят так:

у. .-)

4 I <*Ф<2>
|------- ю I------- =~—>. I д г
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тельное удлинение, S, I — площадь и размах крыла, k = | М' — 1 ,

М — ■ число Маха, о(х, у, г) часть плоскости х у, которая na
ff 

ходится внутри обратного конуса возмущений с вершиной в рассмат
риваемой точке, />’ число Струхаля.
В нормулах (1.4) и (1.5) введены обозначения

у, ֊) ֊~ а’|х, у. г),
IU дг

(г = 1, 2; 3, 4) (1.6)

Как видно из равенств (1-4) и (1.5) при известных нормальных 
б/ф‘п 

производных —=— на области интегрирования, можно будет вычис-

лить функции Ф\".
Если область интегрирования будет полностью расположена на 

поверхности крыла, то нормальные производные в этой области бу
дут известны из условия плавного обтекания крыла.

Обозначим

0ф(О _ _
= Ли1(х, у} (/ 1, 2: V ֊ 1, 3, 4)

дг 1---о

Функции В1.1՝1 имеют вид [3]

Д”й. у) в'^Сх.у) ^'-■в?'(х.у)= ~-

В12’^,у) = о (, = 1,3.4) (1.7)

Впереди огибающей поверхности конусов возмущений с вершинами в 
точках передней кромки крыла, потенциал возмущений и нормальная 

производная на плоскости ху равны нулю

ф!° (х, у, о) = о,
дф(')

(1.8)
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Так как кромки крыла предполагаются сверхзвуковыми, то для точек на 
крыле область интегрирования будет полностью расположена на по
верхности крыла и потенциал возмущений определяется непосред
ственным интегрированием по формулам (1.4) и (1.5), подставляя вместо 
нормальных производных их значения из формул (1.7).

В случае гармонического колебания крыла распределенные на
грузки получаются в виде

й'ййА- »>] <1.9>

к дх 4 I

у) = -֊-1 0) +-±ф«>(7, у, 0) (1.10)

к I дх 4

Если подставить значения потенциалов из (1.4) и (1.5) в выраже
ния (1.9) и (1.10), то получатся коэффициенты вращательнмх произ
водных распределенных нагрузок и р®>. Но вычисление потенциа
лов возмущений по формулам (1.4) и (1.5) весьма сложно.

Расчет упрощается в случае малых чисел Струхаля (/?' — 0), что 
имеет практическое значение. Тогда для точек на поверхности крыла 
вместо (1.9) и (1.10) получатся выражения

к д х

р^Сх, у) - -֊- + Аф<"(7 у, 0) (1.12)
к ах 4

вместо выражений (1.4) и (1.5) для тех же точек получатся

ф?’ (*, У, 0) = - А- у у в!՛) (1.13)

У. 0)

&(Л. у. 1У

—г(* + 4-)<7 (1.14)
4 \ к / \ г

2. Вычисление потенциалов возмущенных скоростей. Для даль
нейших расчетов удобно вводить безразмерные характеристические 
координаты

- х — х — г/, у X -г у, г = г (2.1)

Не нарушая общности, предположим, что задняя кромка крыла 
состоит из одного прямолинейного отрезка. Обозначим вершины пе
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редней кромки и отметим координаты, начиная с левой концевой точ
ки: Л0(х0> у,,), Л^х,, /л),֊--. ЛДхр у,),---, Лл(х,, ^), ••-, Лл’(*.т. У„)>

Часть плоскости ху, где расположена проекция поверхности 
крыла, разделяется на области треугольного, прямоугольного и тра
пецеидального видов (фиг. 2). Трапецеидальные области образуются 
у задней кромки крыла, которые в общем случае имеют одну криво
линейную сторону (дуга задней кромки крыла).

Прямоугольная область расположена внутри конусов возму
щений с вершинами в точках А/ и Л, и вне конусов возмущений с 
вершинами в точках Л;֊։ и Л.л+ь Треугольная область расположе
на на поверхности крыла вне конусов возмущений с вершинами в точ
ках Д/-1 и Л/.

Пусть уравнение отрезка Л, ։А/ будет

։/ = ?,(х)= (2.2)

или решенное относительно переменной х

х = ?,(</) = —(2-2՜) 

где

Все эти коэффициенты являются функциями числа Маха и геометрии 
крыла.

Предположим, что точка М(х, гу, 0), в которой вычисляется по
тенциал возмущений, расположена на поверхности крыла в прямоуголь
нике ։. Проведем из этой точки обратный конус возмущений. I ог- 

да область интегрирования б(л՜, у, 0) в формулах (1,13) и (1.14) бу
дет состоять из суммы всех треугольных, прямоугольных областей 
(целиком попадающие 8 обратный конус Маха, проведенный из точки 
М), областей , Д' и Д' р где штрихи вад символами означа

ют части областей соответственно т , $л ,, А/ и Д1+ь

Таким образом

5 (х, у, о) = 2 2 5Л։ и н 2 । д; + д; , ч- 2 < !А + 2 < м
п—1 т—п п-4 I гг—I т—1

(2.3) 
Последние четыре члена в сумме (2.3) дают область, ограниченную 
ломаной линией МС)А^ РА, РМ (фиг. 2).

Здесь I номер первой из вершин передней кромки, попавших 
внутрь обратного конуса с вершиной в точке М(х, у, 0), а у—коли
чество вершин передней кромки, попавших в тот же конус. Очевидно, 
что номер крайней справа вершины передней кромки, попавшей в вы
шеуказанный конус, будет / г у.
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Интервалы изменения переменных п областях будут соответст
венно

V т ’ Х» * - ' *«֊Ь Угп < т- < У,я Р Д«’ х* I. <?., (О Ч < V,.;

х,^;^=х, У,г1^^Уп^ $; ; х/^-^х. </։1^т;^г7;

5П ,,; х,։<;<х„_։, у^Ъ^у; л-; х/-С;=^х; ?, (;) <\т( ^у{;

<-г ^,0/)^՜^^ ?.+| СО У-

Если в формулы (1.13) и (1.14) подставить значения функций 
В‘Цх, у) из условий (1.7), то, с учетом выражения области интегри

рования (2.3), для единичных потенциалов получим выражения

1 I И У и В
^(х.М) -֊; У У а..о(.%,«)+ V СЭ,<(Д„) ь 2 Со.о(<,„) 4֊

1л-/ ш«=л п-1 I т-1

Со. и($’ ,,) 4֊ Со.о(Л;) 4՜ Со,ь(А֊ ։) 4*2 Со,о(5п ,։) | (2.4)

Л

(х,

А
1б7

У՛ °> = ֊(^ —</)ф1։)(>֊-> у< 0) — 
о

1‘ 1‘
2 2 [6։.о(«Ягда) Со. I к то)] 4֊

и
+ 2 [С։,о(М- $>,1(М1 4-

л-1+1

4- 2 ।о՛։,о ($;, т) — во. 1 т)] 4՜ с։,о(«;. ։1) 
ш- I

— Со, । ($;, ,х) — С1,о(д;) — Со.! (а;) — с։,о (д,'։ ։) - Со, ։ (а^ ,) 4֊

4-2[С.,о«и)-Со.։«1к)] 
л I

(2-5>

Ф^(х, у, 0) (х ■ у)Ф\։Чх, у, 0) 
о 

и
16 ~

2 2 [С1.о(хЛ л)4- Со.1 ($л п։ )] -Г 

2 [<«1,0 (ал) 4- Со. I (А«)] 4֊ 
Л-ГП

в
4֊ 2 [С1.<>(5Л ш) 4- Си ։($; л - СиДх; 3 4- 

т —I
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—=^=^= ' '■-'■■ '   =------------- ------------- ---------- - - 5 ' - ==—

+ Со. 1 («<, .х) + С1,о(^1+1) + Со, I (Л„ ,) С1,о(Лр-г Со. ։ (^;)+

I + 2[С|.о«,Л) + бо.1(5;,։)]| (2.6)

Ф*։>(х, у. 0)=֊( * + -1-)|-(х + У)Ф|1>(х. у, 0)4-

4- 2 |С2.0 (5С „) 4֊ 2С1,1 ($;, от) 4֊ <7о,2 ($;# т)]4- 
т =»1

4՜ 62.о ($;., ։,) 4- 2<71. ։ „) 4- Со, • ($; ,Л) 4՜ С-2.о(Д^) 4՜ 

4- 2С1. ид;.) Со. 2 (д;> 4- с2.0 (д;+։) 4- 2С1։ ։ (д;+։) 4- а. 2 (д;+1) 4֊

2[с2,о(5;. 3 4-2с։.։(5;;^+Са,2(< ։>]

8 \ к / I

4-֊Ф<’>(х, у, 0)1 (2.7)
к к )

Ф<-> (х, у. 0) — -^֊ (х — у) Фр (х, у. 0) 4֊ 
о

֊*-֊1з 2(^о(5й,га)-Солк.«)1 +
|п«/т-л

У [С2,о(Дл) - С*О. 2 (Дл)]т
г. ■■■1-1

I1
+ 2 [сЛо т) — <7о,2(«; л ч- с2.0($; п) —

т—(

— Со.2(^ ,) 4-Сг.о(\) С0.2(Д/) + 0*2.о(Д^+։) — <7о,2(Д'к+։) 4-

1-2(с2.и(5я>։х)֊а։2(5;։1,)] (2.8)
Л-/

Ф?’(х, у. 0) = 4֊^ + ^)ф1։)(х. у, 0) + 
О

•Л 

128
/. к 2 1С2. о (4 5л п,) + 2б’|. I ($„ п) 4- Со. 2 ($л, т )]4- 

т—л

I*
4՜ У, [Сгг<> (Дл) 4՜ 2С։, ։ (Д«) 4՜ С«, 2 (Дл)]4՜ 

п=4+1

(2.9)
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В формулах (2.4) и (2.9) введены обозначения

ч (°) — &р,ч (х՝ У՝ 3) -

4 
(;<,<>(<„)-4^ у.,; с,.о(я; Х^у.

*7

(х (2.10)

Область о представляет собой одну из областей &п,т> -^л. $. ։ 
Л', р \ч, / 1ак как контур крыла заменен ломаной линией, то все 

эти области интегрирования будут иметь прямолинейные контуры, 
что дает возможность вычислить интеграл (2.10) и формулы единич
ных потенциалов (2.4) (2.9) представить в замкнутом виде. В резуль
тате выполнения интегрирования находим

С>0, 1> ($д, я» ) ;֊4(Х«-1 - X;-,) ( Ут 1՜ У.;}) 

4
о (*„. „) = -֊ ֊ X») (У՞ ■ I ֊ М

л
■ К „)= ֊֊ (Л'-> ֊ х°) (У’+1 - У’)

4
о(<„.)=У (X’ , - х,ч(у.., - У„,)

а.։Ч.„)=֊-(х.-։-х.)(У‘ ,-у.4 5)

6о.и (яд от) = 4Х ( Ут +։ — У„.) 

4
«!.0(<я) = ֊^%?(Гя+|-и 

‘2

4
с..։(։;,га) = —֊-х(г^,-гд) 

О

4
с2,0 (<„,)= ֊֊^(У„.т։֊ Ут)

4
б0,2(я; х= — х<{У*т уу
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I :.)•=-֊- ку*., =

б». - « 4 = ֊- х* X.։ а. »ц, ,֊)=֊|-х՛ у:>
•-՛ *7

60.0(5;,.) = 4(Х । ֊X)

4 

о

с».1(<„) = ֊^֊(%0-1 -х,)х» 
•3

В) ֊-(Х^-х^у.

4
Со.2(5;,?)=֊֊֊л-| х>

6’,,., (Дл) = 4 (X, 1 ֊ Х„) У. - 2НО. ֊) (х. у) -г 1^- [0, (х„.., ) 4,(։.)] 
7-л

С,.4 (Х^., ֊ X’) У. + Ж 11<>. "(X, у) 

*5 п

- Н<?-Ч(х. у) - (*»-•)- <*")!
п

4 1&.1 (Л4- -֊-(*-г- х„) - 4 Н<֊.а>(х, у)

֊ 4/(п)“!,'1’(х. „) 4-4^ Ь (X,-. ) - Мх.)1 
х 4&л

4 9с>. 1 (М = 4՜ (Л"3-> - Г» + -9?- ^х- У) + 
п

*^Ь?'3)(Х, У)+/^^-՝\х,

6։ 0(Л.) = 4 (Х=_, - х») г„ _ 4 №,» (Х, у) -1^. ПР. ')(Х, у) -

||;,՛-11 (х. у) ֊ (*»-■) -1>. (*»)]
п п

4 Взвеси։» АН Армянской ССР, Механика, № 3
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4 9G>,2(4n) = ֊-(X-> -X) /‘-4֊ H<‘.5)(x, y) ֊ 
O 13 

--֊/(») ff)+ fW'll(։' y)

8 ъ

W() = -4X(Yt +2X^(1. /) +

4Û’loW - -^-XfY- 

/40 I «

2^-^|Հ Ո6 0֊

= : 4՜%/3(/։ /)н՜

+ 0+^֊ -f - 7,(x,)

Z Z

G<.. (Հ) = ֊ — Հ3 Yf - -A_ X,F> (i. ;) ֊ -Ж- Xf, (,; ,•)

/40. XF (i 7) — --У- —_ ձ (x ) I
12a'j 24a* շ • j

û’2,0(Հ) = ֊4֊Հ5Հ + VxtFt(i՝ ')+ x'F(i-+ 
Э Ö

o-^lf - M-,)
4 9 1«». ։ (Հ) = - 4֊ Հ Y? + ֊Հ/-՜5 (<•. <•) 4- -- /(;> Հ r՝ (i. i) -
•J 1 «J Հ»

ճօ,օ(ձ’ է1)=֊ - 2ХЛ(|>4- 1, uj+Zk±l>
<Հւ+։

G՛,rP •’ = I -xi IF{'' + Լ |x) x" -
/>4-1) 

4+1
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,) —'^'(г 11, и)—,>)
О X.

/(М- 1) 

4^11
~ "Г4^+1 (*;*)

и I *° ։•+!

, -1)
12^

/3(1‘ г 1) 
' 24«^ ։

'՜՜ I ?;>. • ։(х>) 
«и

ХЛн Ь 10

Й>.«(\„) = - ֊֊ ^Г(и + 1, и) - /(6;+1] л;г(|> + 1, Г)

--^.,+ 1) Х./Ъ ■ 1. и) -£ ’̂֊ +

?*{**! ° И 1 2

?)-֊ /(|‘ + 1)^’(н+ 1.
1 *֊*

4 8а.,,! 2

где обозначены

>« (:) = аге б5п
У-%*г?'п ֊ 2«^

</ + «>

*!'*> О, у) |Лс -ХЯ_/ Уу =Р Л -

— | х — хп " |/ у + О» Хп I- и

Г(п. п — 1) = |/ у + а«хя_| -+- /'(п, л) = |

/ (п) = у И я; л- 4֊ 3;; Хп = | х — хя ; У т~ \ у — у„

3. Вычисление распределенных нагрузок на поверхности крыла. 
В характеристических координатах формулы (1.11) и (1.12) представ
ляются в виде

Р{-!‘(х> У) [Ф(.։) (*. У՛ °)] (3.1)

Р՝”(х, У) = и^Цх. у. 0)] ֊ — Ф(» (х, у. 0)՝ (3.2)
х { 4 )

где через А обозначен оператор дифференцирования по направлению, 
параллельному направлению набегающего потока

£ = А +А

дх ду
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Для сокращения дальнейших записей обозначим также

/>. <1 (”) Ю». Ч (')] — Ч (-*» У՝ ”)] (3'3)

Выполняя дифференцирование выражений (1.13) и (1.14) и подставляя 
в (3.1) и (3.2), для коэффициентов вращательных производных распре
деленных нагрузок р1'' и р[ ‘ получим выражения в замкнутом виде

р\'Ц*> у) =
2
-к

А !*• И 'А
У У Л>.о($я, я..)-Ь У Го,о(Ая) 4- У 2ч». <> ($/ т ) -г

,л=/ т-п Л=<+1 т—1

4՜ Г). <>($, .,) + Я».о(Л՜) I- + У Г>.о($й։..)
п—1

(3.4)

у, 0)] ~
И •>
2 2 [Л, 0

■л и
- К. I (։„, „)]+ 2 [Г>. .. (< „) ֊ Г«. I «. ,„)] - 2 [Г, „ (А„) ֊ л„ ,(4.)]+ 

м— । п=<+1

+ Л,о (֊V и) ~ ^>. ։ ($;.,) + Г,.о (\) — Го. । (\) 4- Г։.о(Д'։ ։)—

— Г., I (А, , ։) -|- У |Г։.О ($; .) - Г>, ։ (5^)] (3.5)

Р<?(х, у) = >Ф<։>(х, у. 0) + -^֊(х + ^)Д[Ф»)(х, у, 0)]-

А

4

н и
У У [^։-о(5я>т ) -ь Го. 1 ($„.„)] 4- У [Г1,о (ДЛ) 4՜ Г. ։ (А.,)14“

п-1+ ։

+ 21*. о ц. + п. „.и+2 (я.»«. ।«,)] +

4֊ /-1,0 ($;։№) Г. ,(5; )4-Г։.<1(Д/) гГ|,](Л/)4-

4- Г|. о (\ ।) 4- /'о, ։ (Д’, ։) (3.6)

у) - ֊ -Х’Ф'/’и у. 0)-4/.*(х-у)£[Ф<'1(х. у. 0)] + 
л

4-16Д[фи>(х. у, 0)]} (3.7)

/^( А֊. у) Аф<»(х. у} 0) 4 ֊ (х-г/)А[Ф"՝(х, у. 0)]-
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в
+ 2 р-ц.(Д.)-Го.։<М+ 2 (<„,)--Го. 2 (<„)] +
I т—1

-Г 2 1^2՛ о (з^, .,) — и)] -г Г2. . (з,. д) — Г), 2 («/ Л) 4֊
. л-3

4- Г2,о(Л^) - - Г», 2 (А^ 4- Г2,О (А.։ч.։) — Го, 2 (А’к+ ։) [ 

Р^(х՛ у) = АфП>(х, у. 0)4- 4-Ф(։2>(х, у, 0) I

(3.8)

4֊ ֊ (х |- у) £ (Фр (х, у, 0)] 4- ֊ ( к 4֊ 4՜ ) X 

ц у.
Х 2 2[^о(зл т)-г2Г։>1(ь;1^) ЬГо.2(5г1>;п)] ֊1-

I1-
4- 2 [Г>.о(Дя)4֊2Г։,։(Ап)4֊Ги.НЛя)1֊Ь 

л«Ж

4- «.) 2^>Ц.,)4-л;,2«Л4-
я»- I

+ 2 [А. .«, 3+Ж >« 4 4- Г,. ։Э] + л—I
4* ։.) 4- 2/4,1 Ц ,) — Г>.2 ($,*։ ։.) 4՜ /’Vи (АI) -г 2Г1,1 (Д‘() 4՜ Ло,2(д1) 4՜

+ а о (д;.,)+2г. ■ (д;.,) + 5 (д;.,)} (з.9>

Применяя оператор Л к функциям (>Р% И՜), получим

о.О ($л, и ) = 2 ( у у )( ^'я4 ’ “
\Л«_։ Ап /

+ 2(Х, , х.)('-1----------
\ > т + I * т /

Г|. О (з„, ,п ) =2 (^С1 -1 — Х|) (. Ут-^ 1 — Ут) +■

9/1 1 \Го.1(з„.м) ֊(֊----------^\У^ -У‘) +
о ХА«-։ л« /

4-2(Х-1 Х.)(У,1! + 1- У„,)

о^։(ял,т)= { (Х-։ ֊«(/з.,- Г3)4- 
О
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9

^•'•т(г-т)1'’-՛ r-> +

+ 2(À.-»-X)(rçtl-ri)

-֊֊( I֊ r.)-2Ar7-î------------֊-՝)

A / \ • Ո -5- 1 I fit '

) = -2Л,(Г„ , rR)_2_z»(U------------

•5 \ Удп-ր-է '/» /
9

^..(Հյ J'i) -2^(ր„+։ Y.n)
Ai

Դ 2
fi.!(։;..) -֊-*lP- ֊-Xj(Y^ Y„)

• < Û

Ft.(s;,J = -2Z»(r. >֊ r.)֊4-^(-֊֊ ֊֊-)

J \ l ЛЧ + 1 I m /

ք»։«-) = - >- Ո)

Y 1 9 ЛРFftoK .) 2^- + 2X^-; F,.o(s;. .) = — — +2X, Y.
Л, J ; Ö Г II

У +2ХУ: F։.։(s;,j = 4-x.rj

Ժ Ai J •>

Չ I շ У՝
քշ. 0 (Հ ,) = 2Հ= Y. + — ; F». 2 (s,. .) = 4֊ + 2X, Y>

О I Э /X /

/?«.»(s„J = ֊2('4------------i֊| r.-2(x„_. -XJ-1-
\A., j A, i -л

2 1^.»(Հ.,) = ֊ 2(X, , - X.) Г. - 4֊( 
•J »11

'■•■՛>■■>---Нет-4г) ր֊
f>. • (Հ.Յ = ֊փ։*-< ֊ A) ^։- ֊֊



55Нестационарные нагрузки на крыле при сверхзвуковом движении

9 1л „ р)=֊ 2 л ֊ 4֊ ֊4
л,«.,) = ֊4՜ ----7՜) Г‘ “ 2<Л 1 - Х"> У֊3 \Ал-1 Лп /

л-..и(А»)«=2(4------------^-к«-2(Х-1- Х)4-
\лп_| Ла / тп

1 4- а2
֊ 2Н(֊1. о (х, у) 4֊ - п- [Ф„ (хя_։ ) - % (хй)] 

®л

9 1ММ = 2 (Х-1 ֊ лЛ) уГ! 4֊ ֊ (Х^ - X}) А- + 
О I п

1 — 2а2 1 /• г п \֊ЯГ֊ Н<։' »(*. </) ֊ ֊֊ №■ ֊ П(Х, 3)4֊'-$- П' '■ « (X. у) 
п Л л

14-«з
--------2^—!^ ('& (*՞-։) ~ (*«)]

9/1 1 \Лч 1 (<М = ֊֊ (— ‘ ) Г’ 4- 2 (Х-> X) Г,
О \Лл-1 Ап/

4н’г‘'3)<х. д)- 1 7(п) П<֊'.»(х, у) - 4֊ Н<’-П(х, у)
V Св £в

+ -1~/(П) <х՛ У՝' + <х” ') ֊ ■?« (х„)]
4 4а„

2 2
I (Да) = — (Х-1 ֊ х.) Упч , Л4) Уп - 

о о

1 4- 11«д ЗЧ-За2
4- 18а, Н<из> (х, {/) .и П<Ь1)(х, у) }-

л л

+ -^гН‘Г1Чи 31(х.
п Л

+0?и"՜ ՛■11 (х՛ (л> (х“-՛ ’ - <х'’)|л л

2 1г,.„ (м=2 (^., - х) г. - •֊֊ (х:, ֊ х) 4֊ ֊ 3 Т п

1 ’ 11
■ —"?• ” у) ֊ у- «’/֊" и) -

֊1֊Г(2 + 3^)/(П)П(М>(Х, >)(х, у)
л л
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г շ / \ 1 i- -я2

п л

л,., (ձ.) = ֆ - -А-j г;+2(Х.,֊Х) у’+

1 5 4-3«։
+ ֊ *!ր։’Տ)Ա //)----- ֊—^ П(«.з>и </) +

10 о

3 1I- ֊֊ (14-«‘)/(п)П<ы)(Х։ -!֊/(„) Ш֊1.з>(х, у) 4-
4 4

3 9
4- —/г(п) Ч”1, ”(*> </)- -г— U + Հ)/՜(ո)[^(^ո_ւ ) —% (аг,..)]

4 о ttn

լ՝ Դ 1 9^'9 ՜ք՜ ’Ï ՜ , , .
1 0,0 — — 2 -у- 2-^---- H 2-----ÿ-----  ------------ “----- ?/ (л'.: )

л/ Կ л, ։, 2

г, <ձ > л՝/,-л_/о՛) га, оЛ1,и ,) 2ЛЛ 3 Y_ XJ{։,i) 2a2 x

1 Xï 1 — a; -
+ Т7Й—^/<4 T֊^)

2 2 4- л? i f՝^(; ;\
к > (Հ) = ֊ ֊֊ - 2Հ y, + —x, г a, a + -J- +

3 Л1 2 6 Л!

л /(О-1 x, , !+/(.) rq, i) _ 1 + »2t
4 Гд, i) 4 Л ‘ 4a, -г-----(-«/ )

*

F,.,(\) = -2^r/֊ _2L±^X(F։(/> ;)_
J Ai ±o-*z

4- 2 я)
12^-/(0Հ^(ձ /) /(/) F3 (i, i) /*(/) F (i, i) 

‘ձՕհ Xi 12 a? Xi'

1-ra’ï I «-֊87p/’(')|—-9,-Ц)

9 Xf 1
Л.(1(д;) = - 2X1Yr- ֊է ֊^- + -- -7-y ‘-X^i, i) փ

J 11 w

/a) Հ3
I“3/՜ F(i, i)

Հ5
/•’(/. 0

2 +3a?
; -^XiFii, Ո4-1

3

<2(z) X______ 3(1փ^^ո Г r
F(i, i) 1 (/4 2 - ftU)
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՝ — ֊ ֊ 2Х, V,՝ ■ <•) -
3 Л{ 13 Л/ 2

4 Л/ 4 Л1

9(1 а?)
8а. Г (О 2 -֊-МХ,)

Уо.сгд.;.,> = -2 П:‘у+1 +***1 -у !

............

, Г(У4֊1) А(» 1 1, н) _ 1
' 12*֊ , X., 8аЗ

= Vй՜2" •2-

. /(11 1) /’(!' 1. 10
“ЙГ х

1'^А- 1. !>•) х _ 1
^+, * 2 Лн -г 1, 5‘)

1 4- а« .. । —-^-/(,+1)[- + .,. Ух,)

Л. К ,)= ,н> _Ц<_'хг(у1, й-
о А 2

/(«-•- 1) Ни + 1, и) , 1 4֊ )
2 X " ' 4а.Л.։

ЯЖ<.1) =
1 Л(р4֊1, Р) , 11 "Г а;

’ ? 18^,^■м X,
Ь 19-

2

^.оСн):= ~
1 1Ъ- ,

6 а-’
1 Лч

|- 1, и) ֊ — —----------------
3 Г(н4-1,1‘)

* |и֊1 !■- + ։

ХА, 

4- 1, I1)

/Ч1Ч-П _____
2*М4 Н|1+1, •՝)

зн - $ ։) 
з- >

/2ГЛ г 1) ֊ 4-^-1 (*>)

. /А. ч 1 Г5(и4-1, ։9 /(н + 1)Л(н + 1, :9
°'։(Л ։> '15 -------- ----------------------- 4------------- X.

г 4-/։ (1‘ +1) 77(11 у1’ '՝} 5+у ֊ X. Г (и + 1, п)+
4 л. о

3
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9 1 т «յ. ։ г
8֊֊^/։(|‘ + П ֊շ֊+^Ա)

Очевидно, координаты вершин Ап будут

хя Ул =֊

Значит, потенциал возмущений и распределенные нагрузки зави
сят от угловых коэффициентов сторон ломаной линии, которой заме
няются кромки крыла, то есть от геометрии крыла, от числа Маха и 
от угла скольжения.

Полученные формулы дают возможность вычислить распределен
ные нагрузки в любой точке на крыле, движущейся со сверхзвуко
вой скоростью и совершающей малые добавочные колебания.

ГосНИИ Глававтоматнка г. Москва 
НИИ Автоматика г. Киронахаи

Поступила 9 II 1971

Ո-. Ա. 1ր1ւժ1.Ո1՚Մ:1ԱՆ, О. Շ. ՍՈԼՈՄՈՆՅԱՆ

ՐԵՌՆՎԱԾՈՒԹՅԱՆ ՈՉ 11ՏԱՑՒՈՆԱՐ ՐԱՇԽՈՒՄՐ. ՊԼԱՆՈՒՄ 
ՑԱՆԿԱՑԱԾ Я ԵՎ ՈՒՆԵՑՈՂ ԹԵՎՒ ՎՐԱ' ԴԵՐՉԱՅՆԱՅՒՆ ՇԱՐԺՄԱՆ 

ԴԵՊՔՈՒՄ

Ա մ փ ս փ ս լ մ

•Քննարկվում է բարակ, թույլ ծոված, պլանում ցանկացած ձե ունեցող և 
գերձայնային եզրերով, /7ե.ի շարժումր սեղմելի իղիալական հեղուկի մեջ։

Ենթաղբվում Լ, որ թացի հիմնական գերձայնային շարժումից, թեր կա- 
աարում ք; Նաև լրացուցիչ փորը տատանումներ։ հ>նգիրր լուծվում ք; գծային 
տեսության մեթոդներով, գրգոման պոտենցիալը և բաշխված բեոնվածությու- 
նը պտտեցնող ած անց չալն երի գործ ակիցների միջոցով ներկայացնելու հիման 
վրա։

Բաշխված բեռնվածության պտտեցնող ածանցյալների գործակիցների 
>։։։։! ար տրվում են բանաձևեր Ս ւորոէհաթւ թվերի էիորր արմերն երի դեպ բում։

NONSTATIONARY DISTRIBUTION OF LOAD ON A WING OF 
ARBITRARY SHAPE IN PLAN AT A SUPERSONIC MOTION

R. A. MEJLUMIAN. R. Sh. SOLOMON1AN

S ii m in ary

The motion in an ideal compressible field of a thin, slightly carved 
wing with an arbitrary shape in plan and having supersonic edges is 
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considered. Apart from the principal motion, the wing is assumed to 
perform small additional oscillations.

The problem is solved by the linear theory method on the basis of 
representation of the disturbance potential and distributed loads 
through the coefficients of rotary derivatives.

The calculation formulas for the above coefficients at low Strou
hal numbers are given.
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