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ОСОБЛИВОСТІ ВЗАЄМОДІЇ СТРИБКІВ УЩІЛЬНЕННЯ 
З КОЛИВАННЯМИ АЕРОДИНАМІЧНИХ ПОВЕРХОНЬ КЕРУВАННЯ 
ПРИ ВИНИКНЕННІ ТРАНСЗВУКОВОГО ФЛАТЕРА 
НАДЗВУКОВИХ ЛІТАКІВ ТА АЕРОКОСМІЧНИХ СИСТЕМ

Теоретичні та експериментальні методи досліджень класичного (двоступеневого) флатера аеродинамічних поверхонь 

у стаціонарному і нестаціонарному потоці розроблено достатньо повно. Дослідженням цих коливань присвячено велику 

кількість наукових праць, але до теперішнього часу залишається невирішеною проблема теоретичного обґрунтування при-

чин виникнення інтенсивних коливань аеродинамічних поверхонь керування надзвукових літаків на трансзвукових швидко-

стях польоту. Досі немає загальноприйнятої математичної моделі трансзвукового флатера.

Актуальність рішення цієї проблеми пояснюється необхідністю попередньої оцінки рівня коливань елементів конструк-

ції літальних апаратів до виконання льотних випробувань та необхідністю забезпечення надійної льотної експлуатації 

надзвукових літаків та аерокосмічних систем.

У статті на базі аналізу закономірностей адіабатичного розширення місцевого надзвукового потоку на поверхні аеро-

динамічного профілю та математичної моделі оцінки збуджених шарнірних моментів аеродинамічних поверхонь керування 

визначено умови, при яких можливе виникнення трансзвукового флатера аеродинамічних поверхонь керування надзвукових 

літаків та аерокосмічних систем. Проаналізовано особливості взаємодії стрибків ущільнення з коливаннями аеродинаміч-

них поверхонь керування на цих режимах польоту, які визначають механізм виникнення трансзвукового флатера аероди-

намічних поверхонь керування.

Доведено, що основною причиною інтенсивних коливань аеродинамічних поверхонь керування при виникненні трансзву-

кового флатера є фазове випередження переміщень стрибків ущільнення по профілю аеродинамічної поверхні керування над 

кутом її відхилення, спричинене великою кутовою швидкістю коливань аеродинамічної поверхні керування.
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ПОСТАНОВКА ПРОБЛЕМИ

Забезпечення безпеки польотів надзвукових лі-

таків та аерокосмічних систем у трансзвуковому 

діапазоні чисел М польоту досі залишається ак-

туальною науковою і прикладною проблемою. 

Це пов’язано з виникненням на цих режимах 

польоту різноманітних небезпечних явищ аеро-

пружності. 

До таких явищ можна віднести і виникнен-

ня трансзвукового флатера надзвукових літаків, 

тобто виникнення інтенсивних коливань еле-

ментів конструкції надзвукових літаків на тран-

сзвукових швидкостях польоту, які зумовлюють-

ся особливостями взаємодії коливань стрибків 

ущільнення з коливаннями аеродинамічних по-

верхонь керування. Тому аналіз особливостей 

взаємодії коливань стрибків ущільнення з коли-

ваннями аеродинамічних поверхонь керування 

при виникненні трансзвукового флатера з метою 

визначення причин виникнення цього явища 

також залишається актуальною теоретичною та 

прикладною проблемою.

АНАЛІЗ ОСНОВНИХ ДОСЛІДЖЕНЬ І ПУБЛІКАЦІЙ

Теоретичним та експериментальним досліджен-

ням цього явища присвячено багато публікацій, 

де запропоновано різноманітні підходи для об-

ґрунтування причин виникнення інтенсивних 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

сучасних надзвукових літаків на цих режимах 

польоту, умови їхнього виникнення, вплив різ-

номанітних факторів на рівень коливань [2, 3, 

6—8, 10, 12—17, 19, 20, 24]. 

У роботі [3], яка присвячена дослідженням 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

літаків на трансзвукових швидкостях польоту, 

відмічено, що рівень коливань залежить від ве-

ликої кількості параметрів, основні з яких: чис-

ло М польоту; геометричні характеристики аеро-

динамічних поверхонь керування, частота їхніх 

власних пружних коливань та масово-інерційні 

характеристики, але «…справжній механізм ко-

ливань поверхонь керування залишається до 

кінця не виясненим».

Аналогічний висновок зроблено і у праці [23]. 

Відмічено також, що досі немає надійних те-

оретичних методів оцінювання нестаціонарних 

сил аеродинамічних поверхонь керування, які 

коливаються у трансзвуковому потоці, тому ви-

користання лінійних математичних моделей 

подібності не завжди дозволяють переносити 

результати продувок моделей в аеродинамічних 

трубах на натурні конструкції літаків. 

У деяких працях [8, 10, 12, 19] цей тип коли-

вань аеродинамічних поверхонь керування має 

назву «трансзвуковий» (одноступеневий) фла-

тер, оскільки виникнення цього типу коливань 

можливе при наявності лише одного ступеня 

свободи, наприклад при наявності лише кру-

тильних коливань аеродинамічної поверхні ке-

рування навколо власної осі. 

Серед особливостей коливань аеродинаміч-

них поверхонь керування, які відмічені у льот-

них дослідженнях трансзвукового флатера, на-

звемо такі [19]:

  найвищий рівень спостерігається на тонких 

аеродинамічних поверхнях, розташованих у по-

тоці повітря під нульовим кутом атаки;

  характер коливань нагадує гармонічні ко-

ливання, частота яких при зміні висоти польоту 

або швидкісного напору залишається практично 

незмінною і дорівнює власним частотам коли-

вань аеродинамічних поверхонь керування у на-

земних умовах;

  коливання виникають у вузькому діапазо-

ні чисел М незбудженого потоку повітря M = 

= 0.91...0.95, який не змінюється зі зміною ви-

соти польоту;

Основною причиною нелінійного характеру коливань аеродинамічних поверхонь керування при виникненні трансзвуково-

го флатера є обмеження переміщень стрибків ущільнення по профілю аеродинамічної поверхні керування як задньою, так і 

передньою кромками профілю аеродинамічної поверхні керування.

Отримані результати можуть використовуватися для прогнозування безпечних режимів польоту надзвукових літаків 

та аерокосмічних систем як на етапі льотних випробувань, так і на етапі експлуатації.

Ключові слова: надзвуковий політ, коливання, трансзвукова швидкість, трансзвуковий флатер, параметри потоку, аеро-

динамічна поверхня керування, число М польоту, математична модель.
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  рівень коливань лінійно збільшується зі 

збільшенням швидкісного напору;

  рівень коливань збільшується зі зменшен-

ням висоти польоту; 

  рівень коливань зменшується зі збільшен-

ням величини конструкційного демпфування.

Ці коливання віднесено до класу нелінійних 

автоколивань, амплітуда яких залежить від ха-

рактеристик несівних аеродинамічних повер-

хонь, характеристик аеродинамічних поверхонь 

керування та умов польоту. 

У деяких працях [5, 8] відмічено вплив стриб-

ків ущільнення на виникнення коливань аеро-

динамічних поверхонь у трансзвуковому потоці 

повітря. 

Так, у праці [8] відмічено, що згідно з резуль-

татами експериментів у навколозвуковому діа-

пазоні чисел М спостерігається значне зменшен-

ня критичного швидкісного напору, зумовлене 

рухом стрибків ущільнення по поверхні крила. 

Тому дослідження цього типу флатера за допомо-

гою методів класичного лінійного аналізу пруж-

них коливань неможливе. Крім того, у роботі [22] 

відмічено, що у діапазоні чисел M = 0.95...1.1 чи-

сельні методи рішення втрачають стійкість, тому 

до результатів досліджень, отриманих цими мето-

дами, необхідно ставитися з обережністю.

У праці [2], присвяченій експериментальним 

дослідженням коливань аеродинамічних повер-

хонь керування у навколозвуковому потоці по-

вітря, отримано, що при переміщенні стрибка 

ущільнення уперед до осі обертання аеродина-

мічної поверхні керування його інтенсивність 

збільшується. На думку авторів праці, цим фак-

том можна пояснити причини виникнення ко-

ливань аеродинамічних поверхонь керування на 

цих режимах польоту надзвукових літаків. 

У теоретичних працях виникнення цього яви-

ща пов’язується і з фактором стисливості пові-

тря [6] і з формуванням стрибків ущільнення на 

поверхні профілю [7]. 

Серед можливих причин виникнення коли-

вань також слід назвати складну взаємодію 

стриб ків ущільнення з коливаннями поверхонь 

керування [13]. І хоча це явище спостерігалося 

ще на перших надзвукових літаках, ставлення 

вчених до аналізу причин його виникнення було 

не надто уважним. Так, автори праці [4] пишуть: 

«Більшість випадків так званого флатера з одним 

ступенем свободи становлять переважно акаде-

мічний інтерес».

Пізніше з появою нових моделей надзвукових 

літаків зі збільшеною швидкістю польоту рівень 

коливань став дуже великим. На деяких літаках 

виникнення цих коливань закінчувалося по-

шкодженням елементів конструкцій, і у першу 

чергу — руйнацією аеродинамічних поверхонь. 

При цьому швидкість виникнення інтенсивних 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

була значно меншою, ніж швидкість виникнен-

ня класичного (двоступеневого) флатера [12].

У роботі [13] на основі спільного аналізу рів-

нянь Бернуллі для стисливого газу [1], зміни 

параметрів надзвукового потоку у течії Прандт-

ля — Майєра [1] і гіпотези динамічного скрив-

лення аеродинамічного профілю [9, 11] було 

визначено умови формування стрибків ущіль-

нення на поверхні аеродинамічного профілю та 

встановлено закономірності взаємодії коливань 

стрибків ущільнення з коливаннями аеродина-

мічних поверхонь керування. Отримані законо-

мірності було використано для обґрунтування 

математичних моделей оцінки збуджених сил та 

збуджених шарнірних моментів аеродинамічних 

поверхонь керування. 

На базі цих результатів розроблено лінійну та 

нелінійну математичні моделі виникнення транс-

звукового флатера аеродинамічних поверхонь 

керування надзвукових літаків [24].

Мета статті. Розглянути особливості взає-

модії стрибків ущільнення з коливаннями аеро-

динамічних поверхонь керування при виник-

ненні трансзвукового флатера з метою визна-

чення причин та умов виникнення цього явища.

ВИКЛАД ОСНОВНОГО МАТЕРІАЛУ

У даній статті для визначення причин та умов 

виникнення трансзвукового флатера аеродина-

мічних поверхонь керування пропонується під-

хід, який базується на аналізі закономірностей 

взаємодії коливань стрибків ущільнення з ко-

ливаннями аеродинамічних поверхонь керуван-

ня саме при умовах, коли можливе виникнення 

трансзвукового флатера.
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Це зауваження можна обґрунтувати тим, що в 

експериментальних дослідженнях [18] доведено, 

що критичне число М аеродинамічного профілю 

при відхиленні аеродинамічної поверхні керу-

вання на кут до 2° зменшується на 1 %. Врахову-

ючи, що випадки руйнації літаків при виникнен-

ні трансзвукового флатера спостерігалися при 

амплітудах коливань аеродинамічних поверхонь 

керування, які не перевищують 1.5...2.0°, кри-

тичне число Маха аеродинамічного профілю у 

рівнянні (1) можна вважати незмінним і при ко-

ливаннях аеродинамічної поверхні керування.

З наведеного вище випливає, що при відхи-

ленні поверхні керування на кут, величина якого 

обмежується умовою (4), стрибки ущільнення 

переміщуються від початкового розташування 

вперед і назад у ті перетини хорди профілю по-

верхні керування, в яких кут відхилення місце-

вого надзвукового потоку дорівнює куту його 

відхилення у перетині початкового розташуван-

ня. Тобто, стрибки ущільнення переміщуються у 

ті перетини хорди профілю аеродинамічної по-

верхні керування, в яких, згідно з виразом (3), 

число Маха місцевого надзвукового потоку за-

лишається незмінним.

З аналізу залежностей (3) і (4) бачимо, що для 

оцінки характеру взаємодії стрибків ущільнення 

з коливаннями аеродинамічних поверхонь керу-

вання потрібно знати геометричні характерис-

тики аеродинамічних профілів, а, саме харак-

тер зміни кута нахилу дотичної до дифузорної 

частини профілю, який визначає кут відхилен-

ня місцевого надзвукового потоку на поверхні 

аеро динамічного профілю.

Згідно з даними [18] для типових аеродина-

мічних симетричних профілів надзвукових лі-

таків зміну кута нахилу дотичної до поверхні 

дифузорної частини профілю можна подати на-

ближеною залежністю

 
0

1

( ) ³xx
b

   , (5)

де xi — відстань перетину « i » хорди аеродина-

мічного профілю від лінії максимальної товщини 

профілю, b1 — відстань лінії максимальної товщи-

ни профілю до його задньої кромки, 0  — макси-

мальний кут нахилу дотичної до профілю аероди-

намічної поверхні (поблизу задньої кромки).

У роботі [13] отримано рівняння, яке визначає 

зв’язок числа Маха М1 місцевого надзвукового

потоку на поверхні аеродинамічного профілю, 

числа Маха М 
незбудженого потоку повітря та

критичного числа Маха Мкр аеродинамічного

профілю: 

1 p1 2( )M M M    . (1)

З рівняння (1) випливає, що число М1 місце-

вого надзвукового потоку на поверхні аеродина-

мічного профілю не може перевищувати вели-

чину 

1 p1 2( )M M M    .  (2)

Водночас, як випливає з аналізу особливостей 

течії Прандтля — Майєра, число М1 визначаєть-

ся лише кутом його відхилення [1]. Цю набли-

жену залежність, як і у праці [13], можна подати 

у вигляді 

3
1 1 11.5 ( )M x   , (3)

де ( )x  — характер зміни кута відхилення міс-

цевого надзвукового потоку на хорді дифузорної 

частини профілю аеродинамічної поверхні.

Аналіз залежностей (2) і (3) дозволяє обґрун-

тувати закономірності взаємодії стрибків ущіль-

нення з коливаннями поверхонь керування, 

зокрема при умовах, коли можливе виникнен-

ня трансзвукового флатера. Так, залежність (3) 

показує, що при ( )x  = 0 число Маха місцево-

го надзвукового потоку на поверхні профілю не 

може перевищувати значення 1 1.0M  , навіть

при умові pM M  . При ( ) 0x   значення М1

збільшуються, одночасно збільшується і інтен-

сивність стрибків ущільнення, але величина М1

не може перевищувати значення, яке визнача-

ється нерівністю (2), навіть при великих кутах 

відхилення місцевого надзвукового потоку. 

Коли число constM   і число p constM  ,

то, як випливає з умови (2), залишається незмін-

ним і число Маха місцевого надзвукового потоку 

на поверхні профілю. При цьому число 1Ì  зали-

шається незмінним і при коливаннях аеродина-

мічної поверхні керування, тобто при умові

0( ) ( )ix x     , (4)

де ( )ix  — кут нахилу дотичної до профілю у пе-

ретині « i » хорди, 0  — амплітуда коливань по-

верхні керування.
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На основі вказаних закономірностей взаємо-

дії стрибків ущільнення з коливаннями аероди-

намічної поверхні керування у праці [24] доведе-

но, що при відхиленні аеродинамічної поверхні 

керування переміщення стрибків ущільнення 

від початкового розташування визначається за-

лежністю

B H
0

1
0

( ) ( )x x b 
     


, (6)

де B ( )x   — величина переміщення стрибків

ущільнення вперед від початкового розташуван-

ня на поверхні профілю, яка зумовлена кутовим 

відхиленням аеродинамічної поверхні керуван-

ня, H ( )x   — величина переміщення стрибків

ущільнення назад від початкового розташуван-

ня на поверхні профілю, зумовлена кутовим від-

хиленням аеродинамічної поверхні керування, 

0  — кут відхилення аеродинамічної поверхні 

керування. 

При коливаннях поверхні керування залеж-

ність (6) можна подати у вигляді 

B H
1

0

( , t) ( , t) ( )bx x t      


, (7)

де ( )t  — характер коливань аеродинамічної по-

верхні керування.

Переміщення стрибків ущільнення, які ви-

значаються залежностями (6) і (7), викликають 

такий розподіл тиску місцевого потоку на по-

верхні керування, при якому виникає дестабілі-

заційний шарнірний момент, тобто момент, на-

прямлений у бік відхилення поверхні керування.

Виникнення дестабілізаційного шарнірного 

моменту поверхні керування на трансзвукових 

швидкостях польоту неодноразово спостеріга-

лося у лабораторних дослідженнях [5]. Це явище 

має назву «інверсія керма», але воно викликає 

лише відхилення, а не коливання поверхонь ке-

рування.

Коливання поверхонь керування викликає 

збуджений шарнірний момент, для обґрунтуван-

ня якого необхідно скористатися гіпотезою ди-

намічного скривлення [9, 11]. Згідно з цією гіпо-

тезою аеродинамічні характеристики профілю, 

який коливається, не відрізняються від аероди-

намічних характеристик нерухомого профілю, 

скривленого таким чином, що місцеві миттєві 

кути обтікання профілю потоком газу визнача-

ються залежністю

c
c

( )( , ) x tx
V


  


 , (8)

де c( , )x   — місцевий миттєвий кут обтікання

профілю потоком газу, xc — відстань перетину

профілю аеродинамічної поверхні керування, де 

розташований стрибок ущільнення, від осі обер-

тання, V  — швидкість потоку повітря.

У цьому випадку взаємодія стрибків ущіль-

нення з коливаннями поверхонь керування у 

праці [24] описується залежностями

B
c 1

0 1

( )( )
| ( ) |

x b tx
V b t


  

  




 , (9)

H
c 1

0 1

( )( )
| ( ) |

x b tx
V b t


  

  




 . (10)

У залежностях (9) і (10) B ( )x   і H ( )x 
 
—

переміщення стрибків ущільнення, зумовлені 

швидкістю відхилення поверхонь керування від 

початкового розташування, вперед і назад відпо-

відно.

Переміщення стрибків ущільнення, які ви-

значаються залежностями (9) і (10), викликають 

такий розподіл тиску місцевого потоку на аеро-

динамічної поверхні керування, при якому ви-

никає збуджений шарнірний момент. Тобто, мо-

мент, який збігається зі швидкістю відхилення 

аеродинамічної поверхні керування, внаслідок 

якого виникає трансзвуковий флатер.

Взаємодія стрибків ущільнення з коливання-

ми аеродинамічних поверхонь керування, з ура-

хуванням як їхнього відхилення, так і швидкості 

їхнього відхилення, визначається сумою залеж-

ностей (7), (9) і (10): 

11

0 0 1

( )( ; ) ( )
( )

cx b tbx t
V b t


     

   




 . (11)

Оскільки, як вказано вище, при виникненні 

трансзвукового флатера коливання аеродина-

мічних поверхонь керування носять гармоніч-

ний характер, тому їх можна представити рів-

нянням

0( ) sint t    . (12)

де  — кутова швидкість крутильних коливань 

аеродинамічної поверхні керування.
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З урахуванням залежності (12) та враховую-

чи, що при виникненні трансзвукового флатера 

амплітуди коливань аеродинамічних поверхонь 

керування не перевищують 1.5...2°, ці коливання 

можна вважати малими, і рівняння (11) записати 

як
c 11

c 0 0
0 0

( , ) sin cosx bbx t t
V


        
 

 . (13)

Рівняння (13) можна подати також у вигляді 

[21] 

c1
c 0

0

( , ) 1 sin( )xbx t
V


       


 , (14)

де   — кут випередження переміщень стрибків 

ущільнення, зумовлених швидкістю відхилен-

ня аеродинамічної поверхні керування, перед 

кутом переміщень стрибків ущільнення, зумов-

лених кутовим відхиленням аеродинамічної по-

верхні керування.

Величина цього кута, як можна бачити з рів-

няння (13), дорівнює

carctg x
V


  . (15)

З аналізу рівнянь (14) і (15) випливає, що 

складова переміщення стрибків ущільнення, 

зумовлена кутовою швидкістю коливань аеро-

динамічної поверхні керування, випереджує кут 

її відхилення. Саме ця складова призводить до 

такого розподілу тиску місцевого надзвукового 

потоку на профілі аеродинамічної поверхні ке-

рування, внаслідок якого виникає збуджений 

шарнірний момент. 

Залежності (6), (7), (9) та (10) дозволяють оці-

нити особливості взаємодії стрибків ущільнення 

з коливаннями аеродинамічних поверхонь ке-

рування на різноманітних числах М польоту, зо-

крема і при виникненні трансзвукового флатера. 

Але з цією метою необхідно додатково визначи-

ти режими польоту літака, на яких можливе ви-

никнення трансзвукового флатера аеродинаміч-

них поверхонь керування 

У праці [13] запропоновано одну з можливих 

математичних моделей оцінки величини розпо-

діленого збудженого шарнірного моменту аеро-

динамічної поверхні керування надзвукових лі-

таків, яка дозволяє визначити режими польоту, 

при яких можливе виникнення трансзвукового 

флатера аеродинамічних поверхонь керування:

2
1

0 2
0 1 1

0
0

( )1( ) 1 | ( ) |
2

1 | ( ) |

k kb b b tM P t
V bV t

V

  
        

    


 


,

(16)

де 0P  — максимальна величина зміни тиску

місцевого надзвукового струму на профілі аеро-

динамічної поверхні керування при умові розта-

шування стрибків ущільнення на задній кромці 

профілю та при відсутності коливань, kb  — хор-

да профілю аеродинамічної поверхні керування.

Згідно з цією моделлю збуджений шарнірний 

момент виникає завдяки особливостям взаємо-

дії коливань стрибків ущільнення з коливання-

ми аеродинамічної поверхні керування.

Задовільна збіжність результатів теоретичних 

оцінок рівня коливань аеродинамічних повер-

хонь керування, отриманих за допомогою цієї 

математичної моделі, з результатами льотного 

експерименту [15, 20] дозволяє вважати її однією 

з можливих моделей, яка дозволяє кількісно оці-

нити величини збуджених шарнірних моментів 

аеродинамічних поверхонь керування при ви-

никненні трансзвукового флатера надзвукових 

літаків.

Як випливає з аналізу математичної моделі 

(16), вона має нелінійний характер, а саме, при 

малих амплітудах коливань аеродинамічних по-

верхонь керування величина розподіленого збу-

дженого шарнірного моменту збільшується, а 

потім починає зменшуватися. Для визначення 

максимально можливої величини збудженого 

шарнірного моменту аеродинамічної поверхні 

керування та з метою спрощення аналізу мате-

матичної моделі (16) пропонуємо безрозмірне 

відношення

1

0

( ) ( )bz t t
V

 


 , (17)

де ( )z t  — груповий безрозмірний параметр, який 

враховує геометричні дані аеродинамічного про-

філю, умови польоту літака та характер коливань 

аеродинамічної поверхні керування. 

Крім того, аналіз рівняння (16) почнемо з ви-

значення величини безрозмірного коефіцієнта 

збудженого шарнірного моменту аеродинаміч-
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ної поверхні керування, під яким, у даному ви-

падку, розуміється відношення 

2
00

( ) 1( ) 1 | ( ) |
2

k

k

bMm t
VP b

 
        

 

1
2

1
0

0

( )

1 | ( ) |

b t

bV t
V




 
    




. (18)

З урахуванням залежності (17) величину без-

розмірного коефіцієнта збудженого шарнірно-

го моменту аеродинамічної поверхні керування 

(18) можна подати у вигляді 

2
1

1 ( )( ) 1 | ( ) |
2 [1 | ( ) |]

kb z tm z t
b z t

 
     

 


. (19)

З рівняння (19) визначимо величину групо-

вого безрозмірного параметра ( )z t , при якому

величина коефіцієнта збудженого шарнірного 

моменту аеродинамічної поверхні керування 

буде максимально можливою, тобто виконува-

лась умова
( ) 0
( )

dm
dz t







. (20)

Після диференціювання рівняння (19) з ура-

хуванням умови (20) отримаємо величину гру-

пового безрозмірного параметра ( )z t , при якому

величина коефіцієнта збудженого шарнірного 

моменту аеродинамічної поверхні керування 

буде максимально можливою:

 

1

1

( )
k

bz t
b b 


 , (21)

де ( )z t
  — величина групового безрозмірного

параметра, при якій величина коефіцієнта збу-

дженого шарнірного моменту аеродинамічної 

поверхні керування буде максимально мож-

ливою, тобто при якій можливо виникнення 

транс звукового флатера.

За допомогою умови (21) визначимо режими 

польоту літаків, на яких можливе виникнення 

трансзвукового флатера. З цією метою нагадає-

мо, що у праці [24] було доведено умову, при якій 

можливе виникнення трансзвукового флатера, а 

саме

c ( )kx b x    , (22)

де cx   — відстань перетину профілю аеродина-

мічної поверхні керування, де розташований 

стрибок ущільнення, від осі обертання при ви-

никненні трансзвукового флатера.

З урахуванням позначень (17) та (22) залеж-

ність (10) можна подати у вигляді

H
c ( )( )

1 ( )
x z tx

z t
 



  




.  (23)

Підставляючи залежність (23) в умову (22), 

отримаємо

c [1 ( )]kx b z t    . (24)

Розташування стрибків ущільнення на профі-

лі аеродинамічної поверхні керування, при яко-

му можливе виникнення трансзвукового флате-

ра, отримаємо з рівняння (24) і залежності (21):
2

c
1

k

k

bx
b b  

. (25)

Режими польоту літаків, на яких можливе ви-

никнення трансзвукового флатера, можна ви-

значити за допомогою рівняння (3), яке у даному 

випадку подамо у вигляді

3
1 1 11.5 ( )iM x 
   , (26)

де 1M


 — максимальне число М1 місцевого над-

звукового потоку на поверхні профілю при ви-

никненні трансзвукового флатера, ix   
— від-

стань перетину хорди i  аеродинамічного про-

філю, в якому розташовані стрибки ущільнення, 

від лінії максимальної товщини аеродинаміч-

ного профілю при виникненні трансзвукового 

флатера. Величину ix   у рівнянні (26) можна ви-

значити так:

c1i kx b b x    . (27)

Підставляючи вираз (25) у рівняння (27), 

отримаємо 2
1

1
i

k

bx
b b  

. (28)

А враховуючи залежність (5) та умову (28), 

з рівняння (26) отримаємо число М місцевого 

надзвукового потоку на поверхні аеродинаміч-

ного профілю, при якому можливе виникнення 

трансзвукового флатера:

131 0
1

1 11.5
k

bM
b b

  


. (29)

Число Маха незбудженого потоку повітря, 

при якому можливо виникнення трансзвукового 

флатера, можна отримати з рівняння (1).
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Оцінимо рівень коливань аеродинамічної по-

верхні керування, при якому збуджений шарнір-

ний момент досягає максимальної величини. З 

цією метою залежність (17) представимо у вигляді 

1

0

( ) ( )
k

bz t t
b


 


 , (30)

де   — безрозмірна частота коливань аероди-

намічної поверхні керування (число Струхаля). 

Число Струхаля у залежності (30) визначається 

відношенням 

kb
V


 . (31)

Залежність (30) при умові, коли збуджений 

шарнірний момент аеродинамічних поверхонь 

керування досягає максимальної величини, 

можна також представити у вигляді

0

1

( ) ( )kbt z t
b 


 


 . (32)

Підставляючи умову (21) у вираз (32), отрима-

ємо амплітуду коливань аеродинамічної поверх-

ні керування, при якій збуджений шарнірний 

момент досягає максимальної величини, тобто 

при якій можливе виникнення трансзвукового 

флатера:
0

0
1( )

k

k

b
b b


 

 
. (33)

З аналізу рівняння (33) випливає, що амплі-

туда коливань аеродинамічної поверхні керу-

вання, при якій збуджений шарнірний момент 

досягає максимальної величини, залежить від 

геометричних характеристик несівної аероди-

намічної поверхні і аеродинамічної поверхні ке-

рування, від кутової частоти власних коливань 

аеродинамічної поверхні керування та режимів 

польоту літака.

З наведеного також випливає, що для кіль-

кісного аналізу особливостей взаємодії стрибків 

ущільнення з коливаннями аеродинамічних по-

верхонь керування, тобто для аналізу залежнос-

тей ( , ) ( )x f      та ( , ) ( )x f t     необхідно

визначити геометричні характеристики несів-

ної аеродинамічної поверхні і аеродинамічної 

поверхні керування та число Струхаля. Число 

Струхаля надзвукових літаків лежить у межах 

  = 0.4...0.6. 

Аналіз особливостей взаємодії стрибків ущіль-

нення з коливаннями аеродинамічних поверхонь 

керування здійснимо при = 0.5, 0  0.04 при 

1 / kb b
 

= 3.0 на таких числах Маха польоту літа-

ків, коли можливе виникнення трансзвукового 

флатера.

Кількісною оцінкою у праці [14] було дове-

дено, що при малих амплітудах коливань аеро-

динамічних поверхонь керування, тобто при 

( ) 0t  , їхній збуджений шарнірний момент

завжди більший, ніж шарнірний момент від сил 

аеродинамічного демпфування, що підтверджує 

теоретичну можливість виникнення трансзвуко-

вого флатера як надзвукових, так і гіперзвуко-

вих літаків. Тому оцінку особливостей взаємодії 

стрибків ущільнення з коливаннями аеродина-

мічних поверхонь керування розглянемо при 

невеликих амплітудах коливань аеродинамічних 

поверхонь керування, а саме, коли переміщення 

стрибків ущільнення при коливаннях аероди-

намічної поверхні керування не обмежуються 

задньою кромкою профілю, та при умові (33), 

коли збуджений шарнірний момент аеродина-

мічної поверхні керування досягає максималь-

ної величини.

Для визначення характеру залежностей 

( , ) ( )x f      та ( , ) ( )x f t     у першому ви-

падку скористаємося залежностями (6), (8), (17), 

(21), (23), (25) та (31). Але необхідно зауважити, 

що цей випадок може спостерігатися або на ве-

ликих висотах польоту літаків, або при наявності 

демпферів коливань аеродинамічних поверхонь 

керування.

Так, амплітуда коливань аеродинамічних по-

верхонь керування визначається з рівняння (6), 

яке подамо у вигляді

H
0 0

1

( )x
b

 
   . (34)

Переміщення стрибків ущільнення назад від 

початкового розташування, зумовлених кутом 

відхилення аеродинамічної поверхні керування, 

можна визначити залежністю

H c( ) kx b x     . (35)

З урахуванням залежностей (25) та (35) із за-

лежності (34) визначимо амплітуду коливань 

аеродинамічних поверхонь керування, при якій 
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переміщення стрибків ущільнення назад не об-

межуються задньою кромкою профілю:

0 0
1

k

k

b
b b

  


. (36)

При виникненні флатера переміщення стриб-

ків ущільнення назад від початкового розта-

шування, які зумовлені швидкістю відхилення 

аеро динамічної поверхні керування, визнача-

ються залежністю (23). Аналогічною залежністю 

можна визначити і переміщення стрибків ущіль-

нення вперед від початкового розташування:

c ( )( )
1 ( )
x z tx

z t
 





  




. (37)

Тобто, з рівнянь (23) та (37) з урахуванням 

умови (21) можна отримати максимальні вели-

чини переміщень стрибків ущільнення вперед 

та назад від початкового розташування при умо-

ві, коли збуджений шарнірний момент досягає 

максимальної величини, а амплітуда коливань 

аеродинамічної поверхні керування визначаєть-

ся залежністю (33).

У даному випадку, коли амплітуда коливань 

аеродинамічної поверхні керування визначаєть-

ся залежністю (36), величини переміщень стриб-

ків ущільнення вперед та назад від початкового 

розташування також можна визначити за допо-

могою залежностей (23) та (37), але величину 

групового параметра ( )z t  у цих залежностях та-

кож необхідно визначати з урахуванням залеж-

ності (36). Максимальна величина цього пара-

метра, як це можна бачити з аналізу залежностей 

(17) та (31), дорівнює

01
1

0

( )
k

bz t
b


 


 , (38)

де 1( )z t — максимальна величина групового без-

розмірного параметра, при якій переміщення 

стрибків ущільнення назад від початкового роз-

ташування не обмежуються задньою кромкою 

профілю.

З урахуванням залежності (36), залежність 

(38) запишемо у вигляді

1
1

1

( )
k

bz t
b b

 


 . (39)

А підставляючи залежність (39) у рівняння 

(23) та рівняння (37), отримаємо рівняння для 

Рис. 1. Залежності B ( , ) ( )x f      та H ( , ) ( )x f    
при c cx x  ,

 0 0=0.25 

оцінки величини переміщень стрибків ущіль-

нення вперед та назад від початкового розташу-

вання стрибків ущільнення при умовах, коли пе-

реміщення стрибків ущільнення назад від почат-

кового розташування не обмежується задньою 

кромкою аеродинамічного профілю:

– переміщення стрибків ущільнення вперед

від початкового розташування 

c 1

1

( )
(1 )k

x bx
b b






  

 
 , (40)

– переміщення стрибків ущільнення назад від

початкового розташування

H
c 1

1

( )
(1 )k

x bx
b b

 
  

 
 . (41)

Фазовий кут випередження переміщень стриб-

ків ущільнення, зумовлений швидкістю відхи-

лення аеродинамічної поверхні керування, над 

кутом відхилення аеродинамічної поверхні ке-

рування, отримаємо з рівняння (8). Його макси-

мальна величина спостерігається при c cx x   і 

дорівнює
c

c 0( , )
k

xx
b



    . (42)

Залежності (36) та (40)—(42) при прийнятих 

вище вхідних даних дозволяють визначити осо-

бливості взаємодії стрибків ущільнення з коли-

ваннями аеродинамічних поверхонь керування, 

тобто визначити залежності ( , ) ( )x f      та
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Рис. 2. Залежності 
B ( , ) ( )x f t     та

H ( , ) ( )x f t   
при c cx x  , 0 0=0.25  . Штрихові лінії — умовне пере-

міщення стрибка ущільнення

ною причиною виникнення збудженого аероди-

намічного шарнірного моменту, внаслідок якого 

і виникає трансзвуковий флатер. 

Характер залежностей ( , ) ( )x f t     та

H ( , ) ( )x f t     представлено на рис. 2. Bидно,

що і при невеликих амплітудах коливань аеро-

динамічної поверхні керування переміщення 

стрибків ущільнення вперед від початкового 

розташування обмежуються передньою кром-

кою аеродинамічної поверхні керування. Ця 

особливість взаємодії стрибків ущільнення з ко-

ливаннями аеродинамічних поверхонь керуван-

ня є основною причиною нелінійного характеру 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

на трансзвукових швидкостях польоту надзву-

кових літаків. Період Тф 
цих коливань дорівнює 

періоду власних коливань аеродинамічних по-

верхонь керування у наземних умовах.

Характер залежностей ( , ) ( )x f      та

H ( , ) ( )x f      при умові, коли збуджений шар-

нірний момент аеродинамічних поверхонь ке-

рування досягає максимальної величини, тобто 

при умові (33), представлено на рис. 3.

У даному випадку особливості взаємодії 

стрибків ущільнення з коливаннями аеродина-

мічних поверхонь керування визначаються від-

повідно до залежностей (23) та (37), але з ураху-

ванням умови (21).

Підставляючи умову (21) у рівняння (23) та 

рівняння (37), отримаємо максимальні величи-

ни переміщень стрибків ущільнення вперед та 

назад від їхнього початкового розташування при 

умові, коли збуджений шарнірний момент аеро-

динамічних поверхонь керування досягає мак-

симальної величини:

– переміщення стрибків ущільнення вперед

від початкового розташування 

c 1

1

( )
2 k

x bx
b b



  


 , (43)

– переміщення стрибків ущільнення назад від

початкового розташування

H
1

c( )
k

bx x
b   . (44)

Максимальний фазовий кут випередження 

переміщень стрибків ущільнення, зумовлений 

певною швидкістю відхилення аеродинамічної 

Рис. 3. Залежності B ( , ) ( )x f      та
H ( , ) ( )x f    

при виникненні трансзвукового флатера ( 0 0=0.5  )

H ( , ) ( )x f      при умовах, коли переміщення

стрибків ущільнення назад від початкового роз-

ташування не обмежується задньою кромкою 

аеродинамічного профілю.

На рис. 1 можна бачити, що переміщення 

стрибків ущільнення випереджають відхилення 

аеродинамічної поверхні керування на кут, який 

визначається залежністю (42). Ця особливість 

взаємодії стрибків ущільнення з коливаннями 

аеродинамічних поверхонь керування є основ-
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поверхні керування, над кутом її відхилення, 

спостерігається при хc kb  і, як випливає з рів-

няння (8), дорівнює

0( , )kb     . (45)

На рис. 3, як і на рис. 1, можна бачити, що пе-

реміщення стрибків ущільнення випереджають 

відхилення аеродинамічної поверхні керування 

на кут, максимальна величина якого у даному 

випадку визначається залежністю (45). Як було 

відмічено вище, ця особливість взаємодії стриб-

ків ущільнення з коливаннями аеродинамічних 

поверхонь керування є основною причиною 

виникнення збудженого аеродинамічного мо-

менту, внаслідок якого і виникає трансзвуковий 

флатер. 

Характер залежностей ( , ) ( )x f t     та 

H ( , ) ( )x f t     при умові, коли збуджений шар-

нірний момент аеродинамічних поверхонь ке-

рування досягає максимальної величини, пред-

ставлено на рис. 4. Видно, що при умові, коли 

збуджений шарнірний момент аеродинамічних 

поверхонь керування досягає максимальної ве-

личини, переміщення стрибків ущільнення об-

межуються як передньою, так і задньою кромка-

ми аеродинамічної поверхні керування. 

Саме про цю особливість взаємодії стрибків 

ущільнення з коливаннями аеродинамічних по-

верхонь керування у праці [5] вказано, що: «Удар-

ні хвилі не виникають в якійсь визначеній точці 

профілю, вони коливаються з великою частотою 

між двома можливими положеннями рівноваги і 

викликають коливання всього літака». 

З наведеного вище випливає, що ці положення 

рівноваги визначаються передньою та задньою 

кромками аеродинамічної поверхні керування.

Як вже було відмічено, ця особливість взаємо-

дії стрибків ущільнення з коливаннями аеро-

динамічних поверхонь керування є основною 

причиною нелінійного характеру коливань аеро-

динамічних поверхонь керування на транс зву-

ко вих швидкостях польоту.

ВИСНОВОК

На базі аналізу особливостей взаємодії коливань 

стрибків ущільнення з коливаннями аеродина-

мічних поверхонь керування та математичної 

моделі оцінки збуджених шарнірних моментів 

аеродинамічних поверхонь керування визначе-

но причини та механізм формування збуджених 

сил та збуджених шарнірних моментів аероди-

намічних поверхонь керування при виникненні 

трансзвукового флатера.

Доведено, що основною причиною форму-

вання збуджених сил та збуджених шарнірних 

моментів аеродинамічних поверхонь керуван-

ня, внаслідок яких можливе виникнення тран-

сзвукового флатера, — є фазове випередження 

переміщень стрибків ущільнення по профілю 

аеродинамічної поверхні керування, зумовлене 

кутовою швидкістю коливань аеродинамічної 

поверхні керування, над кутом її відхилення. 

Основною причиною нелінійного характеру 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

при виникненні трансзвукового флатера є об-

меження переміщень стрибків ущільнення по 

профілю аеродинамічної поверхні керування як 

задньою, так і передньою кромками профілю 

аеро динамічної поверхні керування.

Отримані результати можуть використову-

ватися для прогнозування безпечних режимів 

польоту надзвукових літаків та аерокосмічних 

систем як на етапі льотних випробувань, так і на 

етапі експлуатації.

Подальші дослідження цієї проблеми доціль-

но присвятити аналізу методів зменшення рівня 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

при виникненні трансзвукового флатера.

Рис. 4. Залежність 
B ( , ) ( )x f t     та

H ( , ) ( )x f t    ,

при виникненні трансзвукового флатера ( 0 0=0.5  ).

Штрихові лінії — умовне переміщення стрибка ущіль-

нення
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PECULIARITIES OF THE INTERACTION OF COMPRESSION JUMPS WITH FLUCTUATIONS 

OF AERODYNAMIC CONTROL SURFACES DURING THE OCCURRENCE OF TRANSONIC 

FLUTTER OF SUPERSONIC AIRCRAFT AND AEROSPACE SYSTEMS

The theoretical and experimental methods of classical (two-stage) flutter of aerodynamic surfaces in both stationary and 

non-stationary flows have been sufficiently developed.A large number of scientific works are devoted to the study of these os-

cillations. However, the problem of theoretical substantiation of the causes of intense oscillations of the aerodynamic control 

surfaces of supersonic aircraft at transonic flight speeds remains unsolved. There is still no universally accepted mathematical 

model of transonic flutter.

The relevance of the solution to this problem is justified by the need for a preliminary assessment of the level of oscillations of 

aircraft structural elements before flight tests and the need to ensure reliable flight operation of supersonic aircraft and aerospace 

systems.

In the article, based on the analysis of the regularities of the adiabatic expansion of the local supersonic flow on the surface 

of the aerodynamic profile and the mathematical model for estimating the excited hinge moments of the aerodynamic control 

surfaces, the conditions under which the occurrence of transonic flutter of the aerodynamic control surfaces of supersonic 

aircraft and aerospace systems is possible are determined. The analysis examined the characteristics of how sealing jumps interact 

with the oscillations of aerodynamic control surfaces in these flight modes, which determine the mechanism of transonic flutter 

of the aerodynamic control surfaces.

It has been proved that the main reason for the intense oscillations of the aerodynamic control surfaces during the occurrence 

of transonic flutter is the phase advance of the movements of the sealing jumps along the profile of the aerodynamic control 

surface above the angle of its deviation, which is due to the angular velocity of the oscillations of the aerodynamic control surface.

The main reason for the non-linear nature of the oscillations of the aerodynamic control surfaces during the occurrence of 

transonic flutter is the restriction of the movements of the sealing jumps along the profile of the aerodynamic control surface by 

both the rear and the front edges of the profile of the aerodynamic control surface.

The obtained results can be used to predict the safe flight modes of supersonic aircraft and aerospace systems both at the stage 

of flight tests and the stage of operation.

Keywords: supersonic flight, oscillations, transonic speed, transonic flutter, flow parameters, aerodynamic control surface, flight 

number M, mathematical model




