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ПР Е ДИСЛОВИЕ 

Начинающее развиваться в СССР дирижаблестр_оение делает вполне 
своевременным появление данного труда, --гем более, что на русском языке 
почти нет �систематически обработанного материала по аэродинамическому 
расчету дирижаблей. 

Большая ча·сть работы представляет .собой лекции, читанные автором 
на аэромеханическом факультете Московского высшего технического учи
лjища ,в 1929/30 г., на Воздухоплавательных курсах усовершенствования 
�инженерного ·состава ВВА в 1930/31 учебном году и на Дирижаблестрои
:1-.ельном· факультете МАИ в 1930 и 1931 п. Лекции пополнены материалами 
воздухоплавательной секции ЭАО ЦАГИ. 

В целях �скорейшего появления в свет «Материалы по аэродинамиче-
�скому расчету воздушных кораблей» разбиты на три самостоят·ельных части: 

Ч. I. Лобовое �сопротивление при движении с нулевым углом атаки. 
Ч. II. Движение с углом атаки, отличным от нуля. 
Ч. Ш. Поворот по кругу. Экспериментальное изучение динамической 

устойчивости. 
Ввиду от1сутствия в нашей литературе данных о методике эксперимен

тов с дирижаблями в натуру автор по мере надобности останавливается и 
на /методической сторон,е вопроса. 

Что касается данных о методике ЭК·СлерИмента с моделями дириж,аблей, 
то эти �сведения приводятся лишь там, :где методика отлична от методики 
соответствующих эк,спериментов с .моделями самолетов. 

Все обозначения, по возмож'ности, nриведены к �стандарту, принятому 
I Всесоюзной ,конференпмей по аэродинамике. 

Нач. ЭАО ЦАГИ Г. Сабинин 
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1. Лобовое сопротивление корпуса воздушноr(J корабля и его 
составляющие 

Рассмотрим случай равномерного прямолинейного движения воздуш
ного корабля в г�изонтальной плоскости. 

Уравнение, выражающее равенство потребной и располагаемой мощ· 
ности, напишет·ся в виде : 

XV=75N1j, ( 1 ) 
где Х - лобовое сопрот ивлеltие воздушног.о корабля в килограммах, V -
скорость полета в метрах в секунду, N - суммарнаи мощность на валу 
моторов в лошадиных силах и 1j -- коэфиц иент полезного действии винтов .. 

Представим лобовое сопротивление Х в виде, приннтом в эксперимен
т альной аэродинамике: 

Х= С pvz S z 2 ' ( 1 ') 

где cro -- безразмерный коэфициент лобового сопротивления воздушного 
корабля, р - массовая плотность воздуха, равнаи при нормальных условинх 

(7 н 50 кz.секz 60мм g и 1 С) 0, 125�, и S- площадь мидельного сечения (макси-
мального поперечного сечении) в квадратных метрах. 

П одставляя это значение Х в формулу ( 1 ), получим: 

pvz S ,.. N Ci'l V=7и 1i· (2) 

ЗJ.Iая. из опытов или из предварете.11ьных 1;10дсчетов величину Сх и за
даваясь величиной' 1j, мы можем из уравнения (2) определить максимальную 
скорость полета при заданной мощности моторов или необходимую мощ
ность для полета корабля с заданной скоростью: 

(2') 

и 
C"pSV& N=--·--. 

1501) (2") 

ДaJI:ee' будет выяснено, что коэфициент полезного действия винтов 1j 
не превосходит для воздушных кораблей величины 0,68. 

Из уравнения (2") видно, что пот ребная мощность моторов пропор
циональна ·коэфициенту ..лобового •сопротивления С". Отсюда следует не
обходимость внимательного иЗучения всех факторов, влияющих на лобо
вое сопротивление. 

Начнем с рассматривания лобового сопротивления корпуса, как •самой 
крупной части воздушного корабля. 

Лобовое с?противление корпуса <;Qстоит из двух частей: части, при-
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ходящейся на  долю разности давлений, Х', и :части, приходящейся нс:t 
долю поверхности т рения, Х". Иными 1словами: 

Х=Х'+Х". (3) 
Часть, приходящанся на  долю разности давлений, получится интегри

рованием давлений, действующих на ·соответствующие элементы поверх
ности корпуса. Поэтому нам необходимо знать картину распределенюr · 
давления по корпусу корабля. На фиг. 1 дана диаграмма распределения 
давления при движении кuрабля с углом атаки, равным нулю, по одному 
из меридиональных юеч ений :�юрпуса корабля. Диаграмма эта получена на 
основании опытов в аэродинамической трубе HK-I лаборат ории Центральноr°' 
аэро-гидродинамического института. 

По норм.lЛи к данной т очке поверхности отложена величина повы
ш ения или понижения давления по отношению к статическому давлению 

/ 

+
\ 

а =0° 
Фиг. 2. 

воздуха. Так как корпус корабля мы можем счи
тать за тело вращения, давление по любому по
переч ному с ечению корпуса (при движении с 
углом атаки, равным нулю) будет постоянно 
(фиг. 2). Таким о бразом поверхность распреде-· 
л ения давления по корпусу будет в этом  случае 
не чем иным, как поверхностью, образованной 
вращением кривой давления по одному из мери
диональных сечений около продольной оси кор
пуса корабля. 

Обычно диаграмма распределения давлени� 
дается в несколько ином виде, а именно: давле
ния откладываются не по нормали к данной 
то чке поверхности,  а по оси ординат, причем 
начало вектора, изображающего давление, со-
вмещают с осью абсцисс . Тогда наша прежняя 

диаграмма превращается в диаграмму, изображенную на фиг.� 1 внизу. 
Разделим :�юрпус корабля (фиг. 3) на четыре участка по его длине: 

I участок-!От носовой точки (от начала координат) до  первой нулевой 
точки кривой давления ; II уча1сток-от первой нулевой точки до точки." 
соответ.ствующей мидельному сечению корПуса ; Ш участок-от мидельного 
с еч ения до в11орой нулевой т очки кривой давления и, наконец, IV уча
сток-ют в11орой нулевой точки до кормовой точки корпуса. 

Раосмотрим, какие силы будут создаваться давлением на  разбитых 
нами уча1стках. Давление, действующее на переднюю часть корпуса, будет 
создавать �силу, мешающую движению корабля ; т аким образом на 1 уча
стке будет образовываться лобовое сопротивление, ввиду ч его мы будем 
этот участок обозначать знаком (-) , так как сила, действующая на этот 
учаеюк, направлена вдоль отрицательного значения Ох. Разрешение, дей
ствующее на ча·сть корпу�а до мидельного сечения, будет. создавать силу, 
помогающую движению корабля, т .  ·е . умечьшать лобовое сопротивление; 
т аким образом П участок мы обозначим знаrшм (+ ). Разрежение, действую
щее на часть корпуса после мидельного сечения, будет создавать силу,. 
мешающую движению корабля, т .  е. будет увеличивать лобовое сопро
тивление ; такИм образом Ш уча,сток мы обозначаем знаком .( ---') . Наконец, 
давление, действующее на ча·сть корпуса пocJre мидельного сечения, будет 
создавать 1силу, помогающую двюr{ению корабля, т .  е. будет уменьшать ло
бовое 1ооr�ротивление, и т аким образом IV учасюк мы обозначим знаком ( + ) . 

В результате мы видим, что знаки на участках чередуются. На I 
и 1П участках мы получаем увеличение лобового ·сопротивления, на П и 
IV-уменьшение его. Естественно, что часть лобового сопротивления, при
ходящаяся на долю разности давлений, будет равна алгебраической сумме: 
сил, возникающих на отдельных участках, т. е. 
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Теперь рассмотрим теоретичес�юе распр еделение давления (получен
ное методом источников и •стоков) в идеальном п отоке и сравним его 
с распределением давления, полученным на  основании опытов. На фиг. 3 
дано это сравнение: Сплошной линией показано теоретическое р"1спреде-

----------ш - IV 
Фиг. 3. 

ление давления, а точками-опытное. ·мы видим, что на  1, П и III участках 
распределение давлений почти совпадает. Однако на IV участке давление, 
полученное ·Опытом, резко падает по сравнению с теоретическим давлением 
в идеальном потоке. 'Это объясняется 
главным образом срывом струй и об
разованием области завихрения на  кор
ме корпуса, вследствие чего давление 
на корме падает. Естествещю, что 
для идеального потока согласно па
радоксу Эйлера мы будем иметь: 

Фиг. 4 
Х'=-Х/+Хп- '= 0 .  

На основании совпадения кривых на I, П и Ш участках м ы  можем 
считать, что Х'1, Х'п, и Х'ит для теоретического и опытного давления соот
ветственно ра13ны между собой, и таким образом Х', образуется за счет 
падения абсолютной величины Х'п по сравнению с идеальным потоком. 

Имеются ли способы борьбы с падением давления на IV участке? В 
на1стоящее время эти способы представляются следующими: 1), применение 
реактивного канала и 2) подсасывание пограничного слоя на корме корабл 

Многие пр,едлагали 1сделатr> вдоль· по  продольной' оси корпуса: корабля 
канал (фиг. 4) и поместить в этом канале пропеллеры. На корме кора_бля 
канал разветвляется на ряд рукавов, по которым воздух выводится из ко
рабля по  направл·ению, по  возможности, касательному к данному месту по
верхности. Це.т,rый ряд таких рукавов выводится по окружности того п опе
речного сечения корабля, где предполагается срыв струй. Таким образом 
предполагается, что мощные струи воздуха, вырывающиеся из рукавов ка
нала, �смывая пытающееся образоваться завихрение, повысят давление на 
IV уча1стке и т1ем самым уменьшат лобовое сопротивление корпуса корабля. 

Справедливо ли подобное предположенИе?  ' С одной стороны, оно 
вполне справедливо, поскольку понижается часть лобового сопротивления 
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Х, приходящаяся на д олю разности давлений, -и,  кроме того, буд ет отсту
ствовать оопро11ивление моторных гондол. Однако, с другой стороны, 
сильно возра1стет ча·сть лобового сопротивления Х", приходящаяся на долю 
ловерхностногю трения, о собенно, имея в виду, ч-ю скорость движения воз.
духа по каналу больш е  скорости полета :rюрабля. В юонечном итоге можно 
предполагать-, что уменьшение Х' корпу1са и уничтожение лобового сопро
тивл·е№ия моторных гондол меньше, чем увеличение Х" корпуса. Таким 
образом ета идея может быть признана ошибочной. , 

Второй спо соб увеличения давления на  IV участке корпуса корабля 
состоит в отсасывании небольшого ко.�шчества пограничного воздуха в зоне 
срыва �струй, ·с тем чтобы заставить обтекающие корпус струи далее течь 
по очертанию корпуса. Такого рода опыты производились с моделями 
цилиндра и круто расширяющегося диффузора в лаборатории проф. Пранд
тля в Геттингене. Можно предполагать, что подобного рода устройство 
может быть использовано на воздушных кораблях. 

Вернемся к подсчету величины Х'. Обозначим давление, действующее 
на элемент поверхности вращения dj, через р (фиг. 5), а угол между нор

м алью к этой элементарной поверх
ности и осью Ох через <р. Тогда 

х о dx 

Фиг. 5. 

компонент силы, действующей на 
элементарную поверхность вдоль 
оси дирижабля dX', будет равен 
р df cos с.р. Но df cos с.р есть проекция 
элементарной поверхности на плос-

:� 
у =f (х) 

----
х 

Фиг. 6. 

к ость, перпендикулярную оси дирижабля. Е сли меридиональное сечение кор
пуса дирижабля выражено кривой у= f(x) (ф иг. 6) ,  то df cos с.р = 2тту dy, 
следовательно, dX' = р 2тсу dy. Таким образом часть лобового сопротивления, 
приходящаяся на долю разности давлений, будет: 

YL 
Х' = s р2тсу dy. (4) 

Уа 

Но 2rcy dy мы можем представить в виде d (тсу2); в этом случае уравне
ние (4) примет вид: 

YL 

Х' = s pd (тсу�). Уа 

Строя диаграмму р = f (тсу2) и планиметрируя ее, мы получаем в соот
ветствующем масштабе величину Х'. На фиг. 7 дана такая диаграмма для 
модели корпу1са, распределение давления по :rюторому было дано на фиг. 1 .  
Определив полное лобово е  : сопротивление модели корпуса Х путем продувки 
в аэродинамической трубе, мы можем из уравнения (3) определить долю 
лобовог о  1 сопро11ивления, дриходящегося на поверхно стное трение: 

Х"=Х-Х'. 

По последним английским опытам Х' не превышает 20% от Х и таким 
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образом 80°/n лобового сопротивления корпуса приходится на долю поверх
ностного трения. 

Для подсчета лобового сопротивления, приходящегося на долю поверх
ностного трения, .необходимо прежде всего знать коэф ициент трения о воз
дух той ткани, �ююрой покрыт корпус корабля. Обычно коэфициент трения 
дан_!IОЙ ткани определяется следующим образом: тонкая доска или цилиндр 
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Фиг. 7. 

оклеиваются соотвегствующей тканью, а затем определяется их лобовое 
сопротивление (см. Н. Е. Жуковский, Теорет ические основы воздухопла
вания, стр. 60-61 ) .  Тогда коэфициент трения С1данной ткани будет: 

Х" с,= -- · pVJ р 
2 

где F-площадь испытуемой ткани в квадратных метрах. 

(5) 
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Таким образом коэфициент с, есть сила трения, отнесенная к единице плотности, единице поверхности и единице скорости. 
Компонент силы трения, действующей на элемент поверхности корпуса воздушного корабля (фиг. 5) по направлению его оси, в случае обтекания 

корпуса тангенциальными скоростями у поверхности, равными соответствую
щим скоростям идеального потока, будет: 

dx" -C pv12dif . - rт sшrp, (6) 

где Vt - тангенциальная скорость в данной точке поверхности корпуса, 
а tp -угол между нормалью к поверхности корпуса и Ох (фиг. 5). 

Часть лобового сопрот�вления, приходящаяся на долю трения, будет 
таким образом: 

Х" = s с/�12 df sin tp. 
(6') 

F 

Величина тангенциальной скорости Vt изменяется по длине корабля. 
В передней критической точке она равна нулю, затем возрастает, достигая 
в мидельном сечении величины, большей скорости полета корабля V. Как 
известно из гидродинамики, при обтекании шара идеальным потоком V1 
в мидель,ном сечении равно 8 /2 V. 

Умножим и разделим правую часть выражения (6') на V2; тогда 

Х'= s c/�12dfsintp= s c/�2�;: dfsintp=C/�2S(-�)2dfsinrp; 
F F F 

вводя обозначение: 

получаем: 

r (v'2 
. -

.J Jj df sin rp = F ,  
F 

х"-С pvz-F - f 2 • (7) 

Величина F является по своей размерности площадью и носит назва
ние приращенной поверхности Ранкина. Для большинства тел приращенная 
поверхность F больше поверхности тела F .  Так, например, для шара, обте-
каемого идеальным потоком, F= 1,325 F (см. Н. Е .  Жуковский, Теоретиче
ские основы воздухоплавания, стр. 62). 

Интерпретируя выражение (7), мы можем сказать, что приращенная 
поверхность Ранкина есть поверхность доски, оклеенной тканью, которая 
обладает той же величиной Х", что и данный корпус корабля. 

Однако ввиду того, что картина изменения Vt по длине корпуса, 
вообще говоря, неизвестна, часто предпочитают пользоваться действите.;r ь· 

ной поверхностью корпуса F, т. е. считают 
х"-С Р':': р - f 2 , (7') 

где с, есть некоторый приращенный коэфициент т�ения, полученный из 
опытов с моделью именно этого корпуса или, в краинем случае, корпуса, 
очень схожего с ним по своим очертаниям: 

- Х" 
с,=vг· _Р _р 2 

rде-р- поверхность данного корпу�а; при этом �з сопоставления выраже
ний (7) и (7') видно, что, поскольку F больniе F ,  С1 должен быть больше с" 
10 



Все вышесказанное относится к предположению, что сила трения про
;порциональна поверхности тела в первой степени и квадрату скорости. 
Однако уже давно Н.  Е .  Жуковским было высказано предположение, что· 
-сила трения ДОЛЖНа быть ПрОПОрЦИОНаJ.IЬН а двучлену ВИДа (а V + Ь V2), где 
первый член соответствует вязкости жидкости, а второй - непосредственно 
трению и, следовательно, сила трения должна  быть пропорциональна ско
рости в степени, меньшей двух. , 

Американские опыты, произведенные Цамом, показали следующую 
зависимость силы трения от поверхности корпуса и скорости движения: 

Х" = 0,0035рР<'.93 V1•86• (8 )  

Исходя из выражения (8) и· помня, что Х' пропорционально Р и VJ, 
:можем зшлючить, что соотношения между Х' и Х'' в мод ели корпуса и 
в корпусе в натуральную величину, а также при разных скоростях движе
вия, б Jдут различны.  

На  основании экспериментальных работ, произведенных в последнее 
время, можно • считать установленным, что действительное обтекание кор.
пуса сильно отличается от обтекания корпуса идеальным потоком. Выяс
н ено, что при обтекании т ел действительным потоком вокруг т ела  обра
зуется так называемый пограничный ·слой жидкости, в котором происходит 
подтормаживание скорости от ве-
личины, соответствующей скоро- L--------i 
сти потенциального потока н а  
внешней границе этого слоя д о  
:нуля у самой поверхности тела1• 
Таким образом пограничный слой 
является областью, в которой 
происходит потеря энергии за счет 
сопротивления т ела,-областью, в 
,которой проявляется д ействие сил 
вязкости. Вне пограничного слоя 

Фиг. 8. 

можно с достаточной точностью считать поток потенциальным и невязким. 
Работой ряда исследователей установ.frено, что пограничный слой на  

протяжении известного ра·сстояния от  переднего края тела ламинарен (т. е. 
·Отдельные •струйки жидкости т екут, н е  �смешиваясь между собой), а затем 
.становится турбулентным (т. е. беспорядочно мелко завлхренным.) Расстоя
н ие f в метрах от переднего края тела до места перехода лами
яарного пограничного слоя в турбулентный (фиг. 8) определяется н еко
торым критич еским числом Р ейнольдса 

(9) 

:где V - скорость потока в м/сек, а v - кинематический коэфициент вяз
кости среды в м,2/сек, равный для воздуха при нормальных условиях 
{760 мм Hg и 1 5° С) 1 ,45· 1 0-IS м2/сек. Величин\ критического Р ейнольдса 
лежит обычно д ля мод елей корпусов дирижаблеи в пределах от Rt = 5 · 1 о:; 
до R1= 106• 

Как это . было указано выше, в пограничном слое н е  происходит н е
посредственного трения между поверхностью т ела и воздухом, а происходит 
постепенное подтормаживание ;скорости, вызванное работой сил вязкости, 
БСЛ·едствие ч его на единицу поверхности т ела действует т ангенциальная 
сила вязюости. которая, как известно, выражается сл·едующим образом: 

Т _ (dV) 
0 -µ dy у=о' 

1 Об этом подробнее см. К. Ф е д я е в с к и И, Влияние состояния пограничного слоя 
Jl!a лобовое сопротивление хорошо обrекаемых тел, Труды ЦАГИ (готовится к печати). 
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где µ - коэфициент вязкости среды в кг· сек/ м2, равный для воздуха при 
нормальных условиях (760 мм Hg и 15 ° С) 1,82· 10-6 кz·сеu/м2, а (�;)у==о -
градиент скорости по нормали у самой поверхности тела.  

Распределение скоростей в ламинарном п ограничном слое отлично ОТ' 
распределения скорюст,ей :в турбулетном пограничном слое, в силу чего 
и градиенты 1скорости по нормалям в этих двух типах пограничного слоя 
различны. На фиг. 9 показана примерная картина распределения скоро

% 

Ламинарный 1 
Фиг. ; 

стей в ламинарном и в турбу
лентf!ОМ пограничных слоях, 
Градиент скорости п о  нормали 
у самой поверхности тела в 
турбулентном пограничном слое
интенсивнее, чем в ламинар
ном пограничном слое,  вслед-
ствие чего тангенциальная си
ла вязкости, приведенная к 
единице скорости и к единице 
плотности, иными словами, при

Турб уле н тlj,ый веденная к виду коэфициента · трения С,, при турбулентном 
пограничном слое больше, чем 
при ламинарном. 

На основании теоретических выводов, достаточно совпавших с мно
гочисленными, экспериментами, установлены значения коэфициентов с" 
для плоской пластинки. При ламинарном пограничном слое по форму.1е 
Блязиуса : 

с, = 1 ,327 R-0•5• (10) 

При турбулентном пограничном слое по формуле проф. Прандтля : 

с - о 07 4R-0•2 , - ' ' ( 1 1) 

а по эмпирическои формуле, предложенной Джонсом и являющейся наи
лучшей интерпретацией опытов Визельбергера, 

С1 = 0,0375 R-0•15• ( 12) 

Мы видим; что в трех вышеприведенных выражениях коэфициент С 
является функцией числа Рейнольдса R = �L, где L есть длина пластинки 
по направлению потоl{а . Таким образом числовые значения коэфициентов с,,,. 
определенных по формуле (5 ), являются лишь частными значениями этого 
коэфициента при рейнольдсовом числе данного опыта. 

На фиг. 10 дана диаграмма изменения коэфициента с, по числам Р ей
нольдса. По оси абсцисс отложены логарифмы числа Рейнольдса, а по оси 
ординат-коэфициенты с,. Кривая А является графической интерпретациек 
ф ормулы (10) для ламинарного пограничн ого слоя. Кривые С и В являются 
соответственно  графической интерпретацией формул (11 ) и ( 12) для турбу
лентного пограничного слоя. 

Из ф ормулы (9) следует, что при t = !{;· > L вся поверхность тела бу
дет обтекаться ламинарным пограничным слоем. Далее, при увеличении 
скорости V расстояние t станет меньше L, и тогда у заднего края тела по
явится участок длиною L - t, обтекаемый турбулентным пограничным слоем" 
причем при увеличении скорости длина этого участка будет расти. 

Как мы вИдим, коэфициент с, при турбулентном пограничном слое 
значит·ельно выше, чем при ламинарн ом ;  поэтому, естественно, что с мо
мента возникновения участка турбулентного п ограничного слоя (иным.rn 
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-словами, при Рейнольдсах, больших R1) средний коэфициент с, для всего 
тела начнет увеличиваться за счет увеличения · силы трения в части тела, 
·обтекаемой турбулентным пограничным слоем.· Задаваясь значением Ro мо
жно вычислить кривые Cr = f(R) для области перехода ламинарного по
,граничного слоя в турбулентный. Пунктирная кривая на фиг. 10 является 
подобной переходной кривой в предположении R1=5.1 Q!i. Мы видим, что 
опытные точки вполне подтверждают правильность переходной кривой. 

0 '--��������--'"��������� ........ ���--=-�� 
6 7 Iog R 

Фиг. 10. 
-

Опытные точки, обозначенньrе крестиками, являются результатом опытов 
Визельбергера в обстановке турбулентного пограничного слоя. . 

Таким образом при малых Рейнольдсах коэфициент с, будет изме
няться приблизительно по ламинарной кривой А, а от критического Р�й
нольдса R1 начне1'ся возрастание коэфициента по переходной кривой и 
затем падение коэфициента по кривой, близ
кой к турбулентной кривой В. 

Хотя обтекание корпуса дирижабля и 
будет происходить несколько отлично от об
текания плоской пластинки, однако, как пока
зывают о;-�ыты, вполне уместно в первом при-
ближении заменить поверхность корпуса '/з L Уз L 
эквивалентной пластинкой. 

Естественно , что переходная кривая для Фиг. 11. 
корпуса дирижаблей будет иметь несколько 
отличный вид от переходной кривой для плоской пластинки, так как корпус 
имеет неравномерное рс�спределение поверхности по длине. Проф. Джоне 
предлагает переходные кривые для. корпусов дирижабля строить, считая, 
что на передних двух третях длины корпуса поверхность распределена рав
номерно, а на кормовой трети падает по закону треугольника (фиг. 11). 

Резуль-rаты опытов с моделями корпусов дирижаблей на с, по R 
обычно ложат1ся в области перехода ламинарного пограничного слоя в 
турбулентный. Диаграмма фиг. 1 2  дает результаты испыт;:шия модели кор
пуса дирижабля R-101. Мы видим, что кривая (сплошная) испытания мо
дели в rгрубе HK-I старой аэродинамическо й ·  лаборатории ЦАГИ по своему. 
виду напоминает переходную кривую в ее средней части. Кривая испы-

3 К. Ф д я е в с к и й. 13 



тания той ж·е модели в трубе NPL в Англии. лежащая значительно ниже 
первой кривой, напоминает часть ламинарной кривой А и начало пере
ходной кривой. Такое резкое несовпадение результатов испытания модела. 
на том же участке Рейнольдсов объясняется различной степенью турбу
лентности в трубах. При увеличении турбулентности в пограничном слое. 
путем прикрепления к носу модели кольца из тонкой проволоки резуль
таты испытания модели в этих двух трубах ·совпадают. На ,результаты. 
испытания влияет в н:еменьшей мере и ·способ подвески модели, по-разному 
возмущая пограничный слой. 

Принимая во внимание, что часть лобового сопротивленин корпуса. 
приходящаяся на долю разности давлений, не превосходит 200;0 от всего, 
лобового сопротивления корпуса и что отделение этой части лобового-. 
сопротивления представляет значительные трудности, все коэфициенты С1 НЭl. 

• 

о 

Моцель корпуса дирижабля R-101 в трубе НК-1 

{( (( 

« « 

« « 

Корпус дирижабля 

(( « 

« (( 

« 

« 

R-101 « « NPL 

R-101 с провол. у 
носа в трубе НК-1 

R-101 с провол. у но-
са в трубе HPl_. 

R"lOl в натуру 

LZ 126 « 

USN «f» о натуру 

в 

L __ L __ J_ _ _.=:::.r:====:t:====d==d==:,AJ og 
7 7.5 8 8.5 9 5.5 6 6.5 

Фиг. 12 

фиг. 12 являются результатами приведения к виду коэфициентов трения= 
всего лобового •сопротивления корпуса (вместо части Х "). -

Чтобы представить себе, насколько состояние пограничного слоя у 
модели отлично от состояния пограничного слоя у корпуса в натуру, 
подсчитаем, какая часть модели (По ее длине) занята ламинарным ·слоем, 
и сравним величину этой части с аналогичной величиной для корпуса а. 
натуру. 

Возьмем для модели следующие средние условия: длина модели L = 1 м, 
скорость пото!<а V = 36м/сек. Тогда, считая R1 = 106, мы получим вели
чину t = 0,4 м или, выражая ее в процентах от длины модели, получим: 

� = 40°/о. 

Для дирижабля в натуру можно взять следующие условия: длинаt: 
L -_220 м, скорость V = зз-м/сеFС (120 км/час). Тогда, считая R1 = 106, мыs. 
получим t = 0,44 м или в процентах от длины корпуса: 

l = 0,2°/о. 
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Таким обраЗом мы видим, что состояния пограничного слоя в случае 
испытания модели в обычных условиях и в случае полета в натуре со
вершенно различны. В первом ,случае 01юло половины модели обтекается 
Jiаминарным пограничным слоем, тогда как во втором случае практиче
ски можно считать, что весь пограничный CJIOЙ турбулентен. Послед
нее iЬбстоятеJiьство подтверждается тем, что ряд точек, полученных для 
коэфициентов Cr на оtновании обработки результатов испытания в 'На
туре (фиг. 1 2) ,  ложатся примерно на турбулентную кривую В. 

На основании всего вышесказанного нельзя не признать, что к ре
зуJiьтатам испытания моделей корпусов дирижаблей на лобовое 1сопротив
ление при обычных Рейнольдсах следует относиться с большой осторож
ностью, так как в натуре, из-за иного состояния пограничного слоя, ре
зуJiьтаты эти могут оказаться неприложимыми. Представляется, что наи
более правильный метод подсчета .11обового 1сопротивJiения корпуса лежит 
в подсчете предполагаемого полетного Рейнольдса, а за-гем в определении 
коэфициента1 Cr по формул1е (12) или, что тю ,же, по кривой В на 
фиг. 1 2. Лобовое оопротивл1ение корпуса Х" определяется по формуле: 

Х"-С pV2 F - f 2 ' 

где F-полная поверхность корпуса корабля в натуру. 
Конечно. дальнейшими опытами сл1едует проверить и уточнить кривую 

В на боJiьших Рейнольдсах. 

2. Влияние основных параметров корпуса на его лобовое 
сопротивление 

Данные о влиянии основных параметров корпуса дирижабля на его 
JIОбовое сопротивJiение базируются в настоящее время на результатах опы
тов в небольших аэродинамиче-
ских трубах, и поэтому, как это Сх и Си 

носиться к этим данным следу-
уже было отмечено выше, от- 1 ет с некоторой осторожностью, Q. 1 --,---,----,·--,--,-
помня, что они являются ре- j___ зультатами, полученными при t----+-- >----+-- .-+----;-1--+---1 
небольших рейнольдсовых чи
слах, и что с увеличением 
Рейнольдсов они могут изме
няться. 

Основными параметрами 
корпуса, влияющими на .его 
лобовое сопротивление, явля
ются: 1) удлинение корпуса, 
2 расположение миделыюго 
сечения, 3) профиль меридио
нал·,ного сечения, 4) профиль 
поперечного сечения. Рассмот
рим влияние каждого из этих 
параметров. 

Уд л и н е н и е м корпуса 
корабля }. мы будем н азывать 
отношение длины корпуса L к 
максимальному диаметру кор-
пуса D. В жестки:�с кораблях, 

Фпг. 13. 

где мидельное сечение представляет собой многогранник, за максимальный 
диаметр корпуса считают диаметр описанной окружности. В полужестких 
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кораблях _,за максимальный диаметр считают обычно максимаJiьную ширану 
корпуса 1. 

Результаты испытания в аэродинамической лаборатории серии кор
пусов с разными удлинениями, но с профилями меридионального сечения, 
построенными по одному и тому же закону, позволяют судить об изме
нении коэфициента лобового сопротивления С" ·с изменением },. 

На фиг. 13 дана кривая С"= J /,) для сериИ' корпусов, испытанных 
во Ф_ранции. Мы видим, что минимальньfй коэфициент С" лежит при 
),=3,5. 

Это обс::тоятельство подтверждает.ся испытанием серии «У», произве
денным в ЭАО ЦАГИ 11, а также испытанием �еще целого ряда серий кор
пусов. Таким 1обра,зом для получения тела с минимальным лобовым со
противлением, приходящимся на единицу площади поперечного ·сечения 
(таким 'гелом являет1ся, например, самолетная фара), следует брать удлине
ние около 31/2• 

Однако для корпусов дирижабля нам интересно _получить минималь
ное лобовое сопротивление, приходящееся не на единицу площади попе
речного сечения, а на единицу объема корпуса, так как основным фактQром 
дирижабля являtтся его •статическая подъемная сила, пропорциональная 
объ·ему корпуса. Сл•едовательно, · Jюбовое сопротивление корпусов дири
жаблей надо было бы оценивать коэфициентом, в котором лобовое со
противление отнесено к об�ему корпуса. Однако подобный коэфициент не 
был бы безразмерен, и поэтому принято лобовое сопротивление относить 
к объему 1юрпуса в ·степени двух третей. 

Таким образом выражение объемного коэфициента С" будет: 

х 
с=·-- --, 

и pv2 U'lз 2 
(13) 

где И -объем корпуса в кубических метрах, а остальные величины из
известны из предыдущей главы. 

Сравнивая между собой выражения (1') и (13), мы видим, что 

откуда: 
. s 

с"= с" ---,-1- • и ·  (14) 

Пересчитывая коэфициенты · С ," полученные для серии корпусов, 
испытанных во Франции по формуле (14), на коэфициенты С" и нанося 
результаты на фиг. 1 3, мы видим, что минимум коэфициента С" лежит 
при Л = 4,5. Приблизительно тот же результат получается при рассмотрении 
диаграммы фиг. 1 4, на которой нанесены результаты испытания амери
канс1юй о�рии «С», и диаграммы фиг. 15, на которой нанесены результаты 
испытания серии «У», произведенного в ЭАО ЦАГИ. Таким образом при 
небольших Рейнольдсах, на которых велись перечисленные испытания, наи
выгодFJ:ейшее удлинение равно приблизительно 41;2• 

Совершенно другие результаты получились при испытании моделей 
на больших Рейнольдсах в трубе высоких да�лений в Аме.рике. Из ниж
ней кривой фиг. 1 5, дающей результаты этих испытаний, видно, что ми
нимальный коэфициент С и лежит при /, > 4,5. Правда, это результаты еще 
единичных опытов, из которых нельзя сделать окончательного вывода. 

1 Правильнее при ·подсчетах удлинения за м аксимальный диаметр счи тать диаметр 
окружности, площадь которой равновелика площади мидельного сечения. 2 См. Н В. Л е б е д е в, Экспериментальное исследование с моделями корпусов дирижаб 
лей, Труды ЦАГИ, вып. 1 01. 
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Однако, принимая во внимание ряд 1сообраЖjений о пограничном слое, можно 
предполагать, Ч'ГО наивыгоднейшее удлинение при полетных Рейнольдсах 
лежит где-то около 6. 

Естественно, может зародиться вопрос, почему в большинстве кон-
струкций не выдержано наивыгоднейшее удлинение? 

· 

Конструктор, проектируя, не может руководствоваться соображениями 
одно'й аэродинамики,- ему приходится руководствоваться также соображе
ниями веса, конструктивного 
удобства и т. д. Пр :r кон-
струировании небольших а. о 38 
мягких и полужестю1х дири
жаблей в силу конструктиn- Q.036 
но го удобства замеча-
ется тенденция к уменьше- а. 034 
нию удлинения против наи
выгоднейшего в аэроди- о.аз2 
намическом смысле; в жест- о.аза 
ких дирижаблях вес каркаса 

1 1 

\ 
\ 
\ 

\ 
" ..._/ /' 

на единицу объема, повиди- о 028 
маму, уменьшается при уве
личении удлинения, как это а 026 
показали исследования Люй- 2 з 4 5 

та по поводу перетяже- Фиr. 14. 

1 1 
\ 

1 
J � .,,,,-� 

'./ ..... ,,, ! 

6 7 8 9 10 л 

ления дирижабля R-101 ;  этим , . 
обстоятельством, а также часто необходимостью вписаться в габарит су'
ществующих элл�нгов (как, например, при проектировании дирижабля «Граф· 

Цеппелин»), объясняется увеличение удлинения против наивыгоднейшего в 

аэродинамическом смысле. 
Цилиндрическая вставка, даю1щш чрезвычайно большие удобства в 

производственном отношении (позволяя заготовлять ряд совершенно оди-

·---
с"' 

113 1 
0.2 

0.1 

оа 2 

------
---· 1 '-. -.., серия-L "---

' , ---+ , !� '"" - -
�t--_ Mrgeл,. исп,1та7ие 8 

трубе быcokur: 
1 1 . 

3 А 
Фиг. 15. 

1 

ga вленU{) 1 

5 6 

1 

7 А 

наковых отсеков), увеличивает довольно сильно лобовое сопротивление кор
пуса. Так, например, по данным американских испытаний получается, что 
при вставлении цилиндрической вставки длиною, равной трем диаметрам 
корпуса, лобовое ·сопротивление увеличивается на 7,50/о против лобового 
сопротивления модели ·С тем же удлинением, но без цилиндрической вставки. 

Вопрос о влиянии р а 1С п о л о ж е н и я м и д е л  я на лобовое ·сопро
тивление корпуса нельзя еще считать о!{;ончательню \вьшсненным. До сих 
пор у большинства корпусов дирижаблей, не имеющих цилиндрической 

. вставки, максимальный мидель распо;т:�агался на одной трети длины �орпуса, 
считая от носовой точки. Однако английские опыты показали, что для 
испытанной серии корпусов с различным расположением миделя наимень-
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шее лобовое сопротивление оказалось при расположении миделя на рас
�тоянии 0,435 L от носа. Кроме того, для уменьшения продольного аэро
динамического момента, опрокидывающего корпус, дирижабля, полезно 
сдвигать мидельное ,сечение к корме, так как в этом случае -образуется 
форма ,с более тонким носом, обладающая меньшим опрокидывающим 
моментом. В настоящее время большинство предлагаемых профилей имеет ' 
расположение миделя на расстоянии около 0,4 L от носа корпуса. 

Переходя к вопросу о п р о ф и л  е м е р и д и  о н а л ь н о г о с е ч е н и я, 
нужно указать, что по этому вопросу имеются два противоположных мнения. 

Первое, что кривая, образующая профиль меридионального сечения, 
имеет большое влияние на лобовое сопротивление корпуса. Специалисты, 
придерживающиеся этого мнения, 'считают, что ,существует какой-то наи
[выгоднейший профиль, и способны слепо �отстаивать 1его, несмотря на кон
'структивньге iнеущобс;_тва его прИ:менения, забывая при этом, что наивы
rодность данного профиля определена аэродинамическими испытаниями на 
малых Рейнольдсах и потому является мало достоверной. 

Второе мнение, что ,сама по себе кривая, образующая профиль мери
дионального �сечения, не имеет большого значения при собkl!юдени:и ряда 

Сх 

' -.,-- --ь1------------а-
-- Корма, сх�оящаяся на нет 
---- Корма заl<ругленна,q 

Фиг. 16. 

основных правил, указанных ниже. 
Подтверждение второго мнения мы находим 

в том, что при рассмотрении результатов испы
тания серий 1<0рпусов, ис IЫтанных в одних и 
тех же условиях и удовлетворя19щих нижепере
численным правилам, коэфициенты лобового со
противления, при одном и том же удлинении, 
оказываются близкими друг к другу. 

Таким образом нам кажется, что при по
строении профилей меридионального сечения 
достаточно руководствоваться указаниями насчет 
удлинения и расположения миделы1ого сечения, 
а также следующими двумя правилами: 

1) радиус кривизны кривой, образующей 
профиль, должен увеличиваться или, по крайней мере, оставаться постоян
ным по мере перехода от носа к корме; 

2) в месте сочленения двух кривых (гiри образоnании профиля нз 
нескольких кривых) их радиусы кривизны должны быть равны между собой. 

Этим правилам 'желательно следовать во избеж:шие срывз струй в 
месте увеличения или резкого изменения радиуса кривизны профиля. По
дробному раосмотрению кривых, употребляющихся для образования мери
дионального профиля, посвящается сл�ующая глава. 

Особо ,следует остановиться на вопросе об очертаниях корм�r. Прн 
рассмотрении результатов испытания двух одинаковых модеJJей, у одной 
из ко'Горых корма с:х�одит на-нет, а у другой К!Орма закруглена, мы видим 

'(фиг. 16), что при угле атаки 0° закругленная модель имеет большее ло
бовое сопротiИвление, нежели сходящая на-нет. С увеличением углов атаки 
л1обовое оопротивление модел'И, сходящей на-нет, возрастает интенсив
нее, чем у модели закругленной, так что на некотором у'гле атаки лобо
вое сопро11Ивление закругленной модели становится меньше, чe:vr у модели, 
сх-одящей IНа-:нет. Это обстоятельство объясняется тем, что при угле 
атаки 06 м;одель, сходящая на-нет, обтекается лучше, чем закругленная, 
тюгда как на углах атаки, :отличных от нуля, модель, сходящап на-нет, 
:вызывает несомненно большие завихрения, чем модель закругленная. 

Таким •образом можно считать, что для наибольших дирижаблей 
(а также конечно для привязных аэростатов), которые, по большей части, 
во время полета !Имеют некоторый тангаж, выгоднее делать закругленную 
1юрму, тем более, что последняя несравненно проще в производственном 
отношении. Для больших же дирижаблей, при наличии больших возмож
ностей балансировки и больших скоростей полета, следует д'елать корму, 
,сходящуfю на-·нет. 
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. Данных о влиянии п о  п е р е ч н о г  о с е ч е н и я на величину лобового 
.сопротивления, к сож·алению, чрезвычайно мало. 

В жестких дирижаблях полигональность поперечного сечения увеличи
':вает лобовое сопротивление корпуса по сравнению с корпусом, обладаю
щим круговым сечением. Опыты, произведенные •с моделями корпуса ди
рижабля R-101, показали, что модель_ с полигональным •сечением обладает 
-.объемным коэфициентом, на 7 о;о большим объемного коэфициента модели 
"с круговым сечением. _ •В Д:ирижаблях полужестких неправильность формьJ поперечного сече
ния тоже способствует увеличению лобового сопротивления корпуса. Это 
увеличение зависит от типа поперечного •сечения (двухдольное, трехдоль
ное и т. д.), а еще в большей степени от •соотношений геометрических раз
меров поперечного сечения. Соотношения эти, как известно, зависят от 
господствующего в оболочке сверхдавления. Поэтому модели приходится 
-строить с поперечными сечениями, соответ
ствующими к акому-нибудь заданному сверх
давлению. 

Естественно, что благодаря многообра
зию форм поперечного сечения, могущих встре
титься .на практике, невозможно установить 
лределы увеличения лобового сопротивления. 
Можно считать только, что чем меньше по
ттере-'iное сечение цо своей форме будет отхо
дить от кругового, те м ме ньше будет возраста
яие лобового сопротивления. 

Как частный случай, можно привести 
'результаты испытания модели к орпуса полу
жесткого дирижабля ЦАГИ (с ), = 4). Трех
дольные поперечные сечения этой модели 
лостроены для сверхдавления в 5 мм водяно
го столба внизу оболочки.  Соотношение Оt":
новных размеров сечения дано на фиг. 17: 
1{оэфициент лобового с опротивления модели 

/( - 0.218 о 
б= 1.4 /{ 

,с указанным поперечным сечением оказался примерно на 15°/0 больше к оэ
фмцие нта модели с круговым сечением  1• 

Очень желательно было бы произвести испытание ряда моделе·й, по
"Стро.енных на основании обмера существующих мягких и пол_ужестких ко
·раблей при различных св�рхдавлениях; газа� а также при различных де
формациях оболочки. 

3. Профили меридиональн6rо сечения корпуса дирижабля 

Профили меридионального сечения корпуса дирижабля до послед-
11его времени обычно представляли собой две кривые, .сопряж·енные в мидель
ном сечении корпуса. Иногда между этими концевыми кривыми делалась 
цилиндрическая вставка. В последнее время весь меридионалJ:,ный профиль 
от носа до корм� стремятся выразить через одну аналитическую кривую. 
Несомненное преимущество f!рофилей последнего типа заключается в том, 
что для корпусов,, образованных такими профилями, л�гко подсчитать до 
.любого поперечного сечения объем, площадь поверхности и прочие вели
чины, зависящие от внешнего очертания корпуса. Кроме того, в по
.добных профилях происходит постепенное изменение радиуса кривизны, 
что не всегда достига·ется в точках сопряжения профилей первого типа. 

Начнем 1С рассмотрения кривых первого типа. Совместим продоль-

1 Испытания моделеf! корпусов полужестких дирижабЛеf! ЦАГИ-I и N-I при скорости по
'rока 3.5 м/сек дали объемные коэфициенты лобового сопротивления 0,0292 для первой и 0,0302 
для второf! модели.  
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ную ось корпуса 1С осью абсцисс рассматриваемых кривых, а точку пере
с ечения мидельного 1сечения 'С продольной осью корпуса совместим с на-
чалом прямоугольных осей rюординат (фиг. 18) . Тогда профиль меридио
налыюго с ечения выразит,ся кривой y-f (х), причем максимальные орди-
наты кривой Ymax будут равны --+- � , гд е D-диаметр мидельного сече
ния корпуса. 

Для образования нооовой части корпуса обычно берется эллипс, урав
н ение которого в вышеуказанных осях примет следующий вид: 

lj 

Фиг. 18. 

где а1 -·расстояние от носовой точ-
ки корпус а  до мид ельного сечения. 

; _Эллипс берется также и для 
образования кормовой части корпу
са. Однако ввиду того, что к орма 
подобного корпуса не  будет плавно
сходить на-нет, такие профили чаще 
всего употребляются для н еболь
ших мягких дирижаблей или для: 
привязных аэростатов. ИногД'!!. для лучшего обтекания к онец профиля сводят на-нет присоед инением ·прямой� 

касательной эллипсу и пересекающей ось абсцисс в кормовой т очке. Однаюо, как это было указано выше, для небольших кораблей это вряд ли имеет С!УJЫСЛ. Обозначая расстояние от мидельного с ечения д о  кормо
вой точки корпуса через а2, уравнение эллипса д.ля кормовой части корпуса напишем в следующем виде: 

YI 

При расположении мидельного 
с ечения на ·одной трети длины от 
н ос овой точки корпуса отношение 
больших полуосей кормового и но- . ,/ -�--h-----------ЭО>'----� 
с ового эллипсов а2 = 2. Но при а1 =1= а., 0 

01 " C)IN радиусы кривизны эллипсов в 
т очке их с опряжения н е  будут рав
ны. С этой т очки - зрения казалось 
бы целесообразным делать а1 = а2, однако - расположение мидельного 
сечения на половине д лин ы корпу
са н ескольк о  увеличивает лобовое 

Фиг. 19. 

сопротивление, так что в конечном итоге подобное соотношение невыгодно .  Для образования кормовой части удобнее пользоваться квадратной параболой , уравнение которой будет : 

D Dx2 
у= ----· 2 2а�2 -

Подобный профиль (фиг .. 19) будет обладать хорошо сходящей 
на-нет �юрмой . Кроме того, при сопряжении ·носового эллипса с кормовой. 
параболой можно достичь равенства радиу,сов кривизны в точке сопряже
ния, если брать 
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Иногда для образования кормовой части пользуются гиперболой. 
Хорошие профили получаются путем 1сопряжения носового эллипса 

с дугой окружности, прохюдящей через мидельную и кормовую точки li 
центр которой лежит в мидель-
н ом сечении корпуса (фиг. 20). 
Естественно, что радиус кри-
визны кормовой части такого 
профиля будет постоянен . Се-
рия корпусов с такими профиля
ми (так называемая с ерия «У») 
была испытана в аэрод ийами
ческой лабора.тории ЦАГИ и 
показала хорошие результаты. 
Диаграмма испытаний этой се
рии приведена в главе 1 .  

П ос к о льк у вычисление 
ординат кормовой части (дуги 
окружности) подобного профи� 
.11я довольно сложно, ниже 
дается графический способ 
пост�::оения т очек такого про
филя. 

Мидельная точка профи
ля а соед иняется прямой с кор
мовой точкой Ь (фиг . 21). Из 
точки Ь восстанавливаются пер
пендикуляры к прямой аЬ и к ос и 
абсцисс , а из точки а проводит
ся прямая, параллельная оси 
абсцисс . Таким образом опре
деляются точI<и е и d. Отрезки 
оЬ, ае и bd д елятся на произ
вольное число равных частей 
и точки деления по направлению 
от о к Ь, от а к е и от d к Ь 
отмечаются на всех трех отрез-
ках одинаковыми цифрами. За-
т ем из точки а провод ятся лу
чи а- 1 ,  а-2 и т .  д. и соед и
няются между собой одноимен

а 

о 

\ 
R 

6 r 

Фиг. 20. 

ные точки отрезков оЬ и ае. Точки перес ечения отрезка 1 - 1  с лучом а- 1 ,  
отрезка 2-2 с лучом а-2 и т .  д .  будут искомыми т очками дуги круга. 

а 

1 
о 

1 2 3 d е 

�� 
1 2 3 ь 

Фиг. 2 1 .  

R - а22+iп2 - D ' 

При вычерчивании этих 
профилей удобно также поль
зоваться набором круговых 
железнодорожных лекал, в 
котором всегда можно по
добрать лекало подходящего 
радиуса. Вычисление радиус а 
ов:ружности для п о д б о р а  
лекал производится по ф ор
муле :  

где а� = оЬ есть расстояние от мидельного с ечения д о  кормовой точки� 
а D- диаметр мидельного сечения корпуса. 

Перейдем к рассмотрению профилей, целиком образуемых одной анали
тической кривой. П ри рассмотрении таких профи,11ей удобнее совместит�> 
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,с началом коор,щинат носовую точку корпуса (фиг. 22) . Тогда, для того 
чтюбы кривая могла быть использована как меридиональный профиль кор
пуса, она должна удовлетворять 1следующим условиям : 

1 )  при х =О должно быть: 
2) » x = L  » 

3) » Х = О  » 

4) » Х = а1 » dy 
dx 

, у= О; 
У=,0; (L - длина корпуса); 
dy = = (это условие желательно, но не обязательно) dx 

D 
у= 2; (а1 -расстояние от носовой точки до мидельного сечения) 

Конечно, может быть предложено множество кривых, удовлетворяющих 
;вышеприведенным усJ!овиям. Мы остановимся лишь н а  немногих кривых, 

с наш ей точки зрения •аиболее при
, меним'ых, отсылая желающих по
знакомиться с другими кривыми 
к с пециальной литературе 1 •  

К р и в ы е  П а р  с е в  а л  я. Кривые 
Парс еваля (опубликованные в ZFM 

х No 21 от 14 ноября 1 928 г.) явля
-;.-�--__L-----------=�---- ются результатом ряда преобразо-

----L ---�-i 

Фиг. 22. 

ваний, пр о из в ед енн ы х  с окруж-
ностыо, и позволяют строить профи
ли с любым удлинением и с раз
личными коэфици :нтами полноты 

воздушного объема корпуса к объему 
Ординаты и соответствующие им 

.ляются 1следующими уравнениями : 

(коэфициент полноты - отношение 
описанного ц илиндра). 
абсциссы кривых nарсеваля опреде-

У =  k1 (t'l2 - tn), 

х = k2(at -- ьt'"), 

( 15) 

( 16) 

где t - переменное,  изменяющееся в пределах от нуля До единицы; п, k1 
k2, а, Ь - постоянные для данной кривой. Ниже приведена т абл. 1 значений 
вышеупомянутых коэфициентов для трех кривых с различными показате
лями п. 

Т а б л и ц а  1 

11 1 ,') 2 

ki . 2D l ,3D 1 ,0575D 
k2 . L L L 
а 1 ,8 1 ,3 1 
ь 0,8 0,3 о 
tlt . 0,4L 0,4L 0,3968L 
Коэфициент пол1;от:.-1 -}; 0,6552 0,5962 0,575 
Абсцисса ц. т. объема � 0,4505 0,4627 0,4321 
Радиус инерции р . . 0,244 L 0,228L 0,2015 L 

При построении кривой , задаваясь величинами L (длина корпуса) и 
D (максимальн ый диаметр), а также показателем п, выписывают из графы 
.для с оответствующего п значения коэфициентов k1 '  k2, а и Ь. Далее,, зада
ваясь рядом значений t 'причем О <  t <  1 ), вычисляют t'l2, tn, t2, а затем по 
формулам ( 1 5) �и ( 1 6)-значения у и :Х. 

На фиг. 23 даны три  вышеописанных профиля. С увеличением показа
т еля п уменьшает1ся коэфициент полноты �-

1 Напри мер, статьи Ми 1 от 14 июня 1928 г. № 1 1  и от 28 августа 1929 г. № 16. 
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t-:) 
� 

г-

у =  ki (t1/2 - t11) 
х = k2 (at - Ьf2) 

L=700 
D=IOO 

! ' 1  1 - - г - � 

5 1 0 

- -------'-+---- -11 -

1 -1 -. 1 j __ _ ·-' -+--------, 400 1 з�о 1 
1 

-т -- 40 0  

Фиг. 23. 

600 

n= I 
k,=20 
k,=L 
й=J.8 
Ь::::О.8 

n=1 5 
k,= 1 . 30  
kz=L 
а = 1 . 3  
Ь= О З  

n= Z 
k,= 1 0570 
k2=L 

Х а = 1  
Ь = О  



Другая парсевалевская кривая дается следующими двумя уравнениями 
дJJЯ ординат и соответствующих им абсцисс:; 

D .-- -
;
-

у = 2 v 2t- -- t ' 

х = цо,зt + о, 1 t2). 

Задаваясь рядом значений t (О < t < 1 ) , вычисляют ординаты кривой 
и соответствующие им абсциссы. Для этого профиля расстояние от носовой 
точки до мидельного сечения а1 = 0, 4L,  а коэфициент полноты ер =  2/3• 

· 
К р  и в ы е  К о к с а. Кривые Кокса, опубликованные в виде приложения 

к его работе по н агрузкам в J .  of R. А. S. No 225, Vol. ХХХШ, сентябрь 
1 929 г., представляют собой результат умножения ординат основного эллипса 
на ордин э.ты вспомогательных кривых. Уравнение основного эллипса, у кото
рого большая ось лежит между х = О  и х = 2а, будет: 

ь ---у = - • 12ах -- х2• е а V ' (17) 

• а , здесь Ь -- м алая полуось основного эллипса,' ь = 1. есть желательное удлине-
ние корпуса. 

Есл 1 м ы  допустим, что малая полуось в уравнении (17) является соот
ветствующей функцией х, то уравнение к ривой профиля примет следующий 
вид : 

(18) 

Пред положим теперь, что мидельное сечение профиля, представл ен
ного уравнением (18), лежит при х = а1; тогда 

иными словами, 
[f'(x)y. + f(x)y/]x=a, = О, 

или 

f'(x)x=a, � у2аа1 - а12 +  j(x)x=a, � : (2аа1 - а12)-112 (2а - 2а1) = О; 

таким образом 
---- а - а1 

j'(x)x=a, у2аа1 - а1 2 + j(x)x=a, Jl2aa1 - а12 = о. (19) 

Из уравнения ( 19) мы можем определить а1• Если мы обозначим зна
чение ординаты Yt>  при х = а1 , через Ур то 

(20) 

Для того чтобы перейти к к онечной кривой профиля с длиной L = 2а, 
L а 

с удлинением Л = Ь = ь , таким же, как у основного э ллипса, и с макси-

м альным радиусом �' равным малой полуоси Ь основного эллипса, необхо

дим о  к оординаты у1 умножить н а  отношение ;1, с тем чтобы при х = а1 
ордината к онечной кривой была равна Ь. Таким образом уравнение конеч
ной кривой профиля будет: 

24 
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Таким образом щrя построения конечной �ривой профиля н еобходимо 
<Ординаты Уе основного эллипса умножить на отношение /у), где f (х) естр вы-

- 1 
бираемая вспомогательная функция, а ,  У1 определяется на основании уравне-
ний (19) и (20). 

Рассмотрим применение в качестве вспомогательной фун кции линей
ной, параболической и эллиптической функций. На фиг. 24, 27 и 30 д ано 
построение ряда профилей, принимая д лину малой полуоси а =  1 0, а следо
вательно, длину корпуса L = 20 и Л = 5,5. 

При применении линейной функции выражение вспомогательной функ
ции удобнее всего представить в следующем виде:  

f(x) = К [ х - (2 + т) а ] ,  (22) 

где К - произвольное постоянное, · а  геомеtрическое значение величины т 
видно из фиг. 24. 

Фиг. 24. 

Произведем в виде примера вывод уравнения конечной кривой про
филя при значении m=O. Выражение (22) примет в этом случае следую
щий вид: 

и, следовательно:  
f (x) = К [х - 2а] = К [х - 20] , 

f' (x) = К. 

Определяем по уравн ению ( 1 9) величину al' которая оказывается рав
ной 5 .  

Переходим к определению У1 по уравнению (20): 

у _ f (x)x=a, , ;2 2 _ К[а1- 2а] _ ;2 2 _  
i - --а-. - v аа1 - ai _ __ а _ __ v аа1 - ai -

= к rs;;20J v 1 00 25 = - К· 12,9 . 

Таким образом вспомогательный множитель, н а  который следует умно
жать ординаты основного эллипса, будет: 

4;р = - к;:.12,�0J = О,077(20 - х] . 
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а Уравнение основного эллипса с ). = ь = 5,5 и а=  1 О выразится на осно--
вании 'уравнения ( 1 7) следующим образом : 

Уе2= (5�5)2 х (20 - х). 

Таким образом получаем уравнение конечной кривой профиля в сле
дующем виде :  

2 _ [f (х)]2 2 _ 1 (20 )3 У - -у;:- Уе -5 095Х -Х . 
Н.а фиг. 25 дано построение этого профиля. Профиль слишком т онок 

у кормы. Поэтому не следует брать величину т = О. Профил:ь на фиг. 26 
построен, принимая тn= 1 ; ·его уравнение : 

IJpи применении в кач·естве вспомогательной функции параболической_ 
функции выражение ее удобно представить в •следующем виде : 

· 

[/(х)]2 = К [(2 + т) а - х], fv/ Y:._ ___ 1 _ _ 1 причем геометрическое зна
чение величины т видно 
из фиг. 27. На фиг. 28 и 29 
дано построение двух по
добных профилей, принимая 
rn = О  и т = 1. Уравнение 
первого из этих профилей: 

. 1 
б ---" 1 1 

о ---11- _. �-
1 

__ , _____ ' 1 
. 2 - 1 (20 )2 у - 3 575Х - Х ' 

а уравнение второго из них: 

у2 = --1 х (20 - х) (30 - х) ь 375 
' 

. 

L---- 1 . 
f---a а--� 

· Фиг. 27. 

При применении в качестве вспомогательной функции эллиптической 
функции выражение ее удобно представить в следующем виде : 

[/( )] 2 к2 [ 1 - (х + 11а:2] Х = (2+ т + п)�а� ' 

дричем геометрическое .значение величин тп и п видно из фиг. 30. На 
фиг. 31 ,  32 и 33 дано построение т рех подобных профилей. Значение величин 
т и /l, а также уравнения кривых, образующих эти профили, даны в еле-
дующей таблице : 
,.-�����������������·�������-: Фиг. 31 / '/: J 1 · yz = 9�50 х (20 - х)2 \20 + х) 

-:;:� т---;��:_�(40-+ х) 
--�---

\ Фиг. 33 1 �i i°·5 I y2 � 26�8v x (20 - x) [(20 - x) (40 + x) + 325] 

Следует отметить, что первый из приведенных профилей является 
профилем корпуса дирижабля R- 101 .  

2Т 



28 



Как уже было указано, уравнения кривых ·кокса, приведенные выше" 
выведены при удлинении Л = 5,5 и длине корпvса L, равной 20 условным 
единицам. , � ' 

Для п ере:х:ода К профилям rC другими удлинеНИЯМИ И любыми длинами 
юорпусов выразим в приведенных выше уравнениях числовые величины через. 
соответствующие функции длины корпуса, руюоводствуясь при э11ом одина
ковостью размерности правой и левой част1ей уравнений. 

'Так, например, уравнение профиля, представленного на фиг. 29 : 

у2 = в{75 х(20-х) (30-х), , 

примет вид: 
к2 у2 = у х (L-x) ( 1 ,5L-x), 

где коэфициент К\ зависящий от принятого удлинения, определяется под
становкой в уравнение значений х и у, соответствующих мидельному сечению 
и ,выраженных в функции длины корпуса. 

Так, например, для данного профиля, у которого мидельное сечение: 
1 лежит при х = 0,3922L, получим, принимая А =  4, значение Ymax = 8L. Та--

! У  

-----+· ----� --
1 

Фиг. 30. 

ким образом для этого случая 
1 

К2 - цLLZ 0 0592 -0,3922L (L-0,3922L) (l ,5L-0,3922L) ' • 

Аналогичным образом уравнение профиля дирижабля R- 10 1  для любой: 
длины корпуса примет вид: 

у� = о,2�;52 х (L-x)2 (L+x). 

4. Полное лобовое сопротивление дирижабля 

Существует два метода подсчета полного лобового ·сопротивления 
дирижабля. 

Первый метод предусматривает продувку полной модели дирижабля 
в н ебольшом масштабе на С"' по R , а затем эюстраполирование полученной 
кривой до п_олетных Рейнольдсов. В силу небольших размеров существующих 
аэродинамичесюµ труб испытания эти приходится, по большей части, 
вести с моделями в очень малом масштабе (для малых дирижаблей в . мас
штабе 1 /50, а для больших дирижаблей в ма.сштабе 1 /200) . 

Второй метод предусматривает продувку модели корпуса в небольшом 
масштабе и продувки каждого из придатков (пассажирской гондолы, мотор
ных гондол, оперения, элементов подвески и т. д.) в отдельности в большом, 
масштабе. Все результаты в отдельности экстраполируются до полетного 
Рейнольдса и складываются. 
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К минусам первого метода 'Следует отнести н евозможность выполнить 
;в ,столь малом масштабе небольшие детали дирижабля (например, тонкие 
расчалки, подвески и т. д. ). 

Кроме т ого, характер изменения кривой С,,, = f (R) для разных тел раз
личен, приЧем для тел, сравнительно плохо обтекаемых (каковыми являются 
моторные гондолы, подвес ки, расчалки), кривая С,,, = f (R) имеет области 
-быстрого падения коэфициента С"; отсюда следует, что значительная экстра
поляция кривой С,,, = f (R) для полной модели дирижабля н е  может иметь _ 
места. 

Второй мет од лишен перечисленных дефектов, однако им н е  учиты
в'ается взаимное влияние отдельных частей дирижабля друг на друга. Таким 
образом полученный этим методом суммарный Ксоэфициент' будет н есколько 
меньше истинного. Нам думается, что можно избежать этого, вводя в сум
марный коэфициент слагаемые, учитывающие взаимное влияние отдельных 
частей дирижабля друг на друга. Эти поправочные коэфициенты м ожно 
было бы находить следующим образом : испытывать модель- корпуса вместе с 
каким-нибудь из придатков, а затем из - полученного коэфициента вычитать 
cyмrvry коэфициентов корпуса и придатка. Полученная разность дает коэфи
циент, учитывающий взаимное влияние :�юрпуса и данного придатка. 

При подсчете вторым методом м ожно подсчитать коэфициент трения 
корпуса при полетном Рейнольдсе С1 по формуле ( 1 2) ,  а затем пересчитать 
полученный коэфициент на нормальный коэфициент С,,, по формуле: 

F 
C,,, = Cr s •  

или на объемный коэфициент Си по формуле: 
F си = с, -2- · 

из 
При испытании придапюв следует их лобовое сопротивление относить  

к мидельному �сечению ыорпуса, с тем чтобы можно было производшгь1 
СЩ)жение коэфициентов меж_ду собой. При пользовании результ атами _ уже 
произведенных испытаний необходимо производить соответствующие пере
счеты, с т-ем чтобы в результате �сложения получить нормальный коэфициент 
С,,, всего дирижабля, отнесенный к мидельному сечению его корпуса. 

К оожалению, данных о б  испытаниях придатков воздушного корабля 
настолько мало и они носят настолько случайный характер, что приходится 
пользоваться данными испытаний частей самолета (см., например, »Материал 
по аэродинамическому расчету самолетов», Труды ЦАГИ, вып. 42) . _ 

Чтобы дать представление о б  удельном весе  корпуса и отдельных при
датков в общем балансе лобового сопро_тивления дирижабля, ниже приводятся 
таблицы лобовых сопротивлений корпуса и придатков в проц ентах от полного 
лобового сопротивления дирижабля для ряда типичных воздушных кораблей. 

1.  М я г к и t! д и р и ж а б л ь  т и п а  С к а у т. 

\Вертикальный стабилизатор оцин снизу). 

Корпус . . • • • • . . • . • • • • •  -
. 

Подвеска • • • • • • . • • . • . . . • 
Гондола . • . • • . . . . • . . . . • • 
Горизонтальное оперение (с растяжками) 
Вертикальное оперенuе (с растяжками) . 

И т о г о  . • • 
2. П о л у ж е с т к и li д и р и ж а б л ь. 

% 
34 
21  
16 
17  
12 

100% 

% 
Корпус • • • • • . . • • 5() 
Пассажирская гондола . . 1 2  
Моторные гондолы (две) • 13 
Оперение с расчалками . 25 

И т о  г о  • • • 100% 
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3. Ж е с т  к и tl д и р и ж а б  л ь т и п  а .R-38. 
Корпус . . . . . .  . 
Пассажирская гондола 
Моторные гондолы • 
Оперение • . • • .  

И т о г о  

% 
63 
1 0  
18  

9 

100%· 

Нужно заметить, что в прежних мягких дирижаблях на долю корпуса 
nриходилось всего 25 0;0 лобового сопротивления, а в строящихся в настоя
щее время в Америке гигантах можно предположить, что доля корпусов 
достигнет 75 0;0 полного лобового сопротивления дирижабля ввиду отсут
ствия внешних моторных гондол. Таким образом мы видим, что по мере 
усовершенствования дирижаблей доля лобового ·сопротивления, приходящаяся 
на  юорпус щирижабля, непрерывно растет, и, следовательно, вопрос о лобовом 
сопротивлении корпуса приобретает все большее значение. 

Сложность и вместе с тем неточность существующих методов под
счета полного лобового ,сопротивления дирижабля заставляет нас обратить. 
самое ,серьезное внимание на опыты по определению лобового сопротивления 
дирижабля в натуру, результатами которых: мы можем пользоваться для 
подсчета лобовых сопротивлений однотипных дирижаблей. 

Многочисленные способы определения лобового сопротивления дири
жабля в полете сводят:ся к двум основным группам. 

Первая группа содержит способы, стремящиеся при установившемся 
полете дирижабля определить его тя:�:у, равную лобовому сопротивлению. 

Ко второй группе относится так называемый ·способ «замедления», со
стоящий в измерении отрицательного ускорения дирижабля после оста
новки моторов :и, в подсчете лобового сопротивления, как · результата умно
жения замеренного ус1юрения на ма·ссу дирижабля. 

Несомненно, что самым точным 'Способом будет непосредственное из
мерение тяги дирижабля с помощью динамометрических втулок, помещен
ных непосредственно на валу . моторов. Однако до сих пор результатов 
подобных опытов с дирижаблями не опубликовано. 

Мыслимы, но ·едва ли технически осуществимы буксировка дирижабля 
другими дирижаблями или самолетами и замер тяги динамометром, вклю
ченным в буксирный трос. 

Англичане определяли тягу винтов дирижабля R-32, замеряя труб
кой Пито поле полных напоров впереди и позади винта во время полета. 
Обозначая через h разность полных напоров впереди и позади _ винта" 
замеренную на радиусе r, мы можем определить тягу винта по формуле: 

Dl2 D/2 
Ф = J 2тcrdrh = f d (тсr2) h, 

о о 

где Ф - тяга винта в килограммах, D - максимальный диаметр винта. 
Опыты эти настолько ,сложны, что вряд ли их имеет ,смысл ставить. 
Французы определяли тягу винтов дириж:абля «Мэдитэранэ», снимая 

ВIИнты, работавшие на дирижабле; и определяя ·их тягу на винтовом при
боре в аэродинамической трубе. При этом, конечно, необходимо предва
рительно во время полета дирижабля замерить скорость и соответствующие 
ей числа оборотов винтов, с тем чтобы испытания в трубе вести при та
ких же условиях. Результаты этих испытаний приведены ниже. 

. Этим исчерпываю11ся ·способы, отнесенные к первой группе. Пере-
ходим к рассмотрению ,способа определения лобового сопротивления ме
тодом замедления, которым испытывалось большинство построенных ди
рижаблей. 

Представим себе корабль, л етящий горизонтально с постоянной ско
ростью V0 Затем, в некоторый момент, все моторы корабля одновременно 
останавливают. С этого момента корабль переходит в неустановившеес51 
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.движение с отрицательным ускорением (замедлением)/. Тогда на основа
нии принципа Даламбера мы можем написать : 

Х = Мэф ·j = Мэф ��· 
где Х - лобовое сопротивление корабля в килограммах, МэФ - эффективная 
масса корабля, т .  е.  масса самого корабля, пшgс масса присоединенного 
так называемого виртуального воздуха, иными слова�и: 

гд е М - масса самого корабля, а К1 - коэфициент присоединенной массы.  
Заменяем МэФ через рИэф, где р - массовая плотность воздуха, а ИэФ -

эффективный объем корабля (т. е. такой объем, который, будучи юшолнен 
воздухом плотности р ,  дает эффективную массу МэФ)· 

Тогда написанное выше равенство перепишется в следующем виде: 

dV dV 
Х = МэФ ж = РИэФ (;j[ · 

С другой стороны, мы знаем, что 
p V2 S Х = С" у , 

(23) 

(24) 

rде С "-безразмерный коэфициент лобового сопрот ивления, а S -площады 
мидельного сечения корабля в квадратных метрах. 

Приравнивая · выражения (23) и (24), получим : 

Обозначив 

получим: 

или, разделяя переменные, 

и dv - r с s v2 эф ж - 2- " . 

2ИэФ с s через s ,  
"' 

Интегрируя это выражение, получаем:  

s t = - y-+ c. (25) 

Определяем произвольное постоянное с из начальных условий: при 
t = O и V= V0 : 

Подставляя полученное значение с в выражение (25), получаем :  

откуда 
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Замеряя после остановки моторов скорости движения корабля через: 
определенные замеренные интервалы времени, мы можем вычертить кри-

1 
. 

вую V =f(t), а также и кривую v =f(t) (фиг. 34). 

Мы видим, что на довольно значительном участке кривая t = f (t) мо
жет быть заменена прямой (углом наклона с.р к оси абсцисс; тогда, очевидно, что. 

v .м/ск 

зо' 

25 

2 0  

1 5  

1О 

t 5 

f 

� !f\ .• 
\ \. 

'\ ·, ? 1 ! . 
'\� • 17 СК/д ' 1 -о. ю "'\ ' 

' ' __,.... 1 _ ... 
-О. 09 "':°' ''-..... i_.,_;:: � .... 

........, -�-) -О.08 

........... � 1 ' 
-О.07 

.� ,.,.,,,,;;. .... )'"-......, ·--L_ \--:::11\ \\ ./ 1 � � -О.06 

-{. _.,.,. 1 ;_� r-.,. 
-� 1 !...1:::. -О.05 

.,,v 1 
.......__.... -0.04 ,_,r·"r 1 J..:. - -- -- -- --- -- -- -- -- - - � -

t 1 -о.аз 
1 

1 
1 

о ю 20 30 40 50 60 10 80 90 юо 1 10 1 20 130 140 150 160 tск 
Фиг. 34. 

t 
s = - 1 1 = - ctg c.p; 

(·v- vJ 
зная s, мы определяем интересующий нас коэфициент лобового сопро
тивления: 

С _  2ИэФ 
"' :-- Ss . (26) 

Из полученного таким образом лобового сопротивления 1следует вы
честь лобовое �еопротивление пропеллеров, каковое может быть предва
рительно определено в аэродинамической трубе. Практическк приходится 
вести испытание дирижабля оо свободно вращающимися винтами, так как 
для полной остановыи винтов требуется значительная часть минуты. Таким 
образом приходится определять лобовое сопротивление �свободно вращаю
щихся iJ3интов в аэрюдинамичес1юй трубе 1. 

Что касается коэфициента присоединенной массы К1, то существует 
ряд формул для ·его определения. Величина �его, завися главным обра
зом · от удлинения корабля и .степени ·его обт·ека,емости, колеблется в 
пределах от 0,03 для хорошо обтекаемых дирижаблей с больщим удли-

1 О подсчете лобового сопротивления винтов см. NACA R.  № 397. 

34 



пением до 0,10 для дирижаблей с малым удлинением и худшей обтекае.:.. 
мостью. Коэфициент -К 1 можно приблизительно подсчитать по формуле 

D 1 К1 = зL = з л ·  

При nоследних американских опытах с дирижаблем «Лос-Анжелос»,  прини
мая во внимание вязкость воздуха в пограничном слое, брали К1 =0,08; ЭТ(). 
превосходит значение коэфициента К1, полученное для этого корабля по
вышеприведенной формуле 1. 

Поскольку поправки на лобовое сопротивление пропеллеров и на 
присоединенную ма1ссу равны приблизит·ельно по своей абсолютной величине:· 
и противоположны по знаку, можно для приближенных расчетов ими пре-

Фиг. 35. 

небрегать, т. е. не вычитать лобового сопротивления пропеллеров и ·считать. 
МэФ = Мкорабля· Тогда выражение (26) примет вид: 

где И - воздушный объем самого корабля в кубических метрах. 
Если желательно выразить лобовое сопротивление не в виде нормаль

ного коэфицИента С�, а в виде объемного коэфициента: 

то получим: 

с =  х и pV2 •t ' 
- и- · 2 

С = С  :..§_ = 2U . � =  2U� 
" ,,,U!/3 Ss U!з s 

Скорости движения корабля во время опытов нельзя замерять у. са
мого корпуса дирижабля, так как .скорость воздуха, обтекающего сред
нюю часть корпуса, больше скорости движения корабля относительно окру
жающего . воздуха. Поэтому измерения скорости необходимо производить 
с помощью анемометра, подвешенного на несколько метров ниже корабля .. 
На фиг. 35 изображен подвесной анемометр, спроектированный и смон
тированный группой студентов воздухоплавательного отделения МАИ, ра
ботавшей летом 1 930 г. над подготовкой к опытам с дирижаблем «Ком
оомольская правда». Корпус анемометра (его средняя часть) подвешивается 
на металлическом троое к кораблю. В переднюю часть корпуса встав
ляются трубку Пито, к ниппелям которых присо единяются резиновые тру-

1 Вопрос о коэфициентах при соединенных масс будет подробнее разобран в подrо.то
вляемоtl автором второй части труда._  
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'6очюи, идущие · к манометру. Эти трубки вместе с тросом для подвески 
в целях лучшего обт·екан�ия вдеваются в шланг или обматываются изоляци
онной лентюй. Корпус анемометра набивается дробью для уменьшения 
сноса анемометра встречным потоком. Анемометр снабжен для уничтоже-

Фиг. 36. 

ния колебаний мощн ы ми 
стабилизаторами. Указа
тель-обыкновенный диа
фраг.wенный, но с боль-
шей . чувствительностью. 
Можно также пользовать-

t ся и другими подвесными 
а н е м о м е т р а м и, комбина
цией Пито-Вентури и пр. 
Падение с корости можно 

записывать с помощью самопишущего р.немографа. На ф иг. 36 д1н образец 
записи д 11я американского ЛJfрижабля « Пуритан» .  

Необходимо указать на следующее интересно е  явление, наблюдавшееся 
во время опытов на замедление. Непосредственно после остановки мото
ров нос к о р а б л я'  

J>nускался примерно 
на 2°. Это падение 
р е г и с т р и р о в а л о с ь  
продольным уклоно
мером и ощущалось 
командой. Первона- Х 
чально это отклоне-
ние объяснялось уни
чтожением момента 
тяги винта и исправ

,JIЯЛось рулями. Одна
ко на самом деле 
этот наклон только 
кажущийся. Поверх
ность уровня жид
кости, как известно,  
-будет н о р м а ль н о й  

раВнодейстбующая 
массовых сил 

А.А ·  - \ g 1·11 = 30 

9 

Ось корабля 

Фиг. 37. 

к равнодействующей м ассовых сил. В данном случае, I<роме. силы тяжести, 
действует инерционная сила, направленная по линии движения корабля и 
равная примерно 1/30 веса корабля (фиг. 37). Равнодействующая этих двух 
массовых сил будет наклонна к вертикали примерно на �0 вперед, и таким 

- - -

Фиг. 38. 

о бразом поверхность жидкости в 
продольном уклономере, нормальная 
к равнодействующей массовых сил, 
будет показывать мнимое отклоне
ние оси корабля на 2° вниз. На 

-- -- этом принципе может быть ('констру
ирован прибор, показывающий не
посредственно ускорение корабля. 
Для этого необходима просто-напро
сто трубка с двумя коленами в виде 
сообщающихся сосудов, в которых 
разность высот столбов жидкости и 
будет в соответствующем масштабе 

давать ускоре ние дирижаблей (фиг. 38). Идея прибора такого рода была 
предложена е щ е  несколько лет назад адъюнктом ВВА РККА А. П. Огло
блиным. При о пытах на замедление нельзя, следовательно, руководствовать
ся показанием продольного уклономера, а следует вести корабль по гори
зонту. 

Таблица 2 �содержит значение коэфициентов лобовых сопротивлени'й 
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С" и·С" для ряда корабле'й, испытанных· методом замедления. Значени я ВtJ1И
чин N, 'tJвинта, С" и Си соЬтвет·ствуют максимальной скорости, полу
ченной во время опытов Vmцx· ДJIЯ сравнения даны также коэфициенты 
Си нескоJiьких дирижаблей, полученные на основании опытов ·с моделями 
этих дирижабJiей в аэродинамической трубе, а также на основании опытов 
с винтами. Для дирижабля .�<Мэдитэранэ» объемный коэфициент С,. , полу
ченный в трубе, на 5О о;о б87Iьше коэфициента Си. полученного в полете, 
Трина,ддатая графа дает значение лобового rсопротивJiения корабля «Лос
Анж:елос» с подвешенными к нему аппаратами для восстановJiения воды 
из отходящих газов. 

1 
2 
3 
4 
5 
6 

Название корабля 

USN «В» (Америка) • 
USN «Е» (Америка) 
USN «F» (Америка) 
R-33 (Анг.�ия) . 
«111ена ндоа» (Амер11 ка) 
Модель дирижабля «111е-

нандоа», испытанная в аэро
динамической трубе (мас
штаб 1/120 натуры) . • 

7 «Бодензее» (Германия) 
8 «Медитэранэ» (Франция) • 
9 Модель дирижабля «Ме-

дитэранэ», испытанная в 
аэродинамической трубе 
(масштаб 1/100 натуры) . 

l О «Медитэранэ», подсчет на 
основании опытов с винта
ми в аэродинамической тру-
бе • • • • • . • . . 

1 1  «Лос-Анжелос» (Америка) 
бывший немецкий «LZl26» 
(немецкие опыты) • • 

12 «Лос-Анжелос» (новые 
американские опыты) 

13 «Лос-Анжелос» с аппара-
тами для восстановления 
воды из отходящих газов 
(новые американские опыты) 

1 4  ТС-6 (Америка) • • • 
1 5  Пуритан (Америка) 
16 ZMC-2 (Америка) • 
1 7  ТС-6 (Амерш<а) . •  
1 8  ТЕ-2 (Америка) . •  

2 260 1 
2 6901 
2 690 

60 200r 
64 900 

55,8 
49,4 
49,4 
196 

206,5 

1 1 ' 1  
lV,22 
1 0,22 
24,1  
24,О 

22 5)0
1 

1 30 1 8,35 
22 5JO 1 3 1,Б 1 8,7 

80 500 200,5 27 ,65 

5 700 
2 430 1 
5 725 
5 7i) ; 
2 270i 

59,6 1 3,56 
38,8 1 1 ,1 
45,5 1 6,08 
59,6 1 3,56 
4 1 ,4 1 0,36 

5,03 
4,84 
4,84 
8, 15 
8,64 

6,9 
7,03 

7, 25 

4,4 
3,5 
2,83 
4,4 
4,0 

л.�. 11 11 с" 
винта с" 

-------� 1�. 
75,6 1 0 1  0,1}2 0,032 1 0,046 
90 4 1 55 0,6 ЩJ88 0,038 
84;8 1 28,3 0,6 2  0,09 0,038 

- - - 0,0 14 
99,8' 1 580' 0;12') / 0,082 0,0232 

1 32 
1 15 

973 
- 1 -
0,661 0,0566 

0,03 1 2  
0,01 98 
0,0226 

- 0,0342 

0,0294 

1 · 
1 1 7 1 998 0,627 -- . 0,0 1885 

120,5 

1 03 
79,6 ,. 

78 
1 1 31 

9 ),51 
6 1 ,5 

0,686 -

- 0,653 
304 
1 37 
446 1 -
31'5 1 -

78 -

1 ' 
о,о:н2 

0,0293 
0 , 04 

0,04 4  
0,043 
0,035 
0,045 

Надо думать; что значения коэфициентов, приведенных в графах 1 -7 
и 1 1  табл. 2, преуменьшены процентов на 10-20 за •счет отставания 
показаний скоростниrюв, - дававших благодаря этому преуменьшенное зна
чение ускорений. Новые тщатеJiьные опыты с дирижаблем «Лос-Ашкелос», 
произведенные в Америке с помощью ряда различных скоростников, вы
яснили, что некоторые из скоростников обладали вышеуказанным свойством. 
Вероятно, этим обстоятельством объясняется различие результатов немецких 
и американских опытов, произведенных с одним и тем же дирижаблем «Лос
Анжелос». · 

Следует отметить, что подсчеты лобового ·сопротивления и ожидае
мой скорости для дирижабJiя LZ-1 27, сдеJiанные на основа\rии результатов 
опытов 1с дириж·аблем «Лос-Анжелос», вполн е  оправдались. !Таким обра
зом можно ожидать, что при проектировании дирижаблей примерно одина
кового типа этот метод вполне действителен. 
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Из рас,смотрения таблицы видно, что коэфициент полезного действия 
винтов, даже для самых совершенных диfт1каблей, не превышает 69 О/о , 
что объясняе'г,ся невыгодными соотношениями между скоростями полета и 
вrозможными диаметрами и числами оборотов дирижабеJJьных винтов .. 

Горизонтальные графы 1 4- 1 8  дают результаты последних американ
ских опытов. Оообый интерес представляют : корабль «Пуритаю>-мягкий 
с гондолой, подвешенной непосредственно к i)болочке, и Z М С -2-первый 
цельнометаллический 1«орабль в мире. 

Для всех приведенных кораблей за исключением «Лос-Анжелоса» (см. 
горизонт-. графу 1 2) .к:оэфициенты присоединенных маос подсчитывались без 
учета вязкости воздуха в пограничном слое, за счет чего указанные коэфи

Фиг. 39. 

циенты преуменьшены на 
2 - 81/u, причем.. преумень
шение тем меньше, чем бо
лее обтекаем дирижабль. 

' 

Та ким об;;азом м ожно 
полагать, что для обыкно
венных мягких I<ораблей сле
дует брать с" � 0,05, а для 
жестк�х С" � 0,025. 

Часто при невозмож
ности определить порознь 
велич ины С" и Yj определя
ют так называемый мотор
но-аэродинам ический коэфи 
циент тяг и :  

1 • "1 2pv··u" 
k = 75N-, = 

Сопоставляя это выражение · с� уравнени�м: мощностей: 

v2 С _P _�/1 1 V = 75N 
" 2 Т) 

получим: 

Н�которые авторы (например, авторы американских репортов) берут 
коэфициент тяги равным 2 Е" . 

" . рu'f ,пз Поскольку величина I SON постоянна и может быть определена с помо-
щью предварительных испытаний в полете, необходимо определить лишь 

v 
велачину п·· 

Последняя в еnичшrа для дирижаблей постоянна (при неизменном коэфи 
циенте лобового сопротивления), и потому изме,нение ее свидетельствует 
об изменении коэфициента лобового сопрот.ивления. 

Можно также мощность моторов замерить в полете, пользуясь кру
тильными д инамометрами,-· измеряющими крутпщий момент на валу мотора М, 

M·n  и подсчитывая мощнос,ть п о  формуле N = 7 1 6  • Н а  фиг. 39 показан подоб-
ный динамометр, употреблявшийся на дирижабле «Лос-Анжелос».  

Чтобы представить себе порядок величины k, подсчитаем ее значение 
о 62 для дирижабля USN;<B» и «Лос-Анжелос». Для первого k = о,�46 = 13,5, а . . о 686 для второго k = о;0242 = 28,35. Прим_ерно в этом диапазоне, надо полагать, 

и лежат значения k для существующих дирижаблей. 
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Summary. 
The object ot tl1 i s  work was to collect and to gen•: ralize the existing 

data оп aerodyпa m i cal desigп of airships.  
The first issue of this  work deals with the drag of ап airships moving at 

zero iпcideпce, апd consist of foll owing chapters: 
1. Drag of ai rsl1 ip hull апd its components.  
2. Effect of maiп variaЫes of hull  о п  its drag. 
3. Profile of the Ъull longitudiпal sections. 
4. Total d rag of the airship. 
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Стр. Строка 
12 8 сиизу 
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22 Таблица 1 
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