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Расчет аэродинамических  характеристик и построение 
поляры самолета А 330-400  

 

Исходные данные: 

 

1. Схема самолета в 3-х проекциях; 
2. Максимальная крейсерская скорость самолета: кр.max.V =925 ч/км :; 

3. Крейсерская (расчетная) скорость:  
ñì5,241÷êì5,869V94,0V êð.max.êð.   

4. Расчетная высота крейсерского полета: рH =12,2 км : 

5. Взлетная масса самолета: m0 = 212000 кг; 
6. Масса топлива: mт = 48000 кг; 
7. Площадь крыла: Sкр = 362 м

2; 
8. Размах крыла: Lкр = 60,3 м; 
9. Стреловидность крыла: 301/4  ; 

10. Корневая хорда: b0 = 9,65 м; 
11. Концевая хорда: bкц = 2,46 м; 
12. Относительная толщина профиля в корневом сечении крыла  0c =0,13; 
13. Относительная толщина профиля в концевом сечении крыла  кцc =0,09; 
14. Длина фюзеляжа: Lф = 61,67 м; 
15. Эквивалентный диаметр фюзеляжа: dф = 5,64 м; 
16. Удлинение фюзеляжа: ф = 10,93; 
17. Площадь ГО: Sго = 74,79 м

2; 
18. Размах ГО: Lго = 19,4 м; 
19. Стреловидность ГО: 32ãî

41  ; 

20. Относительная толщина профиля  ГО: го0c =0,11; 
21. Площадь ВО: Sво = 47,92 м

2; 
22. Высота ВО: hво = 8,8 м; 
23. Стреловидность ГО: 40âî

41  ; 

24. Относительная толщина профиля  ВО: во0c =0,11; 
25. Кинематический коэффициент вязкости на рH =12,2 км: 

 
н

н

2

н

5

н

t0003665,01t0008,0110605,1









 

    
0,03175

34,560003665,0134,560008,0110605,1 25

í






 = 

=5,110-5 сек/м
2  

26. Скорость звука на расчетной высоте Нр=12,2 км: нa , ч/км : 
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при  .constc/ì03,295÷/êì1062a,êì11H íð  ; 

27. Число Маха - M , соответствующее крейсерской скорости полета на 
расчетной высоте: 

нкр а/VM   = 241,5 / 295,03 = 0,819 

28. Температура воздуха на расчетной высоте Нр=12,2 м: 
при  C34,56t,км11H нр

 ; 

29. Плотность воздуха на расчетной высоте: 







 










2553,42553,4
ð

í 308,44
2,12

1225,1
308,44

Í
1225,1 0,03175 2мкг  

 

1. Коэффициент  сопротивления крыла. 
õiõi0õõêð Ñ0,0059ÑÑÑ   

0хС  - коэффициент вредного лобового сопротивления: 

хвхр0х ССС  0,00590,000250,00565   

хрС  - коэффициент профильного сопротивления: 

     шомсрсрfхр l001,0S3М5с1с31С2С   
    

0,005650,8001,0

0,92530,81950,12210,122310,0016942Ñõð




 

срс  - средняя относительная толщина крыла: 

1
сс

с кц0
ср 







122,0
13,92

09,03,9213,0





  

fС -  коэффициент трения крыла: 

 

5/4

8/5
п8/3

кр

п
58,2

кр

3/22
f х

Re

40
х1

)Re(lgМ1,01

455,0
С 













  

 
0,0016942,0

115439256

40
2,01

)115439256(lg819,01,01

455,0
Ñ

54
85

83

58,2322
f







 






 

крRe  - число Рейнольдса для крыла: 

н

сркр
кр

bV
Re




 115439256
0,000046

6,0555,241



  

срb  - средняя геометрическая хорда крыла: 

2
bb

b кц0
ср


 6,055

2
2,469,65




 м 
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пх  - относительная координата на хорде профиля точки перехода 
ламинарного пограничного слоя в турбулентный: 
 2,0bх прп  ; 

прb  - относительная хорда предкрылка; 

омS  - относительная омываемая поверхность крыла: 

пфинтом Sk1S   0,9250,155,01   

интk  - коэффициент интерференции; 
5,0kинт   - схема низкоплан; 

пфS  - относительная подфюзеляжная площадь крыла: 

крпфпф S/SS   0,15362/54,4   

пфS  - площадь подфюзеляжной части крыла: 

ф0пф dbS  2ì4,5464,59,65   

8,0lш   - относительный размах щелей образуемых закрылками, 
элеронами;  
хв
С  – коэффициент волнового сопротивления: 

 при  êðèòMM   )0,7890,819(  : 



































крmaxc

кр

3

крmaxc

кр

c

3/53/1

ср

c

22

ср

хв
MM

MM
34

MM

MM

cos)с(2

cos)с(2
С




 

 0,00025
0,7891,149
0,789819,0

34
0,7891,149
0,789819,0

30cos)0,122(10,042

30cos)0,122(10,0414,32
Ñ

3

03531

022

õâ 



























крит
M   – критическое число Маха для крыла при 0C

y
 : 











 







c
3/1

3/2
ñð

3/2

c
3/2

3/4
ñð

3/4

c

c
êðèò

cos

ñ)1(

cos2

ñ)1(
1

cos
k

M


ææ
 

 0,789
30cos

0,122)14,1(

30cos2

0,122)14,1(
1

30cos

06,1
M

032

3232

032

3434

0êðèò 






 





  

c  – стреловидность по максимальной толщине профиля крыла: 

с  по )b30,0(  ,   кпс 94,0...9,0     или  41с   =30о. 

ck  – коэффициент, учитывающий использование суперкритических 

профилей: 06,1kc  - используются суперкритический профиль; 

æ=1,4 – показатель адиабаты воздуха; 

maxc
M  – число М соответствующее максимальному значению волнового 

сопротивления – maxхвC : 
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 











 ñ

3/23/2
ñðêð

ñ
3/2

2/3
ñð

c
maxc cosñ2

cos

ñ
4,01

cos
1

M 


 

   1,14930cos0,1228,52
30cos

0,122
4,01

30cos

1
M 03232

032

23

0maxc 







  

хi
С  – коэффициент индуктивного сопротивления: 

при  êðèòMM   )0,7890,819(  : 

ñæ.ýô

2
ó

õi

C
Ñ

 
  

у
С – коэффициент аэродинамической подъемной силы; 

сж.эф
  – эффективное удлинение в сжимаемом (сверхзвуковом) потоке: 

сж

несж.эф

сж.эф
1 





 ,9667
0,0421
8,3




  

íåñæ

êð
íåñæ.ýô 1 







 9,49

0,18081
11,21




  

кр – удлинение крыла с учетом концевых крылышек Уиткомба:  

,2111
368,05

24,46

S

)l( 2

êð

2
êð

êð 





  

2
êêêðêð ì ,0536803,32362S2SS   

кр
l – размах крыла с учетом концевых крылышек, м: 

ì ,2464,46261,3,60b6,1ll êöêðêð   

кк
S – площадь концевого крылышка, м2: 

222
êöêöêöêê ì ,0332,465,0b5,0b5,0bS   

несж
  – коэффициент, учитывающий сужение и стреловидность крыла: 

0,1808
3,92

8

3,92

20
3,92
14

1,3
30cos

11,21
02,0

82014
1,3

cos
02,0

320

3
êð

2
êðêð

êð
íåñæ

































 

сж
  – коэффициент, учитывающий сжимаемость потока: 
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   











êðèò

êðèò
3

êðèò
3

êðèò
3/1

ñðêð
ñæ

MMïðè    0

MM1ïðèÌ819,05,5584ÌÌñ
  

крит
М  – критическое число Маха второго рода: 

2/1
ñð

2/3
óêðèòêðèò ñÑMÌ  2/3

ó
2/12/3

ó Ñ0,3490,7890,122Ñ0,789   

 
2. Коэффициент сопротивления фюзеляжа. 

д.хфхфiф.мф.оммсfфхф CСSSСС    

0,1069430,025980,0440525878,51,0161,0610,00097Ñõô   

ф.омS - площадь омываемой поверхности фюзеляжа: 

ф.мфф.ом Sl85,2S  2ì 878,525,671685,2   

ф.мS  - площадь миделя фюзеляжа: 

4

d
S

2
ф

ф.м



 2

2

ì25
4

64,514,3



  

fфС  - коэффициент трения для фюзеляжа: 

  58,2
ф

3/22
fф

)Re(lgМ1,01

455,0
С


  

 
0,00097

)326595969(lg819,01,01

455,0
Ñ

58,23/22
fô 


  

фRe  - число Рейнольдса для фюзеляжа: 

н

фкр
ф

lV
Re




 326595969
0,000046

61,675,241



  

c  - коэффициент, учитывающий удлинение: 

фc 02,028,1   1,06110,9302,028,1   

м  - коэффициент, учитывающий крейсерскую скорость: 

1,016241,510721,0241,51098,0133,1

V10721,0V1098,0133,1
326

êð
32

êð
6

ì







 

i xфC  - дополнительное индуктивное сопротивление: 
3/2

ф
4

i xф V104C   0,044051155,5104 3/24    

фV - объем фюзеляжа по внешнему контуру, м3:  

ф

2
ф

ф
т
ф l

4

d
kV 



 3

2

ì 1155,561,67
4

64,514,3
75,0 


  

75,0kф   - коэффициент формы фюзеляжа; 
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д.хфС - дополнительное донное сопротивление: 

0,02598250104,0S0104,0Ñ ô.ìä.õô   
 

3. Коэффициент сопротивления ГО. 
ãîõiãîõiãî0õãîõ Ñ0,0063641ÑÑÑ   

го0хС  - коэффициент вредного лобового сопротивления ГО: 

гохвгохрго0х ССС  0,00636410,00006730,0062968   

гохрС  - коэффициент профильного сопротивления ГО: 

     шгоомгосргосргоfгохр l001,0S3М5с1с31С2С   
    

0,00629688,0001,0

76,03819,05102,01102,0310,002492Ñ ãîõð




 

госрс  - средняя относительная толщина ГО: 

1

сс
с

го

гокцгого0
госр 







102,0
12,836

08,02,83611,0





  

омгоS  - относительная омываемая поверхность ГО: 

го.пфинтомго Sk1S   0,760,3018,01   

интk  - коэффициент интерференции: 
8,0kинт   - нормальная схема оперения; 

го.пфS  - относительная подфюзеляжная площадь ГО: 

гого.пфго.пф S/SS   0,30174,79/22,5   

го.пфS  - площадь подфюзеляжной части ГО, определяется по чертежу 

вид сверху; 
8,0lш   - относительный размах щелей образуемых рулем высоты;   

гоfС -  коэффициент трения ГО: 

 

 
0,00249

20415558

1506,6
95,0

)20415558(lg819,01,01

455,0

Re

1506,6
95,0

)Re(lgÌ1,01

455,0
Ñ

54

8358,2322

5/4

8/3
ãî

58,2
ãî

3/22
ãîf



































 

гоRe  - число Рейнольдса для ГО: 

н

го.сркр
го

bV
Re




 20415558
0,000046

3,855246



  

го.срb  - средняя геометрическая хорда ГО: 
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2
bb

b
го
кц

го
0

го.ср


 ì 3,855

2
2,015,7




  

гохвС  - коэффициент волнового сопротивления ГО: 

при  
го

MM   ( 0,7920,819   ): 



































гогоmaxc

го

3

гогоmaxc

го

го
3/53/1

сргого

го
22

сргого
гохв MM

MM
34

MM
MM

cos)с(2

cos)с(2
С  

0,0000673
0,7921,197
0,792819,0

34

0,7921,197
0,792819,0

32cos)102,0(5,032

32cos)102,0(5,0314,32
Ñ

3

03531

022

ãîõâ






























 

го
M   – критическое число Маха для ГО при 0C

y
 : 











 







ãî
3/1

3/2
ñðãî

3/2

ãî
3/2

3/4
ñðãî

3/4

ãî

c
ãî

cos

ñ)1(

cos2

ñ)1(
1

cos
k

M


ææ
 

 

0,792
32cos

102,0)14,1(

32cos2

102,0)14,1(
1

32cos

1
M

03/1

3/23/2

03/2

3/43/4

0ãî 










 





  

c
k  – коэффициент учитывающий использование суперкритических 

профилей:   1k
c
 - используется обычный профиль. 

æ=1,4  –  показатель адиабаты воздуха: 

гоmaxcM  – число М соответствующее максимальному значению 

волнового сопротивления –  
maxхв

C : 

 











 го

3/23/1
сргого

го
3/2

2/3
срго

го
гоmaxc cosс2

cos

с
4,01

cos
1

M 


 

   1,19732cos102,042
32cos

102,0
4,01

32cos

1
M 03231

032

23

0ãîmaxc 









гоу
С – коэффициент аэродинамической подъемной силы; 

гохi
С  – коэффициент индуктивного сопротивления ГО: 

если  
го

MM   ( 0,7920,819   ): 

ãî.ñæ.ýô

2
ãîó

ãîõi

C
Ñ


  
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гоу
C – коэффициент аэродинамической уравновешивающей силы ГО: 

угоу C03,0C   

го.сж.эф
  – эффективное удлинение для ГО в сжимаемом (сверхзвуковом) 

потоке: 

го.сж

го.несж.эф

го.сж.эф
1 






го.сж1

3,42


  

гонесж

го

гонесж.эф
1 




 4,86
1,0355
5,03

0,03551
5,03




  

гонесж
  – коэффициент, учитывающий сужение и стреловидность ГО: 









 3

ãî
2
ãîãîãî

ãî
ãîíåñæ

82014
1,3

cos
02,0


    

0,0355
2,836

8

2,836

20
2,836
14

1,3
32cos

5,03
02,0

320ãîíåñæ 







  

госж
  – коэффициент, учитывающий сжимаемость потока: 

   











ãî

ãî
3

ãî
3

ãî
3/1

ãî.ñðãî
ãîñæ

MMïðè0

MM1ïðèÌ819,02,353ÌÌñ
  

кр
М  – критическое число Маха второго рода для ГО: 

2/1
ñðãî

2/3
ãîóãîãî ñÑMÌ  2/3

ãîóÑ0,320,792   
 
4. Коэффициент сопротивления ВО. 

вохввохрво0хвох СССС  0,00646900,006469   

во0хС  - коэффициент вредного лобового сопротивления ГО. 

вохрС  - коэффициент профильного сопротивления ВО: 

     швоомвосрвосрвоfвохр l001,0S3М5с1с31С2С   
    

0,0064698,0001,0

130,8195101,01101,0310,001962Ñ âîõð




 

срвос  - средняя относительная толщина ВО: 

1

сс
с

во

вокцвово0
срво 







101,0
12,513
0,082,5130,11





  

1Sомво   - относительная омываемая поверхность ВО; 
8,0lш  -относительный размах щелей образуемых рулем направления; 

воfС -  коэффициент трения ВО: 
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 

5/4

8/3
âî

58,2
âî

3/22
âîf

Re

1506,6
95,0

)Re(lgÌ1,01

455,0
Ñ 











  

 
  0,0019610380953895,0

)103809538(lg819,01,01

455,0
Ñ 54

58,2322
âîf 


  

воRe  - число Рейнольдса для ВО: 

н

во.сркр
во

bV
Re




 103809538
0,000046

5,4455,241



  

во.срb  - средняя геометрическая хорда ВО: 

2
bb

b
во
кц

во
0

во.ср


 ì 5,445

2
3,17,79




  

вохвС  - коэффициент волнового сопротивления ВО: 

при  воMM    ( 0,868819,0  ):   0С вохв   

воM   - критическое число Маха для ВО при 0C y  : 











 







âî
3/1

3/2
ñðâî

3/2

âî
3/2

3/4
ñðâî

3/4

âî

c
âî

cos

ñ)1(

cos2

ñ)1(
1

cos
k

M


ææ  

0,868
40cos

01,1)14,1(

40cos2

01,1)14,1(
1

40cos
1

M
3/1

3/23/2

3/2

3/43/4

âî 










 





  

ck  - коэффициент учитывающий использование суперкритических 
профилей: 

- используется обычный профиль 1kc  . 
æ = 1,4 -  показатель адиабаты воздуха; 
 
5. Коэффициент сопротивления  гондол двигателей. 

)CÑS/SÑ(nÑ ä.õãõãiã.ìã.îììñfãäâõã    

0,05035

0,007350,004737,0754,561,0161,2320,00136(2Ñ õã




 

г.омS - площадь омываемой поверхности гондолы: 

г.мгг.ом Sl85,2S  2ì 54,567,077,285,2   

г.мS  - площадь миделя гондолы: 

4
d

S
2
э.г

г.м



 2

2

ì 7,07
4

314,3



  

гl  - длина гондолы; 

э.гd  - эквивалентный диаметр гондолы; 

fгС  - коэффициент трения для гондолы: 
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  58,2
ã

3/22
fã

)Re(lgÌ1,01

455,0
Ñ


  

 
0,00136

) 38130225(lg819,01,01

455,0
Ñ

58,23/22
fã 


  

гRe  - число Рейнольдса для гондолы двигателя: 

н

гкр
г

lV
Re




 38130225
0,000046

7,25,241



  

c  - коэффициент, учитывающий удлинение: 

гc 02,028,1   1,2322,402,028,1   

г  - удлинение гондолы:  4,237,2dl ý.ããã  ; 

м  - коэффициент, учитывающий крейсерскую скорость: 

1,016241,510721,0241,51098,0133,1

V10721,0V1098,0133,1
326

êð
32

êð
6

ì







 

i xгC  - дополнительное индуктивное сопротивление: 
3/2

г
4

i xг V104C   0,0047340,7104 3/24    

гV - объем гондолы, м3: 

г

2
э.г

гг l
4
d

kV 



 3

2

ì ,7047,2
4

314,3
8,0 


 ; 

8,0kг   - коэффициент формы гондолы; 

д.хгС - дополнительное донное сопротивление: 
0,007357,070104,0S0104,0Ñ ã.ìä.õã   

 
6. Коэффициент сопротивления самолета в целом. 

хpхвхiсх ССCС   

схС  - коэффициент сопротивления самолета в целом. 

хiC - суммарное  индуктивное сопротивление:  

кргогохiкрхiхi S/SCCC   

хвC - суммарное  волновое сопротивление: 

крвовохвгогохвкрхвхв S/)SCSC(CC   

0,000263362/)074,790,0000673(0,00025Cõâ   

хpC - суммарное профильное сопротивление:  
 0,00565S)SCSCSCSC(CC êðã.ìãõpô.ìôõpâîâîõpãîãîõpêðõpõp  

0,016171

362)7,070,05035520,10694347,920,00646974,790,0062968(


  
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Вычисления удобно вести в таблицу 
 

таблица 1 
Сy 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 
С2

y 0 0,01 0,04 0,09 0,16 0,25 0,36 0,49 

хiC  0 0,00034 0,00134 0,00302 0,00537 0,00839 0,01209 0,01650
Сx. с 0,01643 0,01677 0,01778 0,01945 0,02180 0,02482 0,02853 0,03294
К 0 5,96 11,25 15,42 18,35 20,14 21,03 21,25 

 
Продолжение таблицы 1 

Сy 0,8 0,9 1 1,1 1,2 1,3 1,345 
С2

y 0,64 0,81 1 1,21 1,44 1,69 1,809025
хiC  0,02167 0,02774 0,03500 0,04400 0,05578 0,07214 0,08174

Сx. с 0,03811 0,04418 0,05143 0,06044 0,07221 0,08857 0,09817
К 20,99 20,37 19,44 18,20 16,62 14,68 13,70 

 

 
 
На поляре можно определить следующие характерные параметры: 

Су кр max - максимальное значение коэффициента подъемной силы, 
соответствующий начальной точке крейсерского участка 
полета: 

 
SV
m0,952

С
кр

2
крн

0
max кр у 





0,601 
3625,24103175,0

2120000,953
2





 ;   

Су кр min - минимальное значение коэффициента подъемной силы, 
соответствующий конечной точке крейсерского участка 
полета: 

 
SV
m1,052

С
кр

2
крн

пос
min кр у 





0,514 

3625,24103175,0

1640001,052
2





 ; 

где:       êã16400000804212000mm m ò.ð0ïîñ   - посадочная 
масса самолета; 

т.рm  - масса топлива, расходуемого для полета на расчетную 
дальность. 
Су Кmax  - коэффициент  подъемной  силы,  соответствующий  

максимальному аэродинамическому качеству самолета - Кmax  

(соответствует значению в точке касательной к поляре); 
Су ср - среднее значение коэффициента подъемной силы, 

соответствующий  крейсерскому режиму полета;  
  СС5,0С min кр уmax кр урс у    0,5570,5140,6015,0   
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Сх кр max, Сх Кmax, Сх ср, Сх кр min  -  соответственно,    значения  
коэффициентов сопротивления самолета, соответствующих 
крейсерскому режиму полета: в начальной точке, в точке 
максимального аэродинамического  качества,  в  точке  Су ср  и  для  
конечной  точки крейсерского участка полета. 

Kmax х

Kmax у

maxx

y
max с

с

C

C
K 








  21,04

0,02857
0,601

  - максимальное значение 

аэродинамического качество самолета. 













ср х

ср 

с
у

ср

с
K  20,74

0,02685
0,557

  - среднее значение аэродинамического 

качества самолета при полете на расчетную дальность. 
 

 

 
 

Рис.1 Поляра самолета для Мкр  
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