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Рассмотрена гидродинамическая задача о неустановившемся движении прямоугольного крыла ко­
нечного размаха в вязкой несжимаемой жидкости, когда на основное движение с постоянной скоро­
стью накладываются поперечные и угловые колебания. Подъемная и подсасывающая силы крыла 
выражены через инерционные и циркуляционные составляющие. В случае периодических колеба­
ний крыла получены оценочные соотношения для составляющих гидродинамических сил как в рам­
ках малоамплитудной теории, так и при больших амплитудах колебаний. Представлены расчетные 
формулы. Показано, что оценки силы тяги, полученные на основании малоамплитудной теории, 
могут быть сильно завышенными (в 3-4 раза) по сравнению со значениями, рассчитанными с уче­
том фактора больших амплитуд. При больших амплитудах колебаний крыла гармоничность зако­
нов поперечных и угловых колебаний не обусловливает гармоничность изменения угла атаки, как 
это имеет место в случае малых значений амплитуд.

ВВЕДЕНИЕ

В исследованиях гидродинамики дельфинов, 
кономичности их движения важную роль играет 

шдача оценки гидродинамических сил, действую­
щих на хвостовой плавник. Экспериментальные 
данные показывают, что предпочтительным для 
дельфинов является режим плавания с большими 
амплитудами поперечных и угловых колебаний 
хвостовой лопасти при небольших значениях 
мгновенных углов атаки. Эти особенности движе­
ния должны быть корректно учтены при реш е­
нии задачи.

В настоящей работе рассмотрены две модели 
движения крыла: малоамплитудное движение и 
движение с большими амплитудами линейных и 
угловых колебаний. Это сделано с целью сравне­
ния результатов оценок развиваемых гидродина­
мических сил разными методами при соблюдении 
идентичности методик расчета, а также с целью 
сравнения теоретических оценок с имеющимися 
экспериментальными данными.

ПроЕеденный анализ приводит к выводу, что 
для корректной оценки силы тяги, развиваемой 
хвостовым плавником при активном движении 
дельфина, недостаточно знать величины кинема­
тических параметров в момент пересечения лопа­
стью линии основного движения, а требуется зна­
ние закона движения в полном объеме.

СОСТАВЛЯЮ Щ ИЕ 
ЕИ ДРО ДИ НАМ И ЧЕСКИХ СИЛ 

В СЛУЧАЕ М АЛЫХ АМ ПЛИТУД 
К О Л Е БА Н И Й  КРЫ ЛА

Плоская задача о неустановившемся движении 
тонкого профиля была рассмотрена, в частности, 
в работах Седова [8] и Некрасова [4]. В случае ма­
лых колебаний профиля относительно некоторо­
го основного движения авторами были получены 
выражения для гидродинамических сил, допуска­
ющие простое физическое толкование.

Пусть имеется тонкое крыло, движущееся в 
безграничном объеме жидкости, покоящейся на 
бесконечности, и движение кры ла можно пред­
ставить в виде основного движения со скоростью 
У0 и наложенного на него добавочного движения 
с малыми перемещениями и скоростями. Рассма­
тривая движение крыла в подвижной системе ко­
ординат хОу, движущейся со скоростью V0, авто­
ры полагали, что при колебаниях с задней кромки 
профиля сходит линия разрыва скоростей, или 
вихревая пелена, и на задней кромке выполняется 
условие Чаплыгина-Ж уковского о конечности 
скорости. Были получены следующие выраже­
ния для подъемной силы Y, нормальной к линий 
профиля, и подсасывающей силы X, направлен­
ной вдоль линии профиля:

Y = - т * —̂  - 2 p n a V 0(v„ -a (Oz/ 2 ) -
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X  = 2 рпа
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+ у(£.
2а у

1* = рл(&/2)2 -  присоединенная масса профи- 
половина хорды, v„ -  нормальная ско-

dv„
Y = - r n * ^ f - PV0r ,

X  -  т* v„co, + р vnr~ 2рляи*( vn -  и*).
(2)

Здесь величину Г  = 2ua(vn -  a(Oz/2 -  м*) можно
рассматривать как присоединенную циркуляцию 

-  I г~у(^, t)dq
~2

[4], а и„ как некоторую эффек-
— ** 1  Гоо '

■  * 0 -  т р г я
тивную вызванную скорость, обусловленную на­
личием за крылом вихревой пелены.

В представлении подсасывающей силы выра­
жения (2) первый член совпадает с решением пло­
ской задачи о движении профиля при отсутствии 
циркуляции, второй является циркуляционным и 
его можно рассматривать как проекцию силы 
Жуковского Y = р УГ (где У -  абсолютная скорость 
движения центра профиля). Третья составляю­

щая по своей структуре аналогична выражению 
для индуктивного сопротивления Xj крыла конеч­
ного размаха при его стационарном движении. В 
самом деле, схема несущей линии Прандтля при­
водит к формуле

X t = р n j b u ni( v „ - u ni)dz, (3)
где тг 
ля, Ь/2
рость в центре профиля, ш, = dt)/dt -  угловая ско­
рость, у(^, /) -  вихревая интенсивность в следе на 
расстоянии t, от центра крыла, а -  амплитуда ко­
лебаний крыла, t -  время, р -  плотность воды, 0  -  
угол наклона крыла относительно горизонталь­
ной оси.

Несложными преобразованиями выражения 
(1) можно представить в виде:

-I

где b = b(z) -  хорда крыла в сечении z (рис. 1), I -  
полуразмах крыла, v„ -  нормальная скорость 
крыла, uni = uni(z) -  скорость, индуцируемая вихре­
вой пеленой в точках несущей линии.

Рассмотрим задачу о неустановившемся дви­
жении крыла конечного размаха в постановке, 
аналогичной постановке в плоской задаче. При 
этом пусть форма крыла в плане будет симметрич­
на относительно центральной линии 0z (рис. 1). Бу­
дем полагать, что в случае неустановившегося 
движения крыла конечного размаха влияние сле­
да на гидродинамические характеристики крыла 
можно так же, как в плоской задаче, учесть введе­
нием некоторой эффективной индуцируемой ско­
рости. Будем считать применимым метод плоских 
сечений и допускать справедливость соотношений, 
аналогичных выражениям (2):

Y = -  т
dv„

X  = т*

л pV.JnzMz,
-I

I

v nG)z + Р v „ j  r (z)dz -  X,-,

(4)

где т* -  присоединенная масса крыла, X, = 

= рл j7^  (z)/*(z)(v„ -  f j z ) ) d z  -  индуктивное сопро­
тивление,/* -  некоторая эффективная скорость,
индуцируемая вихревой пеленой, остающейся в 
следе, v„ -  нормальная скорость крыла в точках 
оси симметрии крыла 0z, b(z) -  хорда крыла в се­
чении z = const, / -  полуразмах крыла.

Так как v„ не зависит от z, для X,- можно сде­
лать оценку “сверху”:

Х,.<рл5т ", (5)

Рис. 1. Схема к постановке задачи (пояснения в тек­
сте).

где S -  площадь крыла.

Из последнего выражения следует, что при не­
стационарном движении крыла конечного разма­
ха коэффициент индуктивного сопротивления не 
должен превышать величины Сх < л а 2/2, где а  -
= vn/V0 -  мгновенный угол атаки крыла, У0 -  ско­
рость основного движения.
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Сравнения полученной оценки “сверху” для 
Сх со стационарными характеристиками крыль­
ев удлинений X = 2-5 показывают, что реальные 
значения Сх действительно меньше указанной
оценки и незначительно отличаются от нее. Это 
значит, что для крыльев таких удлинений вихре­
вая пелена, остающаяся за крылом при его стаци­
онарном движении с некоторым углом атаки а , 
практически обеспечивает максимальное значе­
ние Сх = т 2/2 за счет создаваемых ею индуктив­
ных скосов потока и, следовательно, дополни­
тельные скосы, порождаемые вихрями, сбегаю­
щими вследствие нестационарного движения 
крыла, в силу оценки (5) не смогут существенно 
увеличить величину Сх .

Воспользуемся такой оценкой “сверху” индук­
тивного сопротивления для определения подса­
сывающей силы X  и проекции Т  гидродинамичес­
ких сил на ось Ох колеблющегося крыла конечно­
го размаха.

Учитывая выражения (4), можно записать с 
учетом профильного сопротивления:

r + m ,d i r ) v - n
Т = m* v„(0_

где Ср -  коэффициент профильного сопротивле­
ния, а индуктивное сопротивление X, определяет­
ся выражением (5).

Пусть V = dy/dt -  поперечная скорость крыла 
в его центре, тогда v„ = Vv -  У(|г) и

. dv ,
dt V,

v

T = m*v„ со. r E .
i-',

m *d V nVn
dt Vn'

(6)

Таким образом, если известны величины m* и Y, 
выражения (5) и (6) позволяют оценить подсасы­
вающую силу и проекцию гидродинамических 
сил на ось Ох. В каждом конкретном случае при 
определении X и Т  для Y u m *  можно воспользо­
ваться известными численными решениями [ 1].

Рассмотрим случай движения прямоугольного 
крыла, когда на основное движение со скоростью 
У0 вдоль оси Ох накладываются поперечные коле­
бания и угловые колебания относительно точки, 
отстоящей на четверть хорды от передней кромки:

у -  a sin oof,

О  =  l3 0 +  'О ! COS (Of. 

Для Т будем иметь:

Т = Х п -  УД X, 2 Ср,

(7)

(8)

(9)

для коэффициента тяги:

2 Тk j  —
pS(y2 + (a(o)2)

VI Ср
(10)

(У2 + (а(0)2) ’

где Х0 и кХо -  соответственно подсасывающая сила
и коэффициент подсасывающей силы без учета 
индуктивного сопротивления, ктс -  коэффициент 
тянущей силы, к, -  коэффициент индуктивного со­
противления, Ср -  коэффициент формы, Д -  угол, 
составляемый нормалью к плоскости крыла с 
осью 0у.

В каждом конкретном случае при расчете X  и Т 
можно воспользоваться известными численными 
решениями [1]. Значение подъемной силы в ли- 
нейном приближении определяется выражением

х S

рУ2 
Y = ^ х  

2

f r aV„ a V nb uz(Ozb 6>гЫ гЬЛ
y V  y 1/2 У v  У т /2Vo v 0V 0

(11)

о у

Здесь a , v„ и (b. -  производные по времени от 
величин a , vn и со,. В данном случае для оценки 
проекции гидродинамических сил на ось Ох най­
дем закон движения крыла относительно его цен­
тра. Поперечная скорость центра кры ла будет:

Vy = a(0cos(0f + (i>/4)(0'01sincof. (12)

Нормальная скорость в центре крыла опреде­
лится выражением

= Vy - V 0V =

=  (асо -  y 0" 0 | ) c o s ( O f  +  ( Z ? / 4 ) ( 0 ' O i S i n c o f -  У ()Ф0.

Еще несколько необходимых соотношений:

(13)

v n =  - (a (0 -y g O Jc o s in c o f  + (fe/4)(o"0,cos(O f,

сог = Ь  =  -- (^ (o sn m f, (14)

(b, = —Д] со coscof,

где Д, -  амплитуда угла наклона крыла к горизон­
тальной оси.

Коэффициенты гидродинамических производ­
ных (таблица) зависят от числа Струхаля, кото­
рое имеет вид

(О bsh = (15)

Определим отдельно тянущую, подсасываю­
щую силы и индуктивное сопротивление.
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sh „а
S S с Ш; сЛ

0.25 3.47 0.1 0.933 -0.492
0.5 3.26 0.473 0.875 -0.243
1.0 2.96 0.895 0.8 -0.128
2.0 2.72 1.18

Для тянущей силы будем иметь: 

Т  = -УД = p v l ,

x S t i
,v„ nV„b (О (0,Ьу'-»'-*. П  п  Z  |

Д ’ V* ’ VI ’ V,о
&>,Ь2\ (16)

о У

с “я ;

Хр + 1L

где введено обозначение

Хр = — •р ясо

В соответствии с выражением (6) подсасываю­
щую силу (без учета индуктивного сопротивле­
ния) можно представить в виде

Х п = m*v„СО- - 1 Y + m * — I—-
dt о

0.4

0.2 ч<..

Рис. 2. Сравнение теоретической зависимости коэф­
фициента тяги крыла к-р (пунктир) от относительной 
скорости движения крыла Хр с экспериментальными 
данными (точки) работы [2] в случае его поперечных 
и угловых колебаний. Кинематические параметры 
движения крыла указаны в тексте.

Используя те же соотношения и условия, что и 
при выводе формулы (17), а такж е учитывая, что

с “: <  Су (см. таблицу), получим коэффициенту у
подсасывающей силы

кх„ =
( К + 1 ) e N ( r y e '

2 -\

(20)

Для оценки индуктивного сопротивления вос­
пользуемся выражением (5). Используя формулы 
(7), (8), (10), (12) и (13), получим коэффициент ин­
дуктивного сопротивления

7. *Хх, - X— X----
2 ( К + 1 )

•Д (21)

Используя формулы (7), (8), (10) и (12)—(14), а 
также учитывая, что величина очень мала, для 
среднего за период колебания крыла значения 
коэффициента тянущей силы получим следую­
щее выражение:

(. / 2
ктс = (17)

(18)

(19)

Подставив (17), (20) и (21) в (10), получим вы­
ражение для усредненного по времени значения 
коэффициента тяги:

кт —
0 4  + 1)

С У  1
i p v ' h p 4 U P

■ д -  д 2 -  с
2 о р

(22

Последние два члена в квадратных скобках пра­
вой части не зависят от переменных параметров 
крыла, а определяются лишь его стационарными 
характеристиками и могут быть объединены:

Су = ^ 0  + Ср. (23)

Здесь CXf! -  коэффициент сопротивления крыла 
при стационарном движении с углом тангажа Д0.

На рис. 2 приведена теоретическая зависи­
мость величины кт от Хр для прямоугольного 
крыла с профилем NACA-0015 (удлинение равно 
4) при а/Ь = 0.285, Д0 -  3.7°, Д! = 3°, С Хо = 0.012

(значение СХо взято из работы [2]). При этом зави­

симость коэффициента С“ от числа Струхаля бы­
ла взята из работы [1] (см. таблицу). На этом же 
рисунке нанесены экспериментальные точки для 
соответствующего движения крыла, взятые из ра­
боты [2]. Как видно, теоретические оценки хоро­
шо согласуются с экспериментальными данными. 
В работе [2] приведены результаты эксперимен­
тальных исследований двух крыльев различной 
относительной толщины: крыла с профилем 
ЦАГИ К В -1-7 относительной толщины 1% и кры­
ла с профилем NACA-0015 относительной толщи­
ны 15%. Однако мы проводим сравнение теорети­
ческих оценок с экспериментальными пропульсив- 
ными характеристиками крыла NACA-0015
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большей относительной толщины потому, что 
для этого крыла наиболее полно соблюдаются 
условия безотрывного обтекания в большом диа­
пазоне изменений угла атаки, принятые при вы ­
воде оценочных формул. По данным эксперимен­
та гидродинамические характеристики двух упо­
мянутых крыльев являются близкими лишь при 
малых углах атаки, меньших 8°. При больших же 
значениях мгновенного угла атаки подсасываю­
щая сила для тонкого крыла не реализуется в 
должной мере из-за частичного или полного 
срывного обтекания.

Рассмотрим теперь случай гармонических 
плоскопараллельных колебаний кры ла конеч­
ного размаха. Пусть на основное движение кры- 
ха со скоростью V0 вдоль оси Ох с углом атаки Д0 
наложены плоскопараллельные колебания по 
закону у  = a sin сох, где а -  амплитуда колебаний, 
(о -  циклическая частота. Определим среднюю 
за период колебаний крыла тягу. Для этого вос­
пользуемся формулой (22), упростив ее, полагая 
д, = 0:

кт =
К - ( г а -   с

2 \  * 2J t f  Х°р
(24)

На рис. 3 приведена теоретическая зависи­
мость величины кт от Хр в соответствии с форму­
лой (24) для того же крыла, что и раньше, при 
Д0 = 3.7°, и нанесены экспериментальные точки 
из работы  [2]. Как видно, и в данном случае на­
блюдается хорошее согласие расчетных и экспе­
риментальных данных.

СОСТАВЛЯЮ Щ ИЕ 
ГИ ДРОДИНА М ИЧЕСКИ Х СИЛ 

В СЛУЧАЕ БОЛЬШ ИХ АМ ПЛИТУД 
К О Л Е БА Н И Й  КРЫ ЛА

Рассмотрим движение кры ла конечного раз­
маха в неограниченном объем е жидкости. 
Пусть ф орм а крыла в плане является симмет­
ричной относительно оси Oz и в системе коорди­
нат Охуг, движущейся с постоянной скоростью 
V0 в направлении Ох, движение кры ла задается 
периодическим законом колебаний у = у(х), и Л = 
т3(f) (рис. 1), О -  угол наклона кры ла к плоскости 
Оху, угол тангажа. Будем допускать, что при 
больших амплитудах поперечных и угловых ко­
лебаний мгновенные значения угла атаки малы 
и характер обтекания кры ла безотрывный. Тог­
да, исходя из физических закономерностей, для 
составляющих гидродинамических сил будут

0.44 -

0.2

3 Хп

Рис. 3. Сравнение теоретической зависимости коэф­
фициента тяги крыла кт (пунктир) от относительной 
скорости движения крыла Хр с экспериментальными 
данными (точки) работы [2] в случае его только попе­
речных колебаний. Кинематические параметры дви­
жения крыла указаны в тексте.

справедливы соотношения, аналогичные вы ра­
жениям (4):

Y = -  m * ^ ~  -  p V c o s a jT ( z ) d z ,
-i

i
X  = m * v nG>, + p v , ^ T ( z ) d z -  X ;.

(25)

-i

Подъемная сила Y, нормальная к плоскости 
крыла, включает составляющую, обусловленную 
влиянием инерционности среды, и циркуляцион­
ную составляющую. Вектор подсасывающей си­
лы X  в плоскости крыла перпендикулярен оси 0г. 
Величина X  определяется значениями инерцион­
ного члена, циркуляционной составляющей и ин­
дуктивного сопротивления. Циркуляционные со­
ставляющие в соотношениях для подъемной и 
подсасывающей сил являются соответствующи­

ми проекциями силы Жуковского р v j 1 / Г  (z)dz,
нормальной к вектору мгновенной скорости дви­
жения крыла V.

В выражениях (25): V -  абсолютная скорость 
движения крыла (относительно неподвижной 
жидкости); vn -  нормальная к плоскости крыла 
составляющая скорости V; т*- присоединенная 
масса крыла; Г  -  циркуляция в сечении кры ла г;

р -  плотность жидкости; со = —  .

Величины V, v„ определены в точках оси сим­
метрии крыла Oz.

v„ = VyCos'd -  V0sini3 = V sina, (26)

где Vy = dy/dt, a  -  мгновенный угол атаки крыла.
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Проекция составляющих гидродинамических 
сил на ось От будет:

2) у = a sin со?, а  = o^cosoor.

ПУШ КОВ, РО М А Н ЕН К О

Т = X c o s -0 -T s in 0 - p s v2 Ср cos0. (27)

Можно показать, что в рассматриваемых слу­
чаях движения крыла выполняются соотноше­
ния: a) v nsin0 = 0 и б) (0,Vv = 0:

На основании (25) и (27) выражение для Т  мож­
но представить в виде a) v„sin0 =

d( v„sin0)
d t

v„cos00 =

T = m
,d { v n sin0 ) 

dt
+

(28)

- X ,c o s 0 -  Cpcos0.

= -У 0а ё  = У0-&в,

0 = a rc tg j/ ,  0 = V2°Vyr
’V. Vo + v ;

При законах движения 1), 2) j^ ( -V o a0)cf? =
Из последнего соотношения следует, что при 

периодическом законе колебаний среднее за пе­
риод колебания крыла значение Т будет в основ­
ном определяться циркуляционным членом и ин- _  fT( y ОФ 0)Л  = 0. Здесь т — период колебания 
дуктивным сопротивлением. J°

В линейном приближении аналогично случаю кРыла>
малых колебаний крыла подъемная сила Y может 
быть выражена в виде

dv„
Y = - m * — pV cosa

dt ^ \ r ( z ) d z  =

p V 2 r a V n r a V nb  a>, CO. £  <b: CO zb

у  V y v 2 y V y ' t2

(29)

V V

pS

dt  

2m*\  .
'У n ' у p S b \ Vn

v„ sin0 -

-  b C^z (azVy -  b2Cyz (bzsmQ | -

б) при законе колебаний у = asinco?, Ф = d,cosco? 

равенство со, Vy = 0 является очевидным.

В случае, когда у  = a sin со?, a  = a , cos со?,

= )У , = Щ - ы г
^ 0 + У у

При оценках Y примем, как и раньше, что ко­
эффициенты гидродинамических производных 
зависят от числа Струхаля (см. таблицу) и посто­
янны в течение периода колебаний.

Исходя из уравнений (28) и (29), а также учи­
тывая, что Esin0 = Vy, будем иметь:

rf(v„sin-0)
Т  = т *   ------- +

71/(0
J VyVjVydt _ о_
1 vl+vl 1

я/со

a  Vvdt = 0.

Таким образом, в рассматриваемом случае 
движения крыла среднее за период колебания 
значение Т определится квазистационарным при­
ближением:

т = ^ ( C > „ y v- C > 2 cbzsin0) -

(30)
p s ,

(31)
-  Xj cos 0  -  ^  Cp V“ cos 0

или, на основании выражения (5):

-7 ( Ic o s 0 -  —^  Г,, cos О.

где 0 = a  + О -  угол наклона траектории движения 
крыла.

Определим среднее за период колебания кры­
ла значение Т  в случаях, когда:

1) у = asinco?, О = i^cosco?;

р S ( r a-Т = t ^ ( C > „ y v- C > 2cbzsin0)

р5 .
-V„COS-д-^-CpV COS-0.

(32)

При оценке Т  в случае закона колебаний у =
= asinco?, 0  = 0!cosoo? можно воспользоваться вы­
ражением v„ = Vycos0  -  Vosin0. J1
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ГИ Д РО Д И Н А М И Ч ЕС К И Е СИЛЫ , ДЕЙСТВУЮ Щ ИЕ Н А  Ж ЕС ТК О Е КРЫ ЛО

Раскладывая функции cos0, sin0 в ряд Тейло- 
к -ра, для среднего значения v nVy получим:

v„Vv = V^02 а со
X

X 1( асо

2 \У оЪ
-  1 З'ПТТ асо Г 

8 2! v V0tTj З Г

асо 35 0,\( а со
128 6! vVo0,164! уТо0] 

или, учитывая выражение (18):

< V y  = U  г х
р

- =  +

2 * 1 ( 1 - I #
8 2 ! 3

5 0 , f  1
+ 164! (Я„

35 i V  1 Ч  к  
1286!\Лр 7 'I

2
Для оценки величины b O),sin0, входящей в 

формулу (32), нам понадобятся следующие соот­
ношения:

/ ( 0) d  (0.COSCO?) 2
- =  -0,00 COSCO?,

dt d f

sin0 = sin (0  + a )  = s in 0 co sa  + 

+ c o s0 s in a  = sin0 + a c o s0 ,

Vv
0 = arctg—

Vv a V. a  = arctg - j- -  0  = -4  - l ( V y
’Vn

5 \У 0)  7yVc

V0 3VV0

0 | cos со/,

„ , 02 04 c o s e s l _ _ + 5 j .

Здесь мы воспользовались разложением функ- 
V

ций arctg—1 и cos0  в ряд. Причем для первой
Vo

функции ограничились четырьмя членами, а для 
второй -  тремя. При этом было использовано 
такж е условие малости угла атаки.

В итоге путем несложных преобразований п». 
лучаем:

72

(Г <в. sin 0 = - M - W x

(33)
г 1 1 -

1 1

64 я

30
ж 18 Я; 48 я ;  32 я

(35)

(34) Аналогично для выражений v„cos0

V cos 0 ,  входящих во второй и третий члены пра­
вой части формулы (32) для тяги, получим:

1

X

2 о Ы/2„^„COS0 = - V 0x

V M M * .  5е :
9 Я„ (36)

+ 15
321

1 100, 7
Я„ 27 0Т -

V  cos 0  = Vo 1 +
1 3 0 ;

2Я: 16Я;
5
4

2\
(37)

При выводе формул (36) и (37) также использова­
ли разложение функций sin0 и cos0 в ряд Тейло­
ра, но при этом ограничились лишь первыми дву­
мя членами разложения. В этом случае ошибка 
не превышает 1.6 % для реальных кинематичес­
ких параметров хвостовой лопасти дельфина [7].

Первые члены в выражениях (34), (36) и (37) 
определяют решение задачи в рамках малоамп­
литудной теории и, будучи подставлены в форму­
лу (32), после преобразования в соответствии с 
формулой (10) дают выражение, в точности сов­
падающее с формулой (22) при условии 0 О = 0.

Как следует из уравнений (22) и (32), оценка Т 
на основании малоамплитудной теории будет за­

вышенной. Так, при аш = 1.27, 01 = 0.7, взятых

из работы [5] и соответствующих кинематике 
движения хвостовой лопасти дельфина, значение
Т  на основании формулы (22) будет более чем в
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вой лопасти дельфина. Анализ показал, что кры ­
ло, похожее на лопасть дельфина, создает боль­
шую тягу (приблизительно на 15%), чем прямо­
угольное, при всех равных условиях.

Мы пользуемся случаем выразить искреннюю 
благодарность Т.М. Борщевой за помощь при 
подготовке рукописи.

Работа выполнена при финансовой поддержке 
Российского фонда фундаментальных исследова­
ний.
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Hydrodynam ic Forces Acting on Rigid W ing Executing Great Am plitude Heaving
and Pitching Oscillations

S. G. Pushkov, E. V. Romanenko
Severtsov Institute o f Ecology and Evolution, Russian Academy o f Sciences, Moscow, Russia

The motion of small and great amplitude of the thin rectangular wing of finite span oscillating in combined 
pitch and heave in inviscid incompressible flow are determined. The loading-edge suction force and lift consist 
of inertial components and has a contribution from the quasisteady circulation around the wing. For harmonic 
motion, the formulas to estimate components of hydrodynamic forces were obtained. The small amplitude the­
ory provides overestimated values of hydrodynamic forces (by 3-4 times) as compared with those according 
to the theory of arbitrary amplitude. When the amplitude of heaving and pitching motion is high, heaving and 
pitching harmonic oscillations determine nonharmonic variation of the attack angle.
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