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Вступление. Интерес к самолетам прошлого возрождается во всем мире. В 

2005 году издаются в С. Петербурге исследования по восстановлению проекта 
самолета биплана Фармана [1]. В 2006 году проводятся международные натурные 
чтения, посвященные полетам Сикорского И.И. и творческому наследию 
российских авиаторов [2]. 

Украинские авиаторы, специалисты предприятия «Одесавиаремсервис», 
проводят исследования по истории завода «анатра» в г. Одессе и собирают 
данные по характеристикам самолетов, которые серийно (до 1000 штук) 
изготавливались в 1911-1918 гг. 

В архивах Одессы и Москвы обнаружены чертежи самолетов «Анатра», 
данных о профилях крыла и аэродинамических характеристиках найдено не было. 
Инициатива воссоздания самолета «Анатра» была поддержана в Национальном 
авиационном университете. На его территории сооружен памятник самолету в 
натуральную величину, такой же макет изготовлен для Государственного музея 
авиации в г. Киеве. Исследования и определения аэродинамических 
характеристик самолета «Анатра» проведены специалистами аэродинамиками 
НАУ. Строительство самолета сопровождалось КБ нестационарных проектов 
Аэрокосмического института НАУ. 

Постановка задания. 
На заводе «Анатра» (ныне одесское авиационно – ремонтное предприятие 

«Одесавиаремсервис») 100 лет назад серийно начали изготовление самолетов 
типа «Анатра». Производительность изготовления самолетов достигала 50 
единиц в месяц. 

Первый самолет «Анатра» был выпущен в мае 1915 года. Правительство 
заказало 400 самолетов типа «Анатра - Д» для народных авиаторов. За 1916 – 
1917 гг. было построено 225 самолетов, которые воевали на фронтах Первой 
Мировой войны , а в последствии участвовали в гражданской войне в России как 
на стороне «красных» так и «белых» [1]. У молодой Украинской республики в 1918 
г. было 35 самолетов «Анатра» - «Анаде». За 1914 – 1917 гг было выпущено 1100 
самолетов, т.е. около 100 самолетов в месяц. 

Известны характеристики этих самолетов (Рис. 1): 
- размах крыльев11,5 м  
- длина 7,2 м 
- высота 3,1 м 
- площадь крыла 35 м2 
- масса без нагрузки 525 кг 
- нагрузка 350 кг 
- горючее 175 л 
- масло 30 л. 

Экипаж состоит из 2-х человек. 
Аэродинамические характеристики позволили самолету подняться на 

высоту 1500 м за 27 минут, а на высоту 2000 м за 42 минуты. Скорость 
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горизонтального полета достигала 115 км/ч, разбег не более 80 м, пробег также не 
более 80 м. Мощность двигателя 100 л.с.  

К сожалению, при общих данных о самолетах «Анатра» не сохранились 
сведения о его аэродинамических характеристиках, профилях крыла, 
горизонтального и вертикального оперения. Известно, что инженер Туполев А.Н. 
занимался расчетом аэродинамики этих самолетов, а оппонентом был Н.Е. 
Жуковский. Спустя век аэродинамикой самолета «Анатра - 2» занялись в КБ 
нетрадиционного проектирования аэрокосмического института НАУ. 

 
Рис. 1 

 
Выбор профиля крыла самолета «Анатра - 2» 

Специалистами предприятия «Одесавиаремсервис» были обнаружены в 
архивах чертежи самолетов, производимых заводом «Анатра» (рис. 2).  

 
Рис. 2 

 167



Профиль крыла на Рис. 2 оказался идентичным профилю Блерио. 
Аэродинамические характеристики профиля Блерио стали известны благодаря 
найденному у букинистов фолианту Эйфеля (рис. 3), изданному в 1912 году [6].  
 

 
Рис. 3 

 
Рис. 4 

 
Эйфель создал аэродинамическую лабораторию, в которой проводил 

исследования аэродинамических характеристик различных тел и 
аэродинамических профилей (рис. 4). В фолианте приведены аэродинамические 
характеристики 14 различных профилей.  

Начиная от плоской пластины до телесных профилей типа Блерио. На рис. 
5 изображены геометрические параметры профиля Блерио, а на рис. 6 модель 
испытуемого крыла.  

 
Рис. 5 
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Рис. 6 

 
В таблице 1, изображенной в оригинале, приведены: зависимости от угла 

атаки положения центра давления S; результирующей аэродинамической силы Rj 
в кг при скорости 10 м/с; коэффициента результирующей силы К1 = Rj/SV2; 
коэффициента сопротивления Кх = х/ SV2; коэффициента подъемной силы Ку = у/ 
SV2; аэродинамическое качество Кх/Ку; угол наклона результирующей 
аэродинамической силы относительно оси, перпендикулярной вектору скорости. В 
результате продувок модели крыла рис. 6 получены аэродинамические 
характеристики, приведенные на рис. 7 – 11. 

Таблица 1 

 
Измерение коэффициентов подъемной силы и сопротивления в 

зависимости от угла атаки приведено на рис. 9. На рис. 10 приведены кривые 
измерения аэродинамического качества и угла наклона результирующей 
аэродинамической силы в зависимости от угла атаки. Распределение давления по 
хорде крыла приведено на рис. 11. 

 169



 
Рис. 7 

 
Рис. 8 

 
 
 

Рис. 9 
 

 
Рис. 10 

 
Рис. 11 

 
Определение геометрических характеристик крыла самолета «Анатра - 2» 

В соответствии с техническим заданием по историческим прототипам были 
определены характеристики крыльев бипланной коробки самолета: 
- площадь верхнего крыла S1 = 18,55 м2; 
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- площадь нижнего крыла S2 = 14,59 м2; 
- площадь подфюзеляжной части крыла Sпф = 1,3 м2; 
- размах верхнего крыла l1 = 11,42 м; 
- размах нижнего крыла l2 = 10,3 м; 
- удлинение верхнего крыла λ1 = 7,127; 
- удлинение нижнего крыла λ2 = 7,127; 
- средняя аэродинамическая хорда верхнего крыла b1 = 1,61 м, нижнего крыла b2 

= 1,41 м; 
- средняя аэродинамическая хорда бипланной коробки 

1 1 2 2

1 2

1,52cax
S b S b

b ì
S S
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= =
+
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Определение характеристики изолированного крыла производилось путем 
пересчета продувки эталонного крыла, приведенных в монографии Эйфеля [6] 
для профиля Блерио (таблица 1). 

 
Расчет подъемной силы и сопротивления самолета «Анатра - 2» 
Значение коэффициента подъемной силы крыльев определялся по 

формуле 
(1,2)

2
ýòó óÑ Ñ cos χ= ⋅  

где χ – угол стреловидности крыльев (χ = 8о). 
Угол атаки определялся по формуле [4] 
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Коэффициент лобового сопротивления получен по зависимости 
(1,2)
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где 1 1, , ,º ò ºòτ τ θ θ  - коэффициенты, учитывающие влияние формы крыла в плане [7]. 

âû ðxC∆  - приращение лобового сопротивления за счет выреза, определялось по 
данным работы [8] 

1

3 26,9 10
âû ðx óC Ñ−∆ = ⋅ . 

Сопротивление интерференции нижнего крыла и фюзеляжа прямоугольного 
сечения по данным [5] равно . 

èí òõÑ 0,36∆ = 4

2

Сопротивления элементов самолета «Анатра - 2» приведены в таблице 2. 
Суммарный коэффициент аэродинамического сопротивления элементов 

самолета, отнесенный к площади бипланной коробки, выражается полиномом: 
5 40,0266 1,36 10 1,76 10õÑ

α
α α− −= + ⋅ + ⋅ . 

Полное сопротивление самолета состоит из суммы сопротивления 
бипланной коробки [9] и сопротивления элементов. Коэффициент сопротивления 
вычисляется по формуле 

1,5 ( )õ õ õÑ Ñ ê Ñ
αφ α== ⋅ + , 

где φ  - угол установки крыла определен по условию        полета - φ  = 1,5о. 
Коэффициент подъемной силы вычисляется по зависимости 
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Таблица 2 
Элемент 

аэродинамичес
кого 

сопротивления 

Коэффициент 
аэродинамическог
о сопротивления, 

отнес. к 
собственной 
площади 

Относительна
я характерная 

площадь 
элемента 

õàðS
SΣ

 

Коэффициент 
аэродинамического 
сопротивления 

элемента, отнесенный 
к SΣ  с учетом õÑ ï

α
+  

Количест
во 

элементо
в, п 

Коэффициен
т 

аэродинами
ческого 

сопротивлен
ия группы 

однотип-ных 
элементов 

õï Ñ ï
α

⋅ +  

Фюзеляж f(α) 0,0378 0,0029+1,36·10-5α+
+5,7·10-6α2

1 0,0029+1,3
6·10-5α+ 
+5,7·10-6α2

Стойка 
бипланной 
коробки 

0,249 0,00248 0,00062+0,00003 8 0,0052 

Стойки 1, 2 
центро-планной 
коробки: 
Стойка 1 
Стойка 2 

 
 
0,235 
0,225 

 
 
0,000764 
0,000764 

 
 
0,00021+0,000045 
0,00019+0,000045 

 
 
2 
2 

 
 
0,00047 
0,00043 

Подкос 
стабилизатора 

0,24 0,00067 0,00020 2 0,0004 

Расчалки 
бипланной 
коробки: 
поперечные 
боковые 

 
 
1,14 
1,14 

 
 
0,000257 
0,000163 

 
 
0,000324 
0,0002 

 
 
32 
8 

 
 
0,0104 
0,0016 

Проводка 
электронная  
d = 2 мм 
РВ 
РН 

 
 
1,24 
Сf(Rе) 

 
 
0,000115 
0,0003 

 
 
0,00014 
1·10-5

 
 
4 
6 

 
 
0,00056 
6·10-5

Шасси основное
типа «пирамида»
костыль 
dприв ≈ 8 см 

 
 
0,34 
0,56 

 
 
0,0114 
0,0006 

 
 
0,00385 
0,00037 

 
 
1 
1 

 
 
0,00385 
0,00037 

Горизонтальное 
оперение 

0,0071+0,323Су
2

0,1 7,1·10-4+1,7·10-4α2 1 7,1·10-

4+1,7·10-

4α2

Вертикальное 
оперение 

0,007 0,052 0,00036 1 0,00036 

Щели: 
элерон + РВ +
РН 
продольные и 
поперечные 

 
 
- 
2,5 

 
 
- 
- 

 
 
- 
0,0002 

 
 
- 
2 

 
 
3·10-6

4·10-5

 
1,5 ( ) ( )ó ó óÑ Ñ ê Ñ

αφ α α== ⋅ + . 
Зависимости ( )óÑ f α=  и поляры ( )õÑ f α= приведены на рис. 12, 13. 
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Рис. 12 

 
Рис. 13 

 
Полученные аэродинамические характеристики уточнялись по продувкам 

модели самолета в аэродинамической трубе и подтвердились в результате 
летных аэродинамических испытаний. 
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