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Москва 2009.

Введение

Учебное пособие «Поверочный расчет аэродинамических характеристик самолета» предназначено для определения аэродинамических характеристик самолета (аэродинамических коэффициентов, их зависимостей от числа Маха, углов атаки и скольжения) при выполнении курсовой работы, а также при дипломном проектировании.

Курсовая работа (КР) по дисциплинам: «Аэродинамика летательного аппарата (ЛА)»; «Аэродинамика», «Гидроаэродинамика ЛА» ; «Аэрогидромеханика» выполняется студентами, обучающимися на кафедрах 101,103, 104, 105, 106, 107 факультетов №1 и №11  МАИ в соответствии с учебными планами.

Цель этого вида учебной работы – закрепление и расширение знаний, полученных студентами в курсах лекций, а также знакомство с конкретными аэродинамическими характеристиками ЛА (самолета), порядком величин аэродинамических коэффициентов.

Расчеты, проведенные по предлагаемой инженерной методике, являются поверочными, так как аэродинамическая компоновка самолета предполагается известной, а не выбирается в результате проведенных расчетов.

Курсовая работа выполняется под руководством преподавателя-консультанта. В соответствии с учебным графиком выдается задание либо одному студенту, либо группе из трех человек.

Каждый студент получает задание в виде конкретной аэродинамической компоновки самолета и проводит расчет аэродинамических коэффициентов для различных чисел Маха (дозвуковых, критического, звуковых и сверхзвуковых). Студенты в группе из трех человек получают одну компоновку, но рассчитывают ее для различных дозвуковых и сверхзвуковых чисел Маха. По результатам расчета, для заданных чисел Маха, строятся поляры первого рода и зависимости аэродинамических  коэффициентов по числу М.

Расчетная и графическая части работы, оформленные в виде сброшюрованной записки на листах формата А4, подписываются студентом и преподавателем-консультантом. В пояснительной записке должны быть приведены:

· чертеж аэродинамической компоновки самолета (выполненный в соответствующем масштабе),

· его расчетная схема,

· расчетные формулы, результаты расчетов (сведенные в таблицы),

· требуемые графические зависимости.

При групповом выполнении работы общими являются графики зависимостей аэродинамических коэффициентов по числам Маха. При этом указывается, кто из студентов, кроме автора записки, при каких числах Маха рассчитывал аэродинамические коэффициенты.

Основные обозначения.

Геометрические характеристики:

	
	
	1.  Крыло.

	S
	-
	площадь крыла самолета с подфюзеляжной частью, м2;

	l 
	-
	размах крыла самолета в метрах;

	b0, bк, bб 
	-
	центральная, концевая и бортовая хорды крыла самолета соответственно в метрах;

	bА 
	-
	средняя аэродинамическая хорда крыла самолета с учетом подфюзеляжной части (САХ) в метрах;

	Sккр. 
	-
	площадь консольной части крыла в м2;

	lккр 
	-
	размах консольной части крыла самолета в метрах; 

	b А ккр. 
	-
	САХ консольной части крыла в метрах;

	(пккр 
	-
	угол стреловидности по передней кромке крыла в градусах;

	(зккр 
	-
	угол стреловидности по задней кромке крыла в градусах.

	
	
	2.  Оперения.

	Sкго, Sкво 
	-
	площади консольной части (изолированного) горизонтального и вертикального оперений в м2;

	lго 
	-
	размах горизонтального оперения в метрах;

	lкго 
	-
	размах консольной части горизонтального оперения в метрах;

	b0го,bбго,

 bкго 
	-
	центральная, бортовая и концевая хорды горизонтального оперения в метрах;

	b0во,bбво,

bкво
	-
	те же хорды вертикального оперения в метрах;

	lво 
	-
	высота вертикального оперения в метрах (0.5 размаха консольной части ВО);

	bАкго,bАкво 
	-
	САХ консольной части горизонтального и вертикального оперений;

	(пкго, 

(пкво 
	-
	угол стреловидности по передней кромке горизонтального и вертикального оперений в град.; 

	(зкго, (зкво 
	-
	угол стреловидности по задней кромке горизон-тального и вертикального оперений в градусах.. 

	
	
	3.  Профиль крыла, горизонтального и вертикаль-ного оперений

	b 
	-
	хорда профиля в метрах;

	с 
	-
	толщина профиля в метрах;

	rпк 
	-
	радиус носка профиля в метрах;
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	-
	относительная толщина профиля.

	
	
	4.  Фюзеляж (мотогондола)

	Lф 
	-
	длина фюзеляжа самолета в метрах;

	Lнос, Lцил,

 Lкорм,  
	-
	длины носовой, цилиндрической и кормовой частей фюзеляжа в метрах;

	dф, dвх,

 dдон, dмг  
	-
	диаметр миделевого сечения фюзеляжа, мотогондолы круглой формы, входа воздухо-заборника, донного среза в метрах; 

	dзат
	-
	диаметр плоского затупления носовой части в м.;

	Sф, Sвх,

 Sдон,  
	-
	площади миделевого сечения фюзеляжа, входа воздухозаборника, донного среза в м2;

	Sмг, Sгр
	-
	площадь миделевого сечения (характерная) мотогондол и подвешиваемых грузов в м2;

	Lмг, Lгр
	-
	длина мотогондолы, подвешиваемого груза в метрах

	hф ,dф  
	-
	высота и ширина фюзеляжа - максимальные внешние размеры миделевого сечения фюзеляжа некруглой формы (в сечении, перпендикулярном к продольной оси самолета)  в метрах;

	
	
	5.  Относительные геометрические параметры
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	-
	соответственно, отношения площади консольной части крыла, площадей консольных частей горизонтального и вертикального оперений, площади миделевого сечения фюзеляжа, к площади крыла с подфюзеляжной частью;
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	-
	Соответственно, отношения характерных площадей мотогондолы, характерной площади подвешиваем-ого груза к площади крыла с подфюзеляжной частью;
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	-
	 удлинение крыла самолета, консольных частей крыла, горизонтального и вертикального оперений;
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	-
	 сужения крыла самолета, консольных частей крыла, горизонтального и вертикального оперений;
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	-
	углы стреловидности по линии 0,5 хорды, 0,25 хорды, линии максимальных толщин;
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	-
	относительные толщины профилей крыла, горизонтального и вертикального оперений;
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	-
	удлинения всего фюзеляжа, его носовой, цилиндрической и кормовой частей;
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	-
	сужение носовой и кормовой частей фюзеляжа.


Аэродинамические характеристики:
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	-
	коэффициенты подъемной силы и лобового сопротивления
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	-
	коэффициенты нормальной и продольной сил;
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	-
	коэффициенты момента тангажа;
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	-
	коэффициент подсасывающей силы;

	 A
	-
	коэффициент отвала поляры;
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	-
	коэффициент сопротивления трения плоской пластины;
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	-
	угол атаки самолета, крыла, горизонтального оперения при нулевой подъемной силе;
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	-
	коэффициент лобового сопротивления самолета, фюзеляжа, крыла, оперения при нулевой подъемной силе;
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	-
	коэффициент индуктивного сопротивления самолета, крыла, го, во;

	 K
	-
	аэродинамическое качество самолета; 
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	-
	коэффициент волнового сопротивления;
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	-
	коэффициенты сопротивления носовой, кормовой частей и донного сопротивления;
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	-
	коэффициенты поперечной силы, боковой силы, моментов крена и рыскания;
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	-
	соответственно, координаты фокуса по углу атаки самолета, консольной части крыла, фюзеляжа, консольных частей горизонтального и вертикального оперений;
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	-
	координаты фокуса по углу скольжения самолета;

	 (
	-
	угол атаки самолета – угол между проекцией вектора скорости на плоскость ХОY и продольной осью самолета в град.;

	 (
	-
	угол скольжения – угол между вектором скорости самолета и плоскостью ХОY в град.;

	 (
	-
	угол скоса потока ;

	(кр, (нс,(но,

(нр
	-
	критический угол атаки самолета, углы атаки на-чала срыва, начала отрыва, начала разушения вихревой системы крыла малого удлинения;

	(
	-
	угол установки крыла относительно оси Х;

	(го , (пго 
	-
	углы установки го, пго (для цельноповоротных оперений являются углами отклонения го, пго);

	( в, ( н
	-
	углы отклонения руля высоты, руля направления;

	((
	-
	угол полураствора конуса слабых возмущений sin(( = 1/ M(;

	Мкр
	-
	критическое число Маха самолета.
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 - частные производные.

Индексы

	нп
	-
	несущая поверхность

	кр
	-
	крыло простой формы в плане

	с кр
	-
	крыло сложной формы в плане

	го, пго, во
	-
	горизонтальное оперение, переднее гори-зонтальное оперение, вертикальное оперение

	ф
	-
	фюзеляж

	прф
	-
	профиль НП (крыла, го, во, пго)

	гр
	-
	подвешиваемый груз

	мг
	-
	мотогондола

	к
	-
	консольная часть НП (изолированных крыла, ГО, ПГО,ВО) 

	эф
	-
	эффективный

	max
	-
	максимальный

	э
	-
	эквивалентный

	вл
	-
	волновое

	i
	-
	индуктивное

	баз
	-
	базовое

	зат
	-
	затупление

	пр
	-
	предкрылок

	закр
	-
	закрылок

	в
	-
	руль высоты

	н
	-
	руль направления

	эл
	-
	элерон

	эв
	-
	элевон

	(
	-
	невозмущенный поток


* обозначение может содержать несколько индексов, например cya к кр – коэффициент подъемной силы консольной части крыла 

1. Общие методические указания

1.1. Содержание работы

курсовая работа по расчету аэродинамических характеристик самолета состоит из следующих разделов:

I. Расчет аэродинамических характеристик самолета с фюзеляжем, симметричным относительно плоскости XOZ и его частей в продольной плоскости при малых углах атаки.

· Расчет коэффициентов подъемной силы, момента тангажа, лобового сопротивления, максимального аэродинамического качества, для самолета с не-отклоненными рулями при дозвуковых, трансзвуковых и умеренных сверхзвуковых скоростях. 

· Расчет положения аэродинамического фокуса самолета по углу атаки.

· Расчет балансировочной поляры самолета при заданных значениях угла отклонения руля высоты и числа Маха.

II. Расчет производных коэффициентов боковой силы, момента крена, момента рыскания самолета по углу скольжения, координат фокуса по углу скольжения при заданном числе Маха.

III Расчет аэродинамических характеристик самолета, в продольной плоскости несимметричного относительно плоскости XOZ  : 

· Расчет угла нулевой подъемной силы самолета.

· Расчет коэффициентов подъемной силы, лобового сопротивления самолета при отклоненных рулях высоты (элевонах) и стабилизаторе.

· Расчет коэффициентов подъемной силы, лобового сопротивления самолета при выпущенной механизации крыла.

IV. Особенности расчета аэродинамических характеристик самолета в продольной плоскости при больших углах атаки.

Объем и содержание разделов курсовой работы по каждой специальности, а также диапазоны чисел Маха, углов атаки, углов отклонения рулей уточняются консультантом. По результатам расчетов должны быть построены следующие графики зависимостей аэродинамических коэффициентов самолета:

в I-м разделе:

Cxa0 = f1(М(), 
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= f4(М(), Cxa = f6(Cya) при М( = const (М(( 1 , М( < Mкр) при (р = 0 , Cxa бал = f7(Cya бал) при (р = const и М( = const
в III-м разделе:

Cya  = f8((,(з) , Cxa  = f9(Cya,(з)
Графики строятся вручную или с помощью компьютера на листе на формата А4 в масштабе кратном 2, 4, 5 или 10. 

1.2. Схематизация аэродинамической компоновки самолета.

Аэродинамическую компоновку сверхзвукового самолета задает преподаватель – консультант, либо ее выбирает студент. Если студентом выбирается дозвуковой самолет, то преподаватель дополнительно задает ракету для расчета соответствующих аэродинамических коэффициентов при сверхзвуковых скоростях.

Заданная компоновка самолета должна быть вычерчена на листе формата  А4 в трех проекциях в масштабе кратном 2, 5, 10 по всем правилам черчения. На чертеже даются только контуры самолета и его частей, определяющие его аэродинамическую компоновку и органы продольного управления. Указываются габаритные размеры, длина и поперечные размеры фюзеляжа, определяющие его сечение миделя, стреловидность передней и задней кромок крыла, горизонтального (ГО) и вертикального (ВО) оперений, переднего горизонтального оперения (ПГО), - ГО в схеме «утка», средняя аэродинамическая хорда (САХ) консолей крыла, ГО и/или ПГО, САХ крыла с подфюзеляжной  частью.  

В случае сложной аэродинамической компоновки для расчета аэродинамических характеристик самолета по данному пособию определяется эквивалентная аэродинамическая компоновка, которая вычерчивается на листе формата А4 в масштабе исходной компоновки с указанием габаритных размеров.

В этом случае фюзеляж заменяется телом вращения, максимальная площадь поперечного сечения которого равна площади миделя исходного фюзеляжа.
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Консольная часть крыла не изменяется. 

Отдельно выполняются чертежи частей эквивалентной аэродинамической компоновки: консольная часть крыла, ГО или ПГО, ВО.

Мотогондола представляется в виде тела вращения с протоком. 

Если у исходного самолета крыло расположено в схеме «высокоплан» или «низкоплан», для эквивалентной компоновки всегда выбирается схема «среднеплан». Условно принято полученную аэродинамическую компоновку называть симметричной относительно плоскости XOZ. Отличие исходного самолета от схемы симметричного самолета относительно плоскости XOZ учитывается по методике, изложенной в разделе III настоящего пособия.

На рис. 1.1 - 1.3  приведены примеры чертежей самолетов и их эквивалентных компоновок. 

Рис 1.1 – чертеж простого сверхзвукового самолета.

Рис 1.2 – чертеж дозвукового (пассажирского или транспортного) самолета.

Рис 1.3 – чертеж сверхзвукового самолета интегральной компоновки.

В случае интегральной компоновки возможна замена самолета толстым крылом. при этом необходимо оценить относительную толщину крыла в сечении, проходящем через центральную хорду крыла.  
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  - максимальная высота фюзеляжа

если 
[image: image39.wmf]%
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, то компоновку крыла и фюзеляжа можно заменить одним толстым крылом.

В каждом конкретном случае замену компоновки самолета для расчета эквивалентной схемой необходимо согласовывать с преподавателем–консультантом.
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1.3. Расчет основных геометрических параметров самолета

Кроме геометрических параметров, измеренных на чертеже компоновки самолета, для выполнения курсовой работы необходимо рассчитать ряд относительных геометрических параметров частей самолета.

1.3.1. Расчет геометрических параметров фюзеляжа (мотогондолы, подвески)

Для фюзеляжа (мотогондолы, подвески) необходимо рассчитать следующие относительные геометрические параметры:

· удлинение фюзеляжа 
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;

· удлинение носовой части 
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; 

· удлинение цилиндрической части 
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; 

· удлинение кормовой части 
[image: image49.wmf]ф
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;

· сужение носовой части 
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· сужение кормовой части 
[image: image51.wmf]ф

дон

корм

d

d

=

h


1.3.2. Расчет геометрических параметров несущей поверхности (крыла, горизонтального, вертикального оперений) 

Для несущей поверхности необходимо рассчитать следующие относительные геометрические параметры:

· удлинение несущей поверхности (крыло,ГО) 
[image: image52.wmf]S
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;

· удлинение консольной части несущей поверхности(крыло,ГО)  
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;

· удлинение ВО 
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· удлинение ВО с подф. частью  
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· сужение несущей поверхности 
[image: image56.wmf]к
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;

· среднюю аэродинамическую хорду несущей поверхности 
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. формы в плане

Для крыла простой формы в плане 
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 и координаты ее носка (рис.1.4а) можно рассчитать по формулам:
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Можно также получить величину и положение 
[image: image62.wmf]A
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 при помощи геометрических построений (рис 1.4б.)

Чтобы получить среднюю аэродинамическую хорду крыла сложной формы в плане , его необходимо разбить на несколько простых крыльев. Для каждого простого крыла нужно вычислить 
[image: image63.wmf]A
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 и координаты ее носка. САХ крыла сложной формы в плане (рис. 1.5) находят по формулам:
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Рис. 1.5.

1.4. Расчетные диапазоны чисел Маха и углов атаки самолета

Аэродинамические характеристики заданной компоновки самолета рассчитываются при числах Маха, Рейнольдса и углах атаки, которые соответствуют условиям его летной эксплуатации.

1.4.1 диапазон чисел Маха

В пособии представлена методика расчета аэродинамических характеристик ЛА в дозвуковом ( 
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) диапазонах чисел Маха.

Для полноценного знакомства с методикой расчета и аэродинамическими характеристиками самолета определение коэффициентов проводится как в дозвуковом, так и в сверхзвуковом диапазонах чисел Маха.

1.4.2. Определение критического числа Маха

Критическое число Маха самолета можно считать равным Мкр крыла для нормальной аэродинамической схемы или Мкр переднего горизонтального оперения (ПГО) в схеме «утка».

Так как аэродинамические коэффициенты фюзеляжа в трансзвуковом диапазоне чисел Маха изменяются более плавно, чем соответствующие коэффициенты крыла или ПГО, то вполне допустимо пренебречь значением Мкр фюзеляжа, меньшим по величине числа Мкр крыла или ПГО

Критическое число Маха крыла в основном зависит от толщины профиля, формы крыла в плане и от подъемной силы крыла (т.е. угла атаки), В соответствии с этим Мкр представляется в виде суммы:

Мкр  = Мкр прф + Мкр( + Мкр(                                           (1.1)

Мкр прф - значение Мкр для профиля крыла; Мкр( , Мкр( - дополнительные члены, учитывающие влияние удлинения и стреловидности крыла на величину Мкр прф . Величину Мкр.прф при заданном значении коэффициента подъемной силы можно оценить по формуле
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- значение коэффициента подъемной силы крыла при заданном угле атаки, Мкр( , Мкр(  определяются по графикам, представленным на рис.1.6 ,а,б при   
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= 0; влияние угла атаки на эти поправки в данной методике не учитывается. Формулы (1.1) и (1.2) прежде всего применимы для расчетов крыльев простой формы в плане с прямолинейными кромками без изломов передней  кромки и линии максимальных толщин. Они одинаково эффективны для указанных крыльев как большого, так и малого удлинения. При этом формула (1.2) обычно используется при углах 
[image: image76.wmf]нс

a

a

<

 для крыльев большого удлинения и 
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 для крыльев малого удлинения (углы 
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определяются ниже). При определении поправки  Мкр(  для крыльев с изломом передней кромки и крыльев с криволинейной передней кромкой используется наименьшее значение угла стреловидности так как волновой кризис развивается именно на этой части крыла. Поправка Мкр( для таких крыльев и  крыльев большого удлинения с прямолинейной передней кромкой, а задней кромкой с изломом, определяется по удлинению всего крыла.

Если расчет проводится для крыла удлинения ( ( 3 с изломом передней кромки при наплыве, составляющем менее 20% общей площади, то поправка Мкр( определяется по удлинению базового крыла без учета наплыва с сохранением угла стреловидности консоли.
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Рис 1.6а
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Рис 1.6 б
1.4.3. Расчетный диапазон углов атаки

Характер изменения коэффициента подъемной силы самолета от изменения углов атаки определяет диапазон расчетных углов (. На рис 1.7, 1.8 приведены зависимости Суа(() для самолетов с крылом большого удлинения (рис. 1.7) и крылом малого удлинения (рис. 1.8)

Для компоновки с крылом большого удлинения до углов атаки  15( - 18( зависимость Суа(() – линейная , что соответствует безотрывному обтеканию крыла. При ( > (нc происходит срыв потока на подветренной части крыла и как следствие нарушение линейной зависимости коэффициента Суа от угла атаки ((нс<( ((кр). При ( = (кр достигается максимальное значение коэффициента подъемной силы Суа= Суаmax . При ( > (кр срыв потока захватывает всю подветренную сторону крыла, коэффициент Суа снижается.
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Для компоновки с крылом малого удлинения линейная зависимость Суа наблюдается при углах атаки ( ( (но ((но = 6(-8( - угол начала отрыва потока). Дальнейшее увеличение углов атаки приводит к образованию на подветренной стороне сложного отрывно-вихревого течения, в результате которого несущие способности крыла с увеличением угла атаки возрастают. Зависимость Суа(() становится нелинейной до угла атаки ( = (нр. Дальнейшее увеличение угла атаки приводит к развитию разрушения вихревой структуры над крылом. Рост коэффициента Суа снижается и при ( = (кр коэффициент Суа= Суаmax. При этом критический угол атаки (кр для крыла малого удлинения выше чем (кр для крыла большого удлинения. Расчетный диапазон углов атаки определяет преподаватель – консультант в зависимости от учебного плана студента соответствующей специальности.

[image: image82.wmf]a

C

y

a

C

y

a

m

a

x

a

í

ñ

a

ê

ð

a

0


                                Рис 1.7                                                     Рис 1.8

Раздел I

Расчет аэродинамических характеристик самолета и его частей в продольной плоскости при малых углах атаки.

В расчете принимаются углы атаки ( = 0; 2; 4; 6( для компоновки с крылом малого удлинения и ( = 0; 3; 6; 9( для компоновки с крылом большого удлинения. Указанный расчетный диапазон углов атаки соответствует линейной зависимости коэффициентов подъемной силы 
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2.  Определение коэффициента подъемной силы самолета

производная коэффициента подъемной силы самолета определяется по соотношению:
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Здесь 
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 производные коэффициентов подъемной силы по углу атаки, соответственно, изолированного фюзеляжа (п. 2.1), консольных частей крыла и горизонтального оперения (п 2.2), изолированных мотогондол и других элементов конструкции самолета, при обтекании которых может возникать подъемная сила. 
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 - коэффициенты эффективности крыла и горизонтального оперения, соответственно (п. 2.4.1, 2.4.2).

В этой формуле коэффициент 
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Коэффициенты консольных частей 
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отнесены соответственно, к характерной площади фюзеляжа (площадь сечения миделя – Sф), площади консольной части крыла – Sккр, ГО – Sкго. Сложение аэродинамических коэффициентов разных частей самолета можно проводить в том случае, если они отнесены к одной площади. Поэтому в формуле 2.1 коэффициенты изолированных частей самолета умножаются, соответственно, на отношения  
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2.1. Определение производной коэффициента подъемной силы фюзеляжа по углу атаки

При малых углах атаки, на участке линейной зависимости, коэффициент подъемной силы фюзеляжа можно представить в виде: 
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Коэффициент нормальной силы фюзеляжа при безотрывном обтекании определяется:
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Для малых углов атаки можно считать что 
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Производная 
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где 
[image: image108.wmf]a

цил

нос

+

y

C

- производная 
[image: image109.wmf]a

y

C

 носовой части фюзеляжа с учетом интерференции с цилиндрической частью;

  
[image: image110.wmf]a

корм

y

C

 - производная 
[image: image111.wmf]a

y

C

 кормовой части фюзеляжа.

формула (2.4) используется для расчета фюзеляжа любого удлинения при дозвуковых и сверхзвуковых скоростях.
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где (корм – сужение кормовой части, 0.2 поправка, учитывающая влияние пограничного слоя.

Если носовая часть фюзеляжа имеет затупление (рис. 2.3б), то для определения производной 
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где 
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Рис. 2.1. График для расчета 
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Рис.    2.2.    График для расчета 
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Рис 2.3
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Рис. 2.4. График для расчета 
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Если носовая часть фюзеляжа имеет воздухозаборник с центральным телом (рис. 2.3,в,г)
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где,
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для современных воздухозаборников можно принять 
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Расчет производных коэффициентов подъемной силы по углу атаки 
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- проводится по соотношениям для изолированного фюзеляжа.
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Рис 2.5

2.2. Определение производной коэффициента подъемной силы по углу атаки изолированных несущих поверхностей (крыла и горизонтального оперения)

Коэффициент 
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 крыла простой формы в плане определяется во всем расчетном диапазоне чисел Маха по графикам рис 2.6 – 2.9 в зависимости от параметров подобия 
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 крыла сложной формы в плане при дозвуковых и сверхзвуковых числах Маха проводится по приближенной формуле:


[image: image160.wmf](

)

ú

ú

û

ù

ê

ê

ë

é

-

+

=

2

2

н

2

н

2

н

1

кскр

1

05

1

l

l

l

a

a

a

l

C

l

C

.

C

ya

ya

ya
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где 
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 EMBED Equation.3  [image: image171.wmf]1

2

2

-

¥

M

l

,
[image: image172.wmf]2

2

1

¥

-

M

l

,
[image: image173.wmf]3

2

c

l

 для 2-го крыла по графикам рис 2.6 – 2.9 
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Рис 2.6
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Рис 2.7
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Рис 2.8
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Рис 2.9

При околозвуковых скоростях  (Мкр ( М( ( 1.2) значение производной 
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 крыла сложной формы в плане определяется только при М( = 1 по приближенной формуле:
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где 
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- стреловидность передней и задней кромки базового крыла, ( - удлинение консольной части крыла сложной формы в плане.

[image: image181.wmf]передний наплыв

A

B

С

D

E

F

задний наплыв

l

к кр

l

н

b

к

б

а

з

базовое крыло

крыло 2

крыло 1

b

0

б

а

з

G

H

b

б

J

K

B

С

E

F

D

A

G

H

J

K

A

E

F

B

С

l

к кр

- l

н

l

н


Рис 2.10

2.3. Определение коэффициентов интерференции несущих поверхностей и фюзеляжа.

Взаимное влияние несущей поверхности с фюзеляжем определяется коэффициентом интерференции 
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где 
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- дополнительная подъемная сила несущей поверхности от присутствия фюзеляжа, 
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- дополнительная подъемная сила фюзеляжа от присутствия несущей поверхности, 
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[image: image189.wmf]0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

0.7

0.8

0.9

1

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6

1.8

2

K

a

D

K

a

K

j

D

K

j


Рис 2.11

При сверхзвуковых скоростях области взаимного влияния несущей поверхности и фюзеляжа ограничиваются конусами возмущения, выходящими из передней и задней кромок бортовой хорды. На рис. 2.12  приведены схемы областей взаимного влияния для дозвуковой и сверхзвуковой передней кромки несущей поверхности. При дозвуковых передних кромках несущей поверхности коэффициент 
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можно принять равным его значению при дозвуковых скоростях
[image: image191.wmf]дозв
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. При сверхзвуковых передних кромках несущей поверхности коэффициент 
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изменяется с учетом размеров области влияния  фюзеляжа на несущую поверхность. 
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- значение коэффициента при сверхзвуковых скоростях, 
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- значение коэффициента при дозвуковых скоростях, , 
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- площадь консольной части несущей поверхности; 
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- площадь консольной части несущей поверхности, на которую оказывает влияние фюзеляж; bб – бортовая хорда.

Учет изменения коэффициента 
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при переходе к сверхзвуковым скоростям выполняется согласно соотношению 
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где значения коэффициента 
[image: image200.wmf]a
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 представлены на рис. 2.13а,б. Поправку 
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по соотношению ( 2.13 ) можно принять как для дозвуковой, так и для сверхзвуковой передней кромки несущей поверхности.

Для определения полной интерференции несущей поверхности и фюзеляжа необходимо оценить:

· влияние формы несущей поверхности в плане по соотношению:
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, где 
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- сужение консоли несущей поверхности, 
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- диаметр фюзеляжа в месте установки несущей поверхности, 
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 - размах несущей поверхности. В этом случае принимается, что основное влияние на изменение коэффициента 
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оказывает сужение несущей поверхности.

· Влияние пограничного слоя определяется из выражения: 
[image: image208.wmf](
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- расстояние от носа фюзеляжа до его сечения, проходящего через середину бортовой хорды несущей поверхности.

· Влияние расстояния от носа фюзеляжа до середины бортовой хорды несущей поверхности учитывается коэффициентом: 
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· где 
[image: image213.wmf]ф
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- для самолетов первого типа схематизации (рис. 1.1,1.2). Для самолетов второго типа схематизации (рис. 1.3) 

· 
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где
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- расстояние от носа фюзеляжа до среза боковых воздухозаборников, 
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- размер фюзеляжа по оси z с воздухозаборниками.

Коэффициенты 
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 определяются для несуживающегося (нерасширяющегося) фюзеляжа в месте стыка с консолями несущей поверхности (крыла, ГО). В первом приближении произведение коэффициентов 
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 можно считать равным единице т.к. оно изменяет коэффициенты интерференции не более чем на 5 – 10 %.
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Рис 2.12
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Рис. 2.13а. Значения 
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 рассчитанные для плоской модели с хвостовой частью
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Рис. 2.13б. Значения 
[image: image225.wmf]a

К

¢

D

 рассчитанные для плоской модели без хвостовой части

2.4. Определение коэффициентов интерференции несущих поверхностей, расположенных друг за другом.
Взаимное влияние двух несущих поверхностей, одна из которых расположена в следе за первой, крыло – ГО (нормальная аэродинамическая компоновка), ГО – крыло (схема «утка») или ПГО – крыло (ГО, близкорасположенное перед крылом), определяется углом скоса потока 
[image: image226.wmf]e

, обусловленным свободными вихрями, формирующимися на концах впереди стоящей несущей поверхности, и торможением потока в следе за ней.

2.4.1. Определение коэффициента эффективности несущей поверхности (НПII), находящейся в следе за несущей поверхностью (НПI) для нормальной аэродинамической компоновки.

Угол скоса потока ( за НПI изменяет угол атаки 
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НПII, расположенной в следе, до величины истинного угла атаки 
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, где 
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- (. В диапазоне малых углов атаки угол скоса потока можно представить в виде 
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, где 
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- производная осредненного по размаху НПII угла скоса потока по углу атаки. Коэффициент эффективности НПII определяется по формуле: 
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Для прямолинейных, без излома передней и задней кромок НПI, производную
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можно рассчитать по формуле: 
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где:
[image: image236.wmf]a
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- производная по углу атаки среднего угла скоса потока около второй несущей поверхности (НПII);
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консольной части первой несущей поверхности (КНП I);
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- размах первой несущей поверхности (НПI);
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- диаметр фюзеляжа в нормальных к оси фюзеляжа сечениях, проходящих через 
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 НПI и НПII;
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- удлинение консольной части НПI;
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- расстояние между свободными вихрями вихревой системы, заменяющей НПI, 
[image: image245.wmf]I

0

0I

d

l

l

+

=

;
[image: image246.wmf]I

l

l

кнп

0

4

p

=

;


[image: image247.wmf]I
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 - коэффициент интерференции НПI с фюзеляжем; 
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- коэффициент, учитывающий расстояние между НПI и НПII, определяемый по формулам:

при М < 1 ,  
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при М > 1 ,  
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где х- расстояние между фокусами КНПI и КНПII (рис 2.14). 

Если 
[image: image251.wmf]x
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< 1.2, то величина производной угла скоса потока по углу атаки определяется только свободными концевыми вихрями. Скорость Vi, индуцируемая одним вихрем, определяется индуктивной скоростью от полубесконечного вихря:
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- расстояние от оси вихря до центра площади 
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 (рис 2.14).

Тогда 
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[image: image257.wmf]II

II

II

S

S

S

кнп

/

кнп

/

кнп

=

, где  
[image: image258.wmf]/

кнп

II

S

 - при сверхзвуковых скоростях часть площади НПII, на которую оказывает влияние впереди стоящая НПI (на рис. 2.14 заштрихованная область НПII). Для дозвуковых скоростей 
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Если подкоренное выражение в формуле для
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 при М > 1 оказывается отрицательным, то скос потока в области НПII отсутствует, т.к. НПII оказывается вне зоны влияния НПI. 

Коэффициент i , учитывающий осреднение угла скоса потока по размаху НПII определяется по графикам рис. 2.15 –2.17, где 
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Рис. 2.14
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Рис 2.15
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Рис 2.16
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Рис 2.17

2.4.2.   Определение коэффициента эффективности несущей поверхности (НПII), находящейся в следе за несущей поверхностью (НПI), для аэродинамической компоновки схемы «Утка».

для компоновки типа «Утка», когда размах НПI меньше размаха НПII, во внутренней области НПII (область 1) , расположенной между свободными вихрями, угол атаки (1 = ( ( (1, так как скорость 
[image: image268.wmf]1
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, индуцированная вихрями НПI, направлена вниз, а во внешней области НПII (область 2), угол атаки (2 = ( + (2 так как скорость, 
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 направлена вверх (рис. 2.18 а,б). Определение коэффициента эффективности НПII производится следующим образом:
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Рис.2. 19

1) по методике, изложенной в п. 2.4.1. определяется производная среднего угла скоса потока по углу атаки 
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 для случая 
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. Далее вычисляется коэффициент эффективности для внутренней области НПII 
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2) производная среднего угла скоса потока по углу атаки 
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 для внешней по отношению к свободным вихрям от ПГО области НПII определяется по формуле: 
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3) коэффициент 
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 определяется по графику рис 2.19 в зависимости от параметра 
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4)  далее вычисляется коэффициент эффективности для внешней области НПII 
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5) суммарный коэффициент эффективности  НПII определяется по формуле: 
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, где 
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- площадь части консоли НПII, находящейся в области между свободными вихрями и фюзеляжем, 
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- площадь части консоли НПII, находящейся во внешней области  (рис. 2.18а).

2.4.3. Определение коэффициента торможения потока около первой и второй несущих поверхностей.

Коэффициент торможения потока определяется как отношение скоростного напора возмущенного потока в рассчитываемой области к скоростному напору невозмущенного потока 
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- плотность и скорость возмущенного потока, 
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- плотность и скорость невозмущенного потока.

Коэффициент торможения в области первой несущей поверхности 
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 определяется по графикам рис 2.20. Торможение в этой области вызвано наличием носовой части фюзеляжа, поэтому 
[image: image287.wmf](

)

¥

=

М

,

f

К

I

Т

нос

нп

l

. В первом приближении можно не учитывать форму носовой части. При дозвуковых числах Маха торможение определяется трением, при сверхзвуковых числах Маха определяющим является торможение потока за скачком уплотнения. Графики, приведенные на рис. 2.20а определяют коэффициент торможения
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 за скачком, образующимся около остроносого тела. Для затупленной носовой части этот коэффициент можно определить по газодинамическим таблицам для прямого скачка уплотнения, который образуется перед носовой частью фюзеляжа. По 
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Коэффициенты торможения потока в области второй несущей поверхности 
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[image: image294.wmf]*
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 определяется по графикам рис. 2.20б. 
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 где х - расстояние между фокусами КНПI и КНПII (рис 2.14).  
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Для нормальной аэродинамической компоновки 
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Указанные соотношения применяются и для расчета коэффициентов КТ частей самолета, расположенных соответственно в областях крыла и горизонтального оперения.
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Рис 2.20а
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Рис 2.20б

3. Определение коэффициента момента тангажа и фокуса по углу атаки самолета.

Момент тангажа самолета создается крылом, горизонтальным оперением, фюзеляжем и всеми несущими надстройками и подвесками, если они имеются.

Коэффициент момента тангажа самолета: 
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- момент аэродинамических сил самолета относительно оси z, S – площадь крыла с подфюзеляжной частью, 
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- скоростной напор невозмущенного потока.

При малых углах атаки можно принять зависимость коэффициента mz от углов атаки (mz = f(()) линейной. Тогда 
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- угол атаки самолета; 
[image: image308.wmf]a

z

m

- производная коэффициента момента тангажа по углу атаки, имеющая порядок:
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Здесь 
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 производные коэффициентов подъемной силы по углу атаки, соответственно, изолированного фюзеляжа (п. 2.1), консольных частей крыла, горизонтального оперения (п 2.2), изолированных мотогондол и других элементов конструкции самолета, при обтекании которых может возникать подъемная сила;
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- коэффициенты, учитывающие интерференцию крыла и горизонтального оперения с фюзеляжем (п. 2.3);
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- коэффициенты торможения потока у крыла, горизонтального оперения, какого-либо элемента конструкции самолета (п 2.4.3);
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 - коэффициенты эффективности крыла и горизонтального оперения, соответственно (п. 2.4.1, 2.4.2);

При малых углах атаки
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 нормальная сила практически не отличается от подъемной силы, поэтому в формуле (3.1) производные 
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для самолета и всех его частей.
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- соответственно расстояния от фокуса консольных частей крыла, го, изолированного фюзеляжа, j-й подвески или мотогондолы до оси Z (рис 3.1), которые можно определить по чертежу эквивалентной компоновки с учетом его масштаба или рассчитать эти размеры по данным геометрии эквивалентной схемы самолета. Ось Z согласно ГОСТу проходит через центр масс самолета в сторону правого крыла самолета. Если положение центра масс неизвестно, то ось Z проводят через переднюю кромку САХ крыла с подфюзеляжной частью. Знаки 
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 определяются согласно ГОСТу. В случае, когда подъемная сила поверхности, приложенная в ее фокусе, создает относительгно оси Z кабрирующий момент, то знак момента Mz ”+”, если пикирующий - то ”–”.

Положения фокуса консольных частей крыла и го определяются по графикам рис. 3.2-3.5.,где 
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. Положение фокуса фюзеляжа определяется по соотношению:
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где коэффициент 
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рассчитывается относительно оси
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 - производные коэффициента подъемной силы по углу атаки, соответственно, фюзеляжа, его носовой части с учетом влияния цилиндра, кормовой части; 
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- расстояния от фокусов носовой части с учетом влияния цилиндра, кормовой части до оси 
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Рис. 3.1
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Рис 3.2   
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Рис 3.3   
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Рис 3.4   
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Рис 3.5   
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Рис. 3.6

Фокус кормовой части можно принять на середине ее длины– 0.5Lкорм .

Координата фокуса кормовой части 
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Координата фокуса носовой части определяется по формуле:
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где  
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- длина и объем носовой части фюзеляжа; 
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 учитывает смещение фокуса под влянием числа Маха и определяется по графику рис. 3.6. в зависимости от параметров 
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Для определения координат фокусов частей самолета относительно носка САХ крыла с подфюзеляжной частью необходимо нанести их на чертеже эквивалентной компоновки (рис. 3.1) и снять координаты 
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Далее по формуле 3.2 рассчитывается коэффициент 
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Положение фокуса самолета при малых углах атаки определяется из соотношения:
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полученное из соотношения (3.5) положение фокуса самолета необходимо нанести на чертеже эквивалентной компоновки (отложить от носка САХ крыла с подфюзеляжной частью и перенести на ось Х).

При наличии мотогондол и подвешиваемых грузов их фокус рассчитывается аналогично фокусу фюзеляжа. Сила, создающая момент тангажа приложена в фокусе мотогондолы или подвески. Плечо 
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в формуле 3.2 для каждой мотогондолы или подвески также может быть определено по чертежу эквивалентной компоновки.

В первом приближении интерференцией самолета и подвешиваемых грузов можно пренебречь.

4. Определение коэффициента лобового сопротивления самолета

Коэффициент лобового сопротивления компоновки самолета с фюзеляжем, симметричным относительно плоскости X0Z (
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для самолета с крылом малого удлинения, 
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для самолета с крылом большого удлинения, определяется как сумма коэффициентов лобового сопротивления при нулевой подъемной силе  - 
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Коэффициент 
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 - коэффициенты лобового сопротивления с учетом интерференции фюзеляжа с крылом, горизонтальным и вертикальным оперениями; 
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 коэффициенты лобового сопротивления мотогондол, подвешиваемых грузов и надстроек с учетом интерференции;
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-коэффициент, учитывающий дополнительное сопротивление, обусловленное технологическими неровностями  поверхности  (стыковочные узлы,  люки,  царапины) ,  
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 К - поправочный коэффициент, уточняющий формулу (4.2) на неучтенные факторы, К  =1.05 …1.1.

Коэффициент индуктивного сопротивления самолета
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где  А – коэффициент отвала поляры, 
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 - коэффициент подъемной силы самолета.

4.1. Определение коэффициента лобового сопротивления фюзеляжа при нулевой подъемной силе.

Коэффициент лобового сопротивления фюзеляжа самолета при нулевой подъемной силе 
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Расчет коэффициента лобового сопротивления изолированного фюзеляжа при нулевой подъемной силе выполняется по соотношению:
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где 
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- коэффициент лобового сопротивления трения, 
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Коэффициент лобового сопротивления трения определяется по формуле: 
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 Рис 4.1 Зависимость удвоенного коэффициента трения плоской пластинки от числа Rе и 
[image: image384.wmf]t

x

 в несжимаемом потоке, 
[image: image385.wmf]t

x

- относительная координата точки перехода л.п.с в т.п.с. 


[image: image386.wmf]0

1

2

3

4

5

6

0

0

.

2

0

.

4

0

.

6

0

.

8

1

1

.

2

М

¥

m

1

x

=

т

0.8

0.6

0

x

=

т

0.5

0.2


Рис 4.2 Зависимость коэффициента трения плоской пластинки от числа М(
пограничного  слоя  (рис 4.1),  
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  -  число  Рейнольдса, рассчитанное по длине фюзеляжа 
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 - площадь омываемой поверхности фюзеляжа (боковой, без площади поверхности донного среза),
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Рис 4.3

Коэффициент сопротивления давления определяется по формуле:
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 - соответственно коэффициенты сопротивления давления носовой и кормовой частей, донного сопротивления, отнесенные к площади миделевого сечения
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Коэффициент сопротивления давления заостренной носовой части определяется по графикам рис. 4.4 а,б для конической и оживальной (в частности параболической) носовых частей. Если носовая часть затуплена, то необходимо учесть сопротивление от затупления. На рис 4.5 а,б приведены примеры конической (а) и оживальной (б) носовых частей, где r – радиус сферического затупления носовой части. 

Коэффициент сопротивления конической носовой части с затуплением (рис. 4.5а) рассчитывается по соотношению: 
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где 
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- коэффициент сопротивления исходной, без затупления , конической носовой части (рис. 4.4а).

Коэффициент сопротивления оживальной (параболической) носовой части с затуплением (рис 4.5б)  определяется по соотношению:
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где 
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- коэффициент сопротивления исходной, без затупления, оживальной носовой части (рис. 4.4б), 
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- дополнительный коэффициент сопротивления сферического затупления, определяемый по графику рис. 4.6
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Рис. 4.4а. График для расчета 
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Рис. 4.4б. График для расчета 
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Рис 4.6

Фюзеляж с воздухозаборником двигателя, рассчитанным на дозвуковые и малые сверхзвуковые скорости, представляет собой простой диффузор без центрального конуса. На больших сверхзвуковых скоростях применяют воздухозаборник с центральным телом. Такой воздухозаборник характеризуют следующие геометрические параметры: угол полураствора центрального конуса 
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 и вынос конуса 
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 относительно обечайки диффузора, изменяющийся в зависимости от числа Маха набегающего потока (рис.4.7).

В общем случае, коэффициент сопротивления носовой части фюзеляжа, выполненной в виде тела вращения с центральным воздухозаборником, представляется в виде:
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где 
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площадь входного сечения воздухозаборника, 
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- коэффициент лобового сопротивления носовой части с протоком при 
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- коэффициент добавочного сопротивления воздухозаборника, возникающий при 
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- коэффициент подсасывающей силы воздухозаборника, которая теоретически полностью реализуется при определенном закруглении кромок воздухозаборника и криволинейных обводов носовой части фюзеляжа.

Сверхзвуковые самолеты имеют острые кромки воздухозаборника. В этом случае подсасывающая сила на его кромках практически не реализуется. 

Современные воздухозаборники проектируются таким образом, что при всех расчетных режимах работы двигателя 
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Зависимость коэффициента для сверхзвуковых скоростей
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, представлены на графиках рис 4.8 а,б.

При дозвуковых скоростях 
[image: image423.wmf]нос

xa

C

 для воздухозаборника с протоком при 
[image: image424.wmf]j

~

 = 1, 
[image: image425.wmf]0

нос

<

xa

C

. Поэтому при расчете коэффициента лобового сопротивления самолета - 
[image: image426.wmf]0

xa

C

коэффициент 
[image: image427.wmf]нос

xa

C

 можно не учитывать, увеличивая 
[image: image428.wmf]0

xa

C

 в запас в счет точности расчета.
При 
[image: image429.wmf]j

~

 < 1, коэффициент 
[image: image430.wmf]нос

xa

C

 рассчитывается по соотношению 4.9, коэффициенты 
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 определяются по графикам рис 4.9, 4.10.
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Коэффициент сопротивления кормовой части фюзеляжа 
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форма обводов кормовой части), определяется по графику рис. 4.11а,б.
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Рис. 4.9.  Зависимость коэффициента подсасывающей силы воздухозаборника от коэффициента расхода воздуха
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Рис.   4.10. Зависимость коэффициента добавочного сопротивления

простого диффузора от коэффициента расхода воздуха

График для расчета
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Рис 4 11 а— прямолинейные обводы кормовой части
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Рис 4.11б — параболические обводы кормовой части
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Рис. 4.12 Зависимость коэффициента донного давления тела вращения от числа Маха при (корм=1
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Рис 4.13  Влияние сужения кормовой части на коэффициент донного давления

Коэффициент сопротивления донного среза при неработающем двигателе определяется для всех значений числа М( по формуле :
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где 
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Рис 4.14 Схема замены действительной кормовой части фиктивной (заштри-хованная область отбрасывается)

Расчет коэффициента сопротивления при нулевой подъемной силе 
[image: image473.wmf](

)

k

/

xa

C

мг

0

 k–й мотогондолы аналогичен расчету коэффициента сопротивления фюзеляжа.

4.2.    Расчет коэффициента лобового сопротивления несущей поверхности (крыла, ГО, ПГО, ВО) при нулевой подъемной силе.

Коэффициент лобового сопротивления изолированной несущей поверхности при нулевой подъемной силе 
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где 
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 - коэффициент профильного сопротивления, состоящий из сопротивления трения и сопротивления давления, обусловленного перераспределением давления из-за влияния вязкости; 
[image: image477.wmf]вл

ха

С

- коэффициент волнового сопротивления, обусловленный потерями полного давления (потерями энергии) в скачках уплотнения и перераспределением давления на трансзвуковых и сверхзвуковых скоростях.

Коэффициент профильного сопротивления: 
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где 
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- коэффициент, учитывающий долю несущей поверхности, занятую мотогондолами. Если мотогондолы отсутствуют, то 
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Рис 4.16

Коэффициент трения плоской пластины 
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 - средняя аэродинамическая хорда консольной части несущей поверхности (крыла, ГО, ПГО, ВО). Как и в случае расчета коэффициента сопротивления трения фюзеляжа, для несущей поверхности можно принять пограничный слой турбулентным. Некоторое завышение коэффициента сопротивления допускается, что определяет запас тяги двигателя.

Коэффициент волнового сопротивления несущей поверхности определяется по соотношению
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где 
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 - коэффициент волнового сопротивления несущей поверхности с ромбовидным профилем. Зависимости 
[image: image492.wmf](

)

÷

ø

ö

ç

è

æ

-

=

¥

h

c

l

l

l

,

tg

,

M

f

c

C

c

xa

1

2

2

ромб

вл

 на рис 4.17а,б,в позволяют определить коэффициент 
[image: image493.wmf](

)

ромб

вл

xa

C

. 

K - коэффициент, учитывающий влияние на волновое сопротивление ромбовидного профиля формы расчетного профиля в случае крыла бесконечного размаха - (таблица 4.2), 

( -  коэффициент, учитывающий влияние относительной толщины профиля, угла стреолвидности и удлинения рассматриваемого крыла (рис. 4.18а), где 
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Рис. 4.17а  График для расчета волнового сопротивления крыльев с ромбовидным профилем
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Рис. 4.17б  График для расчета волнового сопротивления крыльев с ромбовидным профилем
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Рис. 4.17в. График для расчета волнового сопротивления крыльев с ромбовидным профилем
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Таблица 4.2
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Рис. 4.18а

В трансзвуковом потоке 
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Рис 4.18б

Для ориентировочной оценки коэффициента волнового сопротивления крыла сложной формы в плане исходное крыло разбивают на 2 вспомогательных простых крыла с постоянной стреловидностью по передней кромке
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и общей площадью в плане 
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(рис. 2.10). Коэффициент волнового сопротивления рассчитывается по формуле 
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где 
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- коэффициент волнового сопротивления n-го вспомогательного простого крыла,

 K -коэффициент, учитывающий влияние интерференции на волновое сопротивление крыла. В приближенных расчетах можно принять   K = 1.15…1.2.
Расчет коэффициента сопротивления несущей поверхности при нулевой подъемной силе с учетом интерференции с фюзеляжем выполняется по соотношению 
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где 
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 - коэффициент сопротивления изолированной несущей поверхности (4.12), 
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4.3.  Расчет коэффициента сопротивления подвешиваемых грузов. 

Расчет коэффициента сопротивления j – й наружной подвески (груза) c учетом интерференции определяется выражениями:

· при подвеске без пилонов
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· при подвеске на пилонах 
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- площадь миделевого сечения подвешиваемого груза;
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[image: image528.wmf]гр

K

- коэффициент интерференции между подвеской и корпусом самолета.
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аналогичен расчету коэффициен-та сопротивления при нулевой подъемной силе изолированного фюзеляжа (мотогондолы) и несущей поверхности.
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4.4.     Определение коэффициента индуктивного сопротивления самолета

Коэффициент индуктивного сопротивления самолета определяется соотношением
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где А  - коэффициент отвала поляры первого рода, 
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где при заданном значении 
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 Отвал поляры при отсутствии подсасывающей силы для всех чисел Маха определяется:
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При закругленной передней кромке крыла возможно образование подсасывающей силы. В этом случае для дозвуковых скоростей отвал поляры рассчитывается по формуле
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где эффективное удлинение 
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где 
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При сверхзвуковых скоростях в случае дозвуковой передней кромки крыла 
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Рис. 4.19 График для расчета 
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Рис. 4.20 График для расчета коэффициента реализации подсасывающей силы

Коэффициент подсасывающей силы определяется по формуле: 
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где 
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Отсюда следует, что с учетом подсасывающей силы отвал поляры изменяется по углам атаки.
5. Построение поляры первого рода, зависимости 
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Коэффициент лобового сопротивления самолета 
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Коэффициент подъемной силы самолета 
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Рис. 5.1

6. Расчет балансировочной поляры самолета

Для выполнения установившегося режима полета в продольной плоскости самолет должен быть сбалансирован, т.е. момент тангажа самолета, а, следовательно, коэффициент момента тангажа самолета  mz = 0.
Продольная балансировка осуществляется отклонением органов продольного управления самолетом: отклонением рулей высоты, стабилизатора или одновременно и того и другого.

Каждому значению угла атаки и коэффициенту подъемной силы самолета соответствует угол поворота органов продольного управления, при котором mz = 0. Этот угол атаки называется балансировочным углом атаки самолета ((= (бал, mz = 0) 
При нейтральном положении управляющей поверхности нормальная сила самолета приложена в центре давления самолета (ц.д.), который в общем случае не совпадает с центром масс. Если самолет симметричен относительно плоскости xz, то центр давления самолета совпадает с фокусом самолета (При малых углах атаки Y ( Ya где Ya – подъемная сила самолета, Y – нормальная сила)
Подъемная сила несбалансированного самолета создает момент тангажа. При балансировке отклонением управляющей поверхности создается такая дополнительная подъемная сила на горизонтальном оперении (Yaго, которая создает уравновешивающий момент тангажа, балансирующий самолет.
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отсюда
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Коэффициент подъемной силы сбалансированного самолета:
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6.1 Приращение коэффициента подъемной силы самолета при отклонении управляющих поверхностей (
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6.1.1 Для самолета нормальной аэродинамической схемы:

Для полностью поворотного ГО 
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 - коэффициент подъемной силы консольной части ГО;
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Если ГО компоновки самолета имеет неподвижный стабилизатор с рулем высоты, то угол отклонения руля высоты
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где 
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- коэффициент эффективности руля высоты,

[image: image613.wmf](

)

1

го

в

в

<

=

¥

М

S

S

n

, 
[image: image614.wmf](

)

1

го

в

в

>

=

¥

М

S

S

n



[image: image615.wmf]в

S

- площадь руля высоты.
Тогда
[image: image616.wmf]в

в

го

го

d

j

n

C

C

ya

ya

=

D

                                  

     (6.6)

Если отклоняются одновременно стабилизатор и руль высоты, то 
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6.1.2 Для аэродинамической компоновки самолета типа «утка» 

Дополнительный коэффициент подъемной силы от отклонения горизонтального оперения (ПГО):

Для полностью поворотного ПГО
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где 
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-коэффициент интерференции ПГО с фюзеляжем (рис. 2.11).

 В случае неподвижного стабилизатора ПГО при отклонении рулей высоты
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При одновременном отклонении стабилизатора и рулей высоты
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Отклонение переднего горизонтального оперения (ПГО) вызывает перед крылом угол скоса потока - 
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Этот угол скоса потока приведет к изменению подъемной силы крыла: 
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[image: image631.wmf]кр
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 - коэффициент торможения потока перед крылом,
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6.2. Коэффициент подъемной силы самолета с отклоненными управляющими поверхностями.

6.2.1 Коэффициент подъемной силы самолета нормальной аэродинамической компоновки при малых углах атаки с отклоненными управляющими поверхностями: 
а) полностью поворотное ГО: 
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б) отклоняются рули высоты, стабилизатор неподвижен:
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в) отклоняются одновременно стабилизатор и рули высоты:
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6.2.2. Коэффициент подъемной силы компоновки самолета схемы «Утка» при малых углах атаки с отклоненными управляющими поверхностями можно представить:
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а) полностью поворотное ПГО: 
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определяется по формуле (6.8);

б) отклоняются рули высоты, стабилизатор неподвижен: 
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в) отклоняются одновременно стабилизатор и рули высоты: 
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6.3 Коэффициент подъемной силы самолета при его балансировке 

6.3.1 Аэродинамическая компоновка нормальной схемы, 

а) Статический устойчивый самолет   (
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) (рис. 6.1)
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В пределах малых углов атаки 
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б) статически неустойчивый самолет   (
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В пределах малых углов атаки 
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6.3.2. Аэродинамическая компоновка схемы "Утка". 

а) статический устойчивый самолет (
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Рис. 6.3
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В пределах малых углов отклонения ПГО 
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б) статически неустойчивый самолет   (
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Рис 6.4
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В пределах малых углов атаки 
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6.4 Определение балансировочных углов атаки.
6.4.1. Построение зависимости 
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Рис. 6.5

6.4.2. Определение 
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где  
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В случае отклонения ПГО на угол
[image: image689.wmf]0

пго

<

j

 или 
[image: image690.wmf]0

в

<

d

 - 
[image: image691.wmf]0

го

<

D

z

m

, при 
[image: image692.wmf]0

пго

>

j

 или 
[image: image693.wmf]0

в

>

d

 - 
[image: image694.wmf]0

пго

>

D

z

m

.
6.4.3 Определение
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при этом необходимо проследить размерность 
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6.4.4. Определение
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6.5. Построение балансировочной поляры самолета при 
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[image: image718.wmf]0

>

a

 и 
[image: image719.wmf]0

<

a

) в соответствии с проведенным расчётом при неотклоненных рулевых поверхностях. При этом предполагалось 
[image: image720.wmf]0

0

=

a

, 
[image: image721.wmf]0

0

=

z

m

, т.к. эквивалентная схема компоновки заданного самолета принята симметричной относительно плоскости XОZ. Исходная поляра 1 на рис.6.6
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6.5.3. Построение балансировочной поляры статически устойчивого самолета нормальной аэродинамической компоновки при 
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Рис 6.6

Раздел II. Расчет аэродинамических характеристик самолета в боковом установившемся движении.
Современные самолeты, как правило, имеют аэродинамическую компоновку симметричную относительно продольной плоскости. Поэтому поперечная сила и аэродинамические моменты относительно осей X и Y могут возникать только при несимметричном обтекании его воздушным потоком относительно плоскости ХОY, т.е. при появлении угла скольжения ( и отклонении органов управления креном и рысканием (рис. 7.1) Боковые моменты возникают в полете и от несимметричной тяги (при одностороннем отказе двигателя (двигателей) и при управлении вектором тяги). В данном случае влияние тяги на аэродинамические силы и моменты не рассматривается.

7. Определение коэффициентов поперечной силы и моментов крена и рыскания самолета.

При наличии угла скольжения самолета возникают поперечная сила (Z) и аэродинамические моменты крена ( Мх ) и рыскания ( My ), которые выражаются через аэродинамические коэффициенты:
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При малых углах атаки и скольжения:
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Тогда основными аэродинамическими характеристиками самолета в установившемся боковом движении можно считать следующие зависимости:
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Если коэффициент подъемной силы Суа= 0, т.е. угол атаки   (  = 0 либо (  = (0, то коэффициенты зависимости (7.3) будут изменяться только по числам Маха невозмущенного потока (
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 рассматривается исходный , а не эквивалентный фюзеляж
7.1 Коэффициент поперечной силы самолета.

Аэродинамическую поперечную силу самолета определяют, в основном, поперечные силы, возникающие при обтекании фюзеляжа - 
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где 
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Производная коэффициента поперечной силы по углу скольжения самолета:
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- производные поперечной силы по углу скольжения изолированных фюзеляжа и МГ, изолированного ВО;
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Коэффициенты
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изолированных частей самолёта определя-ются аналогично производным коэффициентов подъемной силы по углу атаки изолированных фюзеляжа, мотогондолы и вертикального оперения, принимая (((().
При определении 
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- производная коэффициента подъемной силы несущей поверхности, состоящей из двух консолей ВО (рис. 7.2).
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При малых углах скольжения можно приближенно считать, что поперечная сила Z равна боковой силе Za.

7.2 Коэффициент момента крена самолета.

Аэродинамический момент крена самолета Mx создается силами, действующими на крыло, горизонтальное и вертикальное оперения. Если ( = 0 или ( = (0 при отсутствии углов установки крыла и ГО, при неотклоненных рулях управления моментом крена, Mx будет создаваться силой, действующей на ВО при ( ( 0 и боковой силой, вызванной наличием поперечного "V" у крыла и ГО (рис.7.3).
Согласно (7.1), (7.2) коэффициент момента крена самолета можно определить производной коэффициента момента крена по углу скольжения :
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где 
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 - расстояние от продольной оси самолета до центра тяжести площади ВО.
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где - 
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 - средняя высота фюзеляжа в сечении плоскости симметрии в пределах центральной хорды крыла и ГО, соответственно, 
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7.3. Коэффициент момента рыскания самолета.

Аэродинамический момент рыскания самолета Му появляется при скольжении самолета (( ( 0) и при отклонении руля направления, элеронов и интерцепторов и создается поперечными и продольными силами действующими на ВО , фюзеляж, МГ, крыло и ГО (при ( = 0, (0 ( 0). 

При ( = 0 или ( = (0 и малом ( коэффициент момента рыскания самолета можно характеризовать производной коэффициента момента  рыскания самолета по углу скольжения.
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где 
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Координату фокуса ВО по углу скольжения можно определить как относительную координату фокуса по углу атаки 
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где 
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7.4. Расчет координаты фокуса самолета по углу скольжения
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                                         Рис. 7.3
Раздед III  Особенности расчета аэродинамических характеристик самолета, несимметричного относительно плоскости XOZ,  в продольной плоскости.
Большинство аэродинамических компоновок несимметричны относительно плоскости XOZ, что определяется круткой и кривизной несущих поверхностей (крыла и горизонтального оперения), углом их установки относительно базовой плоскости соответствующей несущей поверхности, а также типом аэродинамической компоновки , углом отклонения органов управления в полетной конфигурации и механизации крыла при взлете и посадке самолета.  

8. Влияние несимметрии самолета относительно плоскости XOZ на его аэродинамические характеристики в продольной плоскости.

Несимметрия самолета приводит к: 

· появлению угла атаки ( ( 0, при котором коэффициент подъемной силы самолета равен нулю. Этот угол атаки обозначается 
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;

· необходимости учитывать изменение коэффициента интерференции между фюзеляжем и несущей поверхностью;

· определению коэффициента подъемной силы самолета - 
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, соответствующего коэффициенту минимального лобового сопротивления 
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, необходимого для расчета  коэффициента индуктивного сопротивления;

· изменению коэффициентов подъемной силы и лобового сопротивления при отклонении органов управления;

· необходимости учитывать несимметрию самолета при расчете его максимального аэродинамического качества.

8.1.  Расчет угла атаки при нулевой подъемной силе - 
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угол атаки нулевой подъемной силы самолета определяется соотношением:
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где 
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 определяются по формуле (2.1) и рис.  2.6 … 2.9.
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- угол нулевой подъемной силы изолированных несущих поверхностей – первой и второй, расположенной в следе первой, соответственно;
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- угол нулевой подъемной силы с учетом интерференции с фюзеляжем, соответственно, первой и второй несущих поверхностей;
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- угол крутки, соответственно первой и второй несущих поверхностей;
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- коэффициенты интерференции несущих поверхностей с фюзеляжем (рис. 2.11);
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8.1.1. Определение угла атаки при нулевой подъемной силе изолированной несущей поверхности.
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где 
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Производная 
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Производная 
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- коэффициент лобового сопротивления несущей поверхности при нулевой подъемной силе - 
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Рис. 8.3

Если крутка и кривизна по размаху несущей поверхности изменяется 
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8.2. Определение коэффициента интерференции между несущей поверхностью и фюзеляжем.
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При расчете коэффициента лобового сопротивления при нулевой подъемной силе для схемы «низкоплан» 
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8.3. Определение коэффициента индуктивного сопротивления несимметричного самолета.
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8.4.  Расчет приращения коэффициента подъемной силы и лобового сопротивления при отклонении рулевых поверхностей.

Приращение коэффициента подъемной силы самолета 
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Приращение коэффициента лобового сопротивления самолета вследствие отклонения органов управления определяется коэффициентом 
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- для схемы летающее крыло,
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8.5.  Максимальное аэродинамическое качество несимметричного самолета.

Максимальное аэродинамическое качество 
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Расчет максимального аэродинамического качества для несимметричного самолета проводится по формуле:


[image: image910.wmf]÷

ø

ö

ç

è

æ

-

=

*

y

а

x

а

max

A

С

A

С

К

0

1

2

1

       ,                                     (8.14а)

для симметричного самолета 
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8.6.   Построение поляры первого рода для несимметричного самолета при 
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Коэффициент подъемной силы самолета : 
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Рис 8.4. Поляра 1 рода для несимметричного самолета

9. Влияние отклонения взлетно-посадочной механизации  самолета на его аэродинамические характеристики.

На взлете и посадке самолета при малых скоростях для увеличения подъемной силы используется механизация задней и передней кромок крыла, соответственно, закрылки, предкрылки, щиток Крюгера.

Экспериментальные исследования показали, что при отклонении закрылков и предкрылков поле углов скоса потока за крылом изменяется таким образом, что его производная по углу атаки 
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 практически не изменяется (рис. 9.1.) для самолетов с крылом среднего и большого удлинения. Это условие для оценочного расчета можно принять для самолетов с крылом малого удлинения. Такое допущение позволяет изменение аэродинамических коэффициентов крыла при отклонении закрылков и предкрылков с достаточной точностью, с учетом интерференции крыла и фюзеляжа, принять как изменение аэродинамических коэффициентов самолета.

Изменение коэффициента подъемной силы самолета при отклонении закрылков и предкрылков определяется соотношениями:
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 - приращение коэффициентов подъемной силы и максимальной подъемной силы при отклоненных закрылках и предкрылках, соответственно.
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- эффективный угол отклонения закрылка, рис. 9.4
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9.1.2. Изменение производной коэффициента подъемной силы по углу атаки.
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9.1.3. Изменение коэффициента максимальной подъемной силы от отклонения закрылка.

Для простого закрылка
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Для однощелевого закрылка
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9.2   Изменение коэффициента максимальной подъемной силы от отклонения механизации передней кромки крыла.

В случае отклоняемого предкрылка:
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Для выдвижного закрылка:
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b – местная хорда крыла,


[image: image979.wmf]пк

c

 – стреловидность передней кромки крыла.

9.3 Приращение коэффициента лобового сопротивления от отклонения механизации крыла.

Отклонение механизации задней и передней кромок крыла приводит к появлению дополнительного сопротивления крыла и , следовательно , к росту коэффициента лобового сопротивления самолета.

9.3.1. Влияние отклонения закрылка на сопротивление самолета

Дополнительное сопротивление при отклонении закрылка связано с увеличением как профильного, так и индуктивного сопротивления.
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где 
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 - приращение профильного сопротивления (рис. 9.5а,б)
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 - приращение индуктивного сопротивления самолета, 
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9.3.2.  Влияние отклонения механизации передней кромки на коэффицитент лобового сопротивления самолета
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Рис. 9.3 а Схема для определения параметров 
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Рис. 9.3 б Вспомогательная функция для определения коэффициента размаха 
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Рис. 9.6

 Раздел IV. Особенности расчета аэродинамических характеристик самолета в продольной плоскости на больших углах атаки.

Современные маневренные самолеты способны летать в широком диапазоне углов атаки и чисел Маха. крейсерские режимы полета выполняются, как правило, на малых углах атаки (близких к углу максимального аэродинамического качества самолета) и высоких скоростях. Для описания этих режимов достаточно рассчитать аэродинамические коэффициенты самолета на малых углах атаки (линейные характеристики) во всем расчетном диапазоне чисел Маха. Режимы, связанные с ведением воздушного боя, перехватом цели, уходом от средств ПВО, спортивным и показательным пилотажем, выполняются на малых скоростях и больших углах атаки. Для описания этих режимов необходимо получить аэродинамические характеристики самолета во всем диапазоне летных углов атаки на малых (дозвуковых) скоростях. Наиболее важными параметрами являются критический угол атаки и коэффициент максимальной подъемной силы.

В данном разделе приведена методика расчета аэродинамических характеристик на больших углах атаки для самолета нормальной аэродинамической компоновки. методика расчета аэродинамических характеристик на больших углах атаки для самолета схемы «утка» изложена в работе [ 6 ]

10. Определение коэффициента максимальной подъемной силы и критического угла атаки самолета для дозвуковых скоростей.
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коэффициенты С и D определяются пр графикам рис 10.5 а,б.
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Рис 10.7
10.1.2. Критический угол атаки компоновки самолета с крылом большого удлинения

Критический угол атаки 
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10.2.2. Критический угол атаки компоновки самолета с крылом малого удлинения
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10.3. Построение зависимости 
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В промежутке между углами 
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где 
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- значение коэффициента в точке С, которая выбирается произвольно.
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Для компоновки самолета с крылом малого удлинения линейный участок зависимости 
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Приложение

Таблица параметров стандартной атмосферы

	Геометри-ческая высота, м
	Темпера-тура
T, К
	Давление,

p, Па
	Плотность, кг/м3
	Кинемати-ческая вязкость
(, м2/с
	Скорость звука
а , м/с

	0
	288,150
	1,01325+5
	1,22500
	1,4607-5
	340,294

	500
	284,900
	9,54613+4
	1,16727
	1,5195
	338,370

	1000
	281,651
	8,98763
	I.11166
	1,5813
	336,435

	1500
	278,402
	8,45597
	1,05810
	1,6463
	334,489

	2000
	275,154
	7,95014
	1,00655
	1,7147
	332,532

	2500
	271,906
	7,46917
	9,56954-1
	1,7868
	330,563

	3000
	266,659
	7,01212
	9,09254
	1,8628
	328,584

	3500
	265,413
	6,57804
	8,63402
	1,9429
	326,592

	4000
	262,166
	6,16604
	8,19347
	2,0275
	324,589

	4500
	258,921
	5,77526
	7,77038
	2,1167
	322,573

	5000
	255,676
	5,40483
	7,36429
	2,2110
	320,545

	5500
	252,431
	5,05393
	6,97469
	2,3107
	318,505

	6000
	249,187
	4,72176
	6,60111
	2,4162
	316,452

	6500
	245,943
	4,40755
	6,24310
	2,5278
	314,385

	7000
	242,700
	4,11053
	5,90018
	2,6461
	312,306

	7500
	239,457
	3,82997
	5,57192
	2,7714
	310,212

	8000
	236,215
	3,56516
	5,25786
	2,9044
	308,105

	8500
	232,974
	3,31542
	4,95757
	3,0457
	305,984

	9000
	229,733
	3,08007
	4,67063
	3,1957
	303,848

	9500
	226,492
	2,85847
	4,39661
	3,3553
	301,697

	10000
	223,252
	2,64999
	4,13510
	3,5251
	299,532

	10500
	220,013
	2,45402
	3,88570
	3,7060
	297,351

	11000
	216,740
	2,26999
	3,64801
	3,8988
	295,154

	11050
	216,650
	2,25223
	3,62152
	3,9255
	295,069

	11500
	216,650
	2,09847
	3,37429
	4,2131
	295,069

	12000
	216,650
	1,93994
	3,11937
	4,5574
	295,069

	12500
	216,650
	1,79340
	2,88375
	4,9297
	295,069

	13000
	216,650
	1,657964
	2,66595-1
	5,3325-5
	295,069

	13500
	216,650
	1,53276
	2,46464
	5,7680
	295,069

	14000
	216,650
	1,41703
	2,27855
	6,2391
	295,069

	14500
	216,650
	1,31006
	2,10654
	6,7486
	295,069

	15000
	216,650
	1,21118
	1,94755
	7,2995
	295,069

	15500
	216,650
	1,11977
	1,80057
	7,8954
	295,069

	16000
	216,650
	1,03528
	1,66470
	8,5397
	295,069

	16500
	216,650
	9,571734+3
	1,59911
	9,2366
	295,069

	17000
	216,650
	8,84970
	1,42301
	9,9902
	295,069

	17500
	216,650
	8,18224
	1,31568
	1,0805-4
	295,069

	18000
	216,650
	7,56521
	1,21642
	1,1686
	295,069

	18500
	216,650
	6,99480
	1,12475
	1,2639
	295,069

	19000
	216,650
	6,46747
	1,03995
	1,3670
	295,069

	19500
	216,650
	5,97997
	9,61565-2
	1,4780
	295,069

	20000
	216,650
	5,52929
	8,89097
	1,5989
	295,069

	20050
	216,650
	5,48614
	8,82158
	1,6115
	295,069

	21000
	217,581
	5,11298
	7,57146
	1,8843
	295,703

	22000
	218,574
	4,04748
	6,45096
	2,2101
	296,377

	23000
	219,567
	3,46685
	5,50055
	2,6136
	297,049

	24000
	220,560
	2,97174
	4,69377
	3,0743
	297,720

	25000
	221,552
	2,54921
	4,00837
	3,6135
	298,389

	26000
	222,544
	2,18837
	3,42565
	4,2439
	299,056

	27000
	223,536
	1,87997
	2,92982
	4,8905
	299,722

	28000
	224,527
	1,61619
	2,50762
	5,8405
	300,386
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Рис4.8a. График для расчета � EMBED Equation.3  ��� носовой части с протоком при � EMBED Equation.3  ��� = 1 (прямолинейные обводы)














Рис. 4.8б. График для расчета � EMBED Equation.3  ��� носовой части с протоком при � EMBED Equation.3  ��� = 1 (параболические обводы)
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Рис 4.7 Схема воздухозаборника с центральным телом
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