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I. Расчет лет ных характеристик самолета

К летным характеристикам самолета, которые рассчитываются в рамках курсового и 

дипломното проектирования, относятся: диапазон высот и скоростей установившегося 

горизонтального полета с учетом эксплуатационных ограничений; скороподъемность, 

теоретический и практический потолки; дальность и продолжительность полета, взлетные и 

посадочные характеристики.

Для маневренных самолетов дополнительно рассчитываются область динамических 

режимов полета и характерные маневры самолета а горизонтальной и вертикальной плоскостях.

1 ! Исходные данные для расчета летных характеристик самолета

1 При расчете летных характеристик самолета предполлгвется, что схема самолета, его 

основные пзрамефы,атрсдинамические силовые характеристики и тип двигателя заданы.

д. В расчетах используются следующие значения основных параметров самолета: т ,„ - 

взлетная масса самолета при номинальной загрузке, т.- - масса топлива в основных баках, т& - 

масса сбрасываемы?' г рузов, $  - площадь крыла.

3 Аэродинамические силовые характеристики задаются в виде поляр и зависимостей 

Су»(«) для полетной, взлетной и посадочной конфигураций самолета (рис 1.1 - 1.3) Если эти 

характеристики неизвестны, то они могут быть рассчитаны по методикам, изложенным в [3,5] 

или нз ЭВМ по программам для дозвуковых и сверхзвуковых самолетов [6].

4. Для самолетов с турбореактивными двигателями используются: Ро - суммарная 

располагаемая тяга цзисателей на теките при М  — 0 на максимально-продолжительном 

(номинальном) режиме их работы, /'„.у. тяга двигателей на азяелю м режиме, СУдо - удельный 

расход топлива двига; еля :та земле при М  — б на номинальном режиме

К характеристикам двигательной установки относятся также степень двухконтурности, 

высотно-скоростные (тяговые, расходные) и дроссельные характеристики. При отсутствии 

точных данных о конкретном двигателе можно по;;ьзоват ься типовыми характеристиками 

(приложение 3)

5 При наличии форсажа используются также Рщ и С’у̂  - тяга и удсльньнЛ расход

топлива при полном форсаже на земле н М ~  О



Рис 1.1. П рим ерны й вид сем ейства поляр дозвукового самолета

Рис. 1.2. П рим ерны й вид семейства поляр сверхзвукового сам олета
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6 Для самолетов с винтовыми двигателя?.™ используются номинальная мощность 

двигателя No и удельный расход топлива Сжш.

Условия полета на каждой высоте характеризуются параметрами воздуха, 

соответствующими стандартной атмосфере.

1.2. Расчет летных характеристик самолета с турбореактивными двигателями

1.2.1 Расчет диапазона высот и скоростей установившегося горизонтального полета

Для расчета диапазона высот и скоростей необходимо построить диаграммы потребных и 

располагаемых тяг для различных высот и скоростей (иди чисел Af) и нескольких значений 

полетной массы самолета. Отрэ■ ьнчизаемся расчетом для средней полстной массы 

т~ т ,— — ж _ Т с р
тср ~ т вхч 2 2 ’

которую в дальнейшем будем обозначать через т

Задается несколько расчетных высот от нуля до предполагаемого теоретического 

потолка. Обязательно включаются предполагаемая крейсерская высота полета (У*р) и высота 

тропопаузы (Н  = 11000 м). Можно рекомендовать следующие высоты (я метрах) 

для дозвукового самолета. 0, 2000, 4000, 8000, 11000, !3000, 

для сверхзвукового самолета: 0, 3000, 6000, 9000, ! 1000, 15000. 18000 

Задаются значения чисел Маха от до максимальной величины М, для которой 

определена летная поляра самолет а

Минимальное число Маха установившегося горизонтального полета определястсх по

рассматриваемой высоте и определяется то таблице стандартной атмосферы (приложение 1)

Для каждой высоты и различных чисел М  определяются потребные г,, и располагаемые 

Рр тяги:

упрощенным методом тяг

формуле

где qt =  0,5 о а1 - с корост ной напор, который соответствует скорости звука нэ

Р;, = ~mf , Рр -  Ро Z (НМ).



Значения £ (И,М) спредех-яются по высотно-скоростным характеристикам двигателя.

Для большей точности построения диаграммы погребных тяг следует определить

минимальную для всех высот потребную тй.у в области докритических чисел М.

где Аяи* - максимальное аэродинамическое качество, определяемое по докритической

лоляре са мол era

Макси •дальнему качеству соответствует наивыгоднейшая скорость полога Ую или

соответственно Л/ш.

где Сузьл - коэффициент аэродинамической подъемной силы при наивыгоднейшем уг ле атаки.

На больших высотах минимальные скорости (иди числа А4*,) определяют»! в левый 

точках пересечения кривых потребных к располагаемых тяг, а наивыгоднейшие скорости (или 

числа М „ )  определяются по кривым по гребных тяг при Рптт.

Для каждой высоты полета расчет погребных и располагаемых тяг удобно вести по 

схеме, приведенной » табя !. S

р mg



я

Таблица !.! 

Расчет потребной и располагаемой тяг

Я  = .. м, qt = ... Н/м5, а = .. м/с; А = ..

и Рекомендуемые числа Маха 

Для дозвукового самолета 

Л/П1ЖЬ М ш, 0,2 (или 0.3); 0,5; 0,6, Л-/ч„ 

далее закритические числа А/, для которых 

заданы поляры самолета 

Для сверхзвукового самолета 

А б^; ЛУа„  0,3, 0,5, 0,7, ЛУ^; 

далее закритические числа М , для которых 

заданы поляры самолета

А/, А45 Л/, АД А/з ■ •

V, м/с У = М а
1 1

Суш Г  -  т£.
' SqaM 2

с » Са  = / (Суш, А/) -  по семейству поляр

к А = Суш! Суш

л „  я

i
II

-I
I

"Л-, я Л  = До S (Н М ) '
____

По результатам расчета строятся кривые потребных и располагаемых тяг для выбранных 

высот полота (в координатах ( Л У) для дозвуковых (рис. 1.4) и {Р М ) ~ для сверхзвуковых 

самолетов (рис. 1.5)).

В точках пересечения располагаемых и потребных тяг определяются значения 

максимальных скоростей 1™, или чисел Мт*х установившегося горизоггальвого полота 

Далее определяются эксплуатационные ограничения скорости, обусловленные:

а) предельно допустимым значением утла атаки «.к*, или Суадос (можно принять 

Су*доп — 0,85 С ушпах)

д / _ [ I/ - и
1 m u jdon  ~  о  { '  > ш т Л )и  т;лп >

У ‘•’То*- ЦК)оп



*>

Рис. 1.4 Примерный зид диаграммы потребных и располагаемых. таг дозвукового

самолета с  ТРД (/г» = 80000 кг)

Рис. 1 5. Примерный взд дна! раммы погребных и располагаемых тяг сверхзвукового

самолета с ТРД  ( т  =■ 17500 к г ) :

- форсированный режим;

   максимальный продолжительный режим



б) предельно допустимым скоростным напором <7lVC„ который обусловлен нормами 

прочносги и может приниматься ддя неманевренных самолетов равным 13000...20000 Н/м , а 

для скоростных маневренных - 80000 100000 Н/м2:

V = f e e *  м  J * / ■
4 V о ,Л  ' 4 / а  'V РйЬ

з) предельно допустимым числом Маха (М щ ^) которое определяется для дозвуковых 

самолетов из условия обеспечения устойчивости по скорости, а для сверхзвуковых самолетов - 

из условия допустимого нагрева конструкция самолета м и  устойчивой работы двигателя 

(ориентировочно =2,2. .2,5): 

f м = М ф д а(Н)

Все результаты расчета заносятся в табл. 1.2.

Таблица 1.2

Скорости установившегося горизонтального полет»

Для дозвуковых самолетов строится СВОДНЫЙ 1рафик Ктсшдов. 1 » , Уаих, Кн Ун

(рис. 1.6), а для сверхзвуковых самолстов строится СВОДНЫЙ график Мтат, Мпилаоа, А/щ, A/mu, Afq, 

А/срад (рис. 1.7) в зависимости от высоты полога. В итоге получается летный эксплуатационный 

диапазон высот и скоростей установившеюся горизонтального полета.



! I

H, км

Рис 1.6 . Типичный диапазон высот и скоростей установившегося горизонтального 

полета дозвукового самолета с 'ГРД с учетом эксплуатационных ограничений 

Н, км

Мтах

1,0 2,0 М

Mnun

Рис 1.7 Типичный диапазон высот и скоростей установившегося горизонтального

полета сверхзвукового самолета с ТРД с учетом эксплуатационных ограничений:

   форсированный реж им, максимальный продолжительный режим
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1 2.2. Расчет скороподъемности самолета

Для оценки скороподъемности самолета в хвазиустановившемся режиме натюра высоты 

рассчитываются располагаемые вертикальные скорости для заданных высот и скоростей полета:

и строятся кривые =_ДР) для каждой из выбранных высот полета (рис. 1.8) По графикам для
*

каждой высоты определяются наибольшие значения вертикальных скоростей Vушах и

соответствующих им скоростей набора высоты V n 6

У сверхзвуковых самолетов на средних и больших высотах, как правило, имеются два

На высотах порядка 15.. 20 км имеется только осин максимум 1\ на сверхзвуковых скоростях 

полета (рис. I 9.).

По результатам расчета строится пиф и* зависимости Vv = Д /Л , причем для 

сверхзвукового самолета строятся две кривые, соответствую от ие дозвуковому и сверхзвуковому 

режимам полета (рис 110, 1. 11).

Из рис, 18 и 1.9 видно, что скорость V K*> изменяется с увеличением высоты полета и, 

следовательно, изменяется кинетическая энергия самолета. Учет влияния этого изменения на 

скороподъемность самолета производится введением поправочного коэффициента/:

Зная закон изменения У(И), можно по приведенной формуле определить коэффициент/ 

Для дозвуковых самолетов близким к оптимальному является такой У&^Н). Тогда 

приближенно

v mg mg

локальных максимума Vv - первый на дозвуковой и второй на сверхзвуковой ско^эстях полета

Здесь

где Vi ,Vin - известные значения скорости набора на заданных высотах F  Я,, >



I )

V y \
H/c

Рис. i .S Диаграмма располагаемых вертикальных скоростей при установившемся наборе

высогы дозвуховсю  самолета

Рис. i V. Диаграмма располагаемых вертикальных скоростей сверхзвукового самолета

(форсированный режим)
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Имея таблицу значений Рута (Я), можно рассчитать барогра.мму подъема самолета. 

Минимальное время подъема на конечную высоту равно 

"а
1наб ~ J J/~

dH
Л И )

Весь диапазон высот (от нулевой до конечной) разбивается на ряд интервалов \ И Х , и 

определяется время набора заданного интервала высоты 

ДЯ
Д/. = ------ :—*--- , МИН,

' 6 0 Ру т в х с р

где ДИ  = Ятч -  Я;, i = 0,1,2,. п, 1 \— т - среднее значение максимальной вертикальной скорости 

на заданном интервале ДН,, которое определяется следующим образом:

V ' (Я  M V *  ( Я )
V ' / - 0  1 2 пут а хср  2  л >  '  у * > • • • * *

Время подъема на высоту' Я ,

' * * » = ! > •

Все результаты расчета заносятся в табл. 1.3.

Таблица 1.3 

Расчет времени набора высоты () ГРИМЕР)

По результатам расчета строятся трафики /щ?, - р  (//) (рис. i .10, 1.11).
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_ J
0 3 6 9  («б , м и н

Рис. 1.10. Максимальные вертикальные скорости и барограмма набора 

дозвукового самолета

0 100 200 >100 VyAipas> м/с

0 1,0 2,0 3,0 Тн«б, м ин

Рис 11] Максимальные вертикальные схорости и барограмма набора

сверхзву койого самолета:! - дозвухове.й режим подъема, 2 -  сверхзвуковой режим

высоты

высоты



Практически сверхзвуковой самолет совершает подъем кг малых высотах с дозвуковыми 

скоростями, а затем, достигнув высоты Ч9 , на которой нет ограничений по максимальному 

скоростному напору и звуковому удару, разгоняется в горизонтально*; голе** до сверхзвуковой 

скорости набора высоты и продолжает подъем

Время разгона сверхзвукового самолета в горизонтальной плоскости да высоте И9 можно 

определить по формуле

V -V
' , = - 2 ± -яп°  хскр

Здесь пыср - средняя тангенциальная перегрузка при разгоне от скорости Г, до скорости Уг

"ж р = ^ Ь * , ( У1) + пх.<У2)]’>

Р ~Р
п - L e J j l  

”  mg

Полное время набора высоты будет равно 

~ ^■61’̂*’ tv»62,

где т,иб! - время набора высоты (от нулевой до //р) на дозвуковых скоростях толста; - 

время набора высоты (от Яр до конечной) при сверхзвуковых скоростях поле га

В точке пересечения кривой Гут£, (//) с осью высот определяется теоретический потолок 

# т , а при Куп** (НУ= 3 . 5  м/с для дозвукового самолета и при (0,02. .0,03) Уу {0\гт для 

сверхзвукового • практический потолок Н ^.

1 3. Расчет летных характеристик самолета с винтовыми двигателями методом 

мощностей

1.3.1. Расчет располагаемых мощностей

При расчете летных характеристик будем предполагать, что винт для заданного самолета 

и двигателя подобран ранее, т  е. известны серил ешггп, частота вращения в и т а  в секунду п- и 

диаметр винта в метрах О. Методика подбора винта дана в [3;5]

Расчет располагаемых мощностей ведется для номинальной мощности двигателя для 

нескольких выбранных высот полета (см. п. 12 1). Для каждой высоты задаются пятью 

значениями скорости, охватывающими весь предполагаемый летный диапазон Схема расчета 

приведена е табл. 1.4.
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Расчет располагаемой мощности

Таблица 1 4

j Н  -  ... м. нг -  . ; Л  = м, а  — . м/с

Г К, м/с ! ip, 1’i, r'i, f74, РЧ - 'задают ся

j М  = У i a j

j X  Вт I мощность двигателя • по высотно-скоростной характеристике двигателя

Г
ncD

относительная поступь винта

р  -  _ А _ ._ коэффициент мощности

у>, град угол установки лопасти винта - с винтовой характеристики поя и fSm

Д. град кажущийся угол црктекания струй поРД К 15000, рис. 15231-И

Of = -  Д  г-рад геометрический угол атаки сечения допасти винта

I = m J i +(■- ] 
! V UJ число Маха потока, обтекающего хонцы лопастей

поправочный коэффициент на влияние сжимаемости воздуха, по РДК

15000,рис.. 15231- III

расчетный коэффициент мощности

j Ъ ^ Л л . М  град по характеристикам винта для А и ff?

; 7 “  Д,. КПД викга, с той же характеристики

Г рал

1 АцМ *^r)

1

коэффициент, учитывающий волновые потери, по РДК 15000, рис

15231-IV, 15231-ХП

* *К *  = 0 ,0 8 5 - 1 -
*<р0

Лф. А'фо коэффициенты, определяемые по РДК 15000 (рис. 15221) для 

действительных условий работы винта на самолете и для условий, в 

которых винт проходит испытания

rh  "  Ч X )М АГ|ф расчетный КПД в и т а

X  ~ i Л; 7 р» B'i располагаемая мощноегь, / - число двигателей ■

По результатам р а с ч е т  дли каждой высоты строятся кривые располагаемых мощностей 

X ' . Л  О  (рис 1. 12).
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Рис. 1.12. Типичная диаграмма потребных и рассюлагаемых мощностей самолета с ТВД

1.3.2. Расчет погребных мощностей, горизонтальных скоростей и скороподъемности

Для каждой выбранной высоты полета определяются потребные скорости и мощности 

для средней полетной массы самолета Задаются значения Су1 , включающие Суьж» и Су».юи,для 

которых определяются V и NB. Вычисления проводятся по схем? табл. 1.5

Таблица 15

Расчет потребной мощное т и

Н  -  . м; Д = ... , а = ... м/с

Суш Задаются Сутх. 1 . . С уамдив !

У, м/с у  _ [~ 2 m g  
у S C w p 0A .

М М  = У/а

с » Сх, = М ) -  по семейству поляр

к ,  с „  
~ с ш

N D, Вт

* II

► 
II 14

1 1 
] |

i 
j

___ _ _ _ 1 J
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Если предполагаемый летный диапазон скоростей самолета целиком лежит в 

докритическок области чисел М. то расчет упрощается.

Для выбранных значений Су, на нулевой высоте подсчитываются.

где Г(0 > скорость, м/с, N„ (С) • мощность на нулевой высоте, Вт: С » ~ fiC y,)-  снимается с 

докрнтической поляры самолета.

Для других высот осущесгвляется простой пересчет:

По результатам расчета для каждой высоты строятся кривые потребных мощностей

К . и наносятся на диаграмму мощностей (рис. М 2).

В точках пересечения потребных и. располагаемых мощностей снимаются значения

максимальных скоростей установившегося горизонтального полета. Определяются 

экономические скорости Уж , соответствующие минимальной потребной мощности.

Так же, как и в методе тяг, определяются эксплуатационные ограничения высоты и 

скорости полега ( с.м 1.2 I).

Результаты расчета заносятся в табл 1 2, в которую добавляют значения экономических 

скоростей.

Татем строится график зависимостей Кы,, Увтдоа, Уя, Vto, Увшх, К», У* от высопгы полета, 

аналогичный показанному на рис. 1.6. В итоге получается эксплуатационный диапазон высот и 

скоростей установившегося горизонтального полета самолета.

Далее производится расчет скороиодьемности самолета. Для ряда скоростей на каждой 

высоте с диаграммы потребных и располагаемых мощностей снимаются избыточные мощности 

АЯ = Л'р -  .V,, и подсчитываются вертикальные скорости 

. . .  AN
mg

Строятся кривые С*> = f iV )  для выбранных высот полета, по которым определяются 

максимальные значения вертикальных скоростей и соответствующие им скорости набора

высоты 1'аяв- Если Г’,-™,, на нулевой высоте превышает 20 м/с, то учитывают изменения 

кинетической энергии при наборе высоты (см 12 2) Затем строятся зависимости Е’ут,* =?>(#) и

V {H )  = V (0 )~ — ,N n  (Я ) = N n <0) -~ = .
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Расчет теоретического и практического потолков и барограммы подъема проводи тоя -,ик 

же, как и 8 методе гяг (см. 1 .2.2).

1.4. Взлетные и посадочные характеристики само тега

1.4.1. Расчет взлетной дистанции самолета с разбегом

Взлетная дистанция самолета состоит из двух участков разбега до скорости отрыва V„v 

и воздушного участка - разгона от схороети отрыва до безопасной скорости 1? с набором 

безопасной высоты Hi

Для современных самолетов с трех опорным шасси разбег произвсхиггся на трек колесах 

до скорости подъема передней стойки шаоси F-{0.9 0 ,9 5 ) ^ .  Затом угол атаки увеличивается 

до значения о^р , соответствующего С>ллр (so взлетной конфигура*»?и самолета), и при 

достижении скорости отрыва происходит плавный отрыв са*юпета от Земля

Скорость отрыва, определяется следующим выражением

Тяга при отрыве от Земли приближенно равм» для ТРД Р-ц, ~ 0,9ЬРакиь а для ТРДД 

Ро<р ~  0,90Рокш, - статическая тяга на взлетном режиме (Р-щ.i - 1,2.Do). Угол атаки при

отрыве Оото (град) выбирается из условия, чтобы при .поднятой передней стойке шасси между 

хвостовой частью самолета и землей оставался безопачтный зазор 0,2 0 4 м. Обычно <тСф 

составляет 9 ...12".. Значение Сутр определяется по кривой С ,  (а) для взлетной конфигурации 

самолета и не должно превышать 0,85 Ovm»x взлега 

Длина разбега

Для приближенных расчетов / Ф определяется при среднем значении перегрузки 

соответствующей средней скорости

у

v  ~  tJ°>5Vomi, * ° .7 ^ошР " средней тяге />ф
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8  этом случае длина разбега

Ч

Величину средней тяги /%  нужно брать по характеристикам двигателя при Vv  = 0,71 ГкГгр 

Величина Рср меньше Ро,%? для ТРД приблизительно на 7%, а для ТРДД - на 5%

Для винтовых двигателей тяга, развиваемая винтом на взлете, рассчитывается по 

формуле

Приближенно тяга винтового двигателя на старте (Н  = 0. V — 0) принимается равной Р  = 16N, 

где тяга берется в ньютонах, а мощность - в киловаттах.

Аэродинамические коэффициеэты СУЛЛ и Су** берутся по взлетной пеляре и зависимости 

Су,(а) для стояночного угла ятахк а^ , который составляет обычно 1 ...3е.

Значение коэффициента т р е н и я /д л я  бетонной В1ТГ7 равно 0,02...0,03, а для твердого 

грунта/ =  0,06.

После отрыва самолет переводился в неустановившийся набор высоты И ^-1 0 ,7  м 

Безопасную скорость в конце участка набора можно принять равной F2 = (1,2... 1 , 3 ) ^ .

Длина воздушного участка взлета

где / ’ср * средняя величина тяги двигателей на воздушном участке, приближенно равная Рагр. 

Среднее аэродинамическое качество примерно соответствует Су, ~  0,75Су,„гр 

Суммарная длина взлетной дистанции 

Сяал Ср

1.4.2. Расчет длины посадочной дистанции

Р  = ирг, « г 1 £>4 = y ty fln n ) .

где коэффициент тяги с берется по характеристике винта в Функции X = — и = — -~ -
р 0< 1)5

Посадочная дистанция, как и взлетная, состоит из двух участков: воздушного и 

наземного. Раздельный расчет этапов воздушного участка (снижения, выравнивания н



выдерживания) целесообразен только при наличии надежных исходных данных само лет а В 

зависимости от способа совершения посадки длина отдельных этапов может сильно меняться, в 

то время как суммарная длина воздушного участка остается примерно одинаковой К тому же на 

современных самолетах эти этапы посадки выполняются слитно, как единый маневр. Поэтому 

целесообразно веези расчет энергетическим методом, базируясь ча статистических данных 

Длина воздушного у частота, поездки

двигателем на воздушном участке. Высота начала посадочного снижения принимается

Рекомендуются следующие ориентировочные значения условного среднего качества 

(табл. 1.6)

где кср - условное среднее качество самолета в посадочной конфигурации с работающим

На, =15 м

Таблица 1.6

Условное среднее качество

Самолеты

с ВМГ малой и средней дальности 

с ВМГ большой дальности 

с ТРД и стреловидным крылом

5.0 ТбД

6,5 .7,5

6.0 . 8.0

Посадочная скорость определяется по формуле

где тпос - масса самолета при посадке е кг, которую приближенно можно принять

'Ппос = ГТцл - 0,9отт -ЭЛсб.

Посадочный угол атаки e w  приближенно можно принять равным а .значение С)и»с снимать 

с кривой Су, (а) для посадочной конфигурации самолета



Скорость снижения в начале пооадочгюй дистанции К* должна быть не менее 1,3 

минимальной скорости горизонтального полета самолета з посадочной конфигурации на 

нулевой высоте:

При пробеге на самолет действуют те же силы, что и при разбеге, с той разницей, что 

гага двигателей соответствует режиму земного малого газа или (при возможности 

реверсирования) может быть отрицательной. Длина пробега

Если принять среднее значение тангенциальной перегрузи» при средней скорости 

пробега J 1 Пвес, то приближенно

где/щ, - приведенный коэффициент трения (з учетом торможения колес), / ф — 0,2...0,3.

Тяга на участке пробега Рщ либо соответствует режиму земного малого газа 

Рщ, ~ (0,05 .0, 1̂ 0, либо режиму реверса (если нет-точных данных, то Рщ, ~ (0 ,4  .0,5) Pq).

Аэродинамические коэффициенты Сшгг » берутся по посадочной поляре самолета и 

кривой Су* (иг) для стояночного угла атаки «с,. При использовании тормозного парашюта С » 

следует увеличить на величину

С

АСтапар - с стии*р

где СЛЛЯр = 0,5.. 0,55; i ’a^/S можно принимать равным 0,3 . 0,4. 

Для самолета с хвостовым колесом приближенно

Суммарная длина посадочной дистанции

Риос Lc» P'jp-
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Дальность и продолжительность полета определяются величиной располагаемого таг,аса 

топлива и режимами полета самолета и работы двигателей.

Полная дальность складывается из проекций на горизонтальную плоскость траектории 

набора высоты, крейсерского участка и снижения: 1. = Lia6 + I ^  +

1.5.1. Расчет затрат топлива и дальности полета на участках набора высоты и снижения

Набор крейсерской высоты может происходить на различных режимах полета в 

зависимости от поставленной цели яолета: ка режж*е максимальной скороподъемности, на 

экономическом режиме и других режимах

Рассмотрим приближенный расчет и затрат топлива для режима максимальной 

скоро!юдьемпости По заданной высоте начала крейсерского участка определяется расстояние 

по горизонтали, проходимое самолетом при наборе высоты

L  - V  ^ я ы б  
**5 ’“ **  1000

где Унябср - в м/с; /«в - в мин, определяется по барсчрамые подьема для высоты начала 

крейсерского полета. Если высота начала крейсерского участка неизвестна, то ее можно принять 

на 2 .3 км ниже теоретического потолка.

Средняя скорость самолета при наборе высоты

где Ки^о и У и.бф - скорости набора соответственно на нулевой и крейсерской высотах. 

Расход топлива при наборе высоты самолетов с ТРД

для самолетов с винтовыми двигателями

где Суд - в  ; Сэ - в ---------- ; Р - тяга всех двигателей в Н, N - мощность всех двигателей в
Н ■ ч кВт ■ ч

кВт, UuG - В МИН.
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Значения удельного расхода соплива и тяги (мощности) берутся для номинального 

режима работы двигателя ори К&яу- на средней высоте набора -И ц/2 .

Величину тяги и удельного расхода для ТРД можно определить по высотно-скоростным 

характеристикам (рис П.3 и ГЫ, приложение 3) для ('набор и H.f

у д  

i oCi

Для ГВД но высотно-скоростным характеристикам для / ’ы«яр н (Рис П. 1, приложение

3) определяются мощнеегь двигателей и удельный расход топлива Сжо*

Но заданной высоте конца крейсерского участка полета (она может в дальнейшем 

уточняться) определяется приближенно дальность участка снижения:

Р<л *“ с̂п ХМ.
Условное качество при снижении самолета с работающими двигателями принимается 

равным к*| = 20.. 30.

Время снижения

lOOOi,
'с* =■— - т г “ >•«. 

бОУсш

где Дж - в км, скорость снижения У^,- в м/с и сюжет быть приближенно пришла равной 

скорости полета на крейсерском участке .

1 5 2. Расчет дальности и продолжительности полета самолета на крейсерском участке

1.5.2 1 Расчет располагаемого запаса топлива

Располагаемый запас топлива для полета ня крейсерском участке равен

/Луер Л?-г (ЛП410 Т?[1.-14 т тша ~^паи-,

где т-i - полный запас топлива, затраты топлива: /Япс* * на прогрев и опробование 

двигателей и рулежку к старту; /и тыл - на взлет; м-пшв - на набор крейсерской высоты полета, т-к* 

на снижение, тг м  - на круг пе(х:д посадкой, посадку и заруливание; /nTii,„ - гарантированный 

запас и мевырабстамный остаток топлива. *

?(|«  расчеса практической дальности учитывается аэронавигационный запас на 0,5 или 

1,0 ч полета (н зависимости от типа самолета).

Для приближенных расчетов можно принять следующие данные из табл. 1 / .
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Таблица I 7

Ориентировочные- значения затрат топливе. на 1 кН статической тяги ТРД или 1000 кВт

мощности ТВД

Затраты топлива
Тип двигателя

ТРД ТВД

ттм, кг 2...3 12... 17

^  та* КГ 2...3 12 17

.*h,oi, кг/мин 0,3 . 0,4 1,2 . .2,0

«тоос, КГ 4 . 6 20 . 25

Шгмп, КГ 5. .7% от т т

При дипломном проектирования для расчета дальности и продолжительности полета 

можно использовать к другие затрагы топлива, полученные ранее при расчете массы 

самолета.

1.5.2.2. Приближенный расчег дальности и продолжительности полета на заданной 

скорости (I = const) и высоте ( //  = //* = const)

Если масса топлива не превышает 35% взлетной массы самолета или необходимо 

приближенно оценить дальность полета, то расчег можно вести по средней массе самолета и 

среднему километровому расходу топлива.

Крейсерский режим полета обычно выбирается из условия минимума .у„, Оптимальная 

высота при этом оказывается меньше высоты практического потолка на 1. 2 км, а скорость 

полета - несколько больше, чем условная крейсерская Последняя определяется из условия 

(Р1 f t  )тт и находится графически путем проведения касательной к кривой потребной тяги Ра{' ’) 

из начала координат Обычно ^  принимают на 20.. 50 км/ч меньше максимально 

допустимой на заданной высоте Н".

Расчет дальности и продолжительности полета производится по следующей схеме.

Для заданных //* и F* определяются S f  -  V* /  а = const,

уа = ------- . Сш = / { (  *л/М  ) - по семейству поляр; к - ——  Подсчитывается потребная
Sp(V  ) Ч» С ш



27

тяга Р0 = «ли уютность Л/„ -Р а У' Определяется располагаемая тяга всех двигателей Рр =

~СРо или мощность для ТВД А/п = Величина £ берегся 1Ю высотно-скоростной

характеристике для заданных Я* и Л / (см приложение 3), а средний КПД винта может быть

принят равным т?ср =0 ,8.

Определяется степень дросселирования двигателей

-  Р -  V 
Р — ——; N  ~ ——.

 ̂р '^р

Далее оггределяется удельный расход топлива на хрейсерском режиме по 

характеристикам звигателя

С * , = Д Н .М .Р )  или С , -</>(H,V,N)

Для самолетов с ТРД и ТРДД

(-.кам / '

С иХ)

( ’ с*
г де - берется по рис Л 3 или Г1.5, а —-—  - по рис П 4 приложения 3.

>оо 0

Для самолетов с ТВД

(Я\J .* » wav
*- э

где С ”04 берегся по рис. П.1, а - по ряс П 2  приложения 3.

Средний километровый расход топлива

Чыгр = - для ТРД и ТРДД;
V

Я к~г  = — - для ТВ Д
7<*У

В этих формулах. <]ы - в кг/км; Суд - в ; Р„ - в Н, V - в км/ч; С, - в ———  и А/„ • в 
т  г ’  И  ч ' кВтч

кВт
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Дальность и продолжительность полета определяются выражениями

,  _  т Ткр ^  _  ^ 'v

!.5.2.3. Расчет дальности и продолжительности полета самолета с ТРД на высотах свыше 

1 ] км при заданной скорости и угле атаки

Дальность и продолжительность полета рассчитываются но формулам

Масса самолета в начале крейсерского участка

ТЛн ТЯрдд -ЧЯпа ~Мттл

Масса самолета в конце крейсерского участка

о т ,  =  т„ -т пр.

Для заданной высоты начала крейсерского участка полога (Н„„ > 11км) определяется 

значение коэффициента аэродинамической подземной силы

Поскольку в диапазоне высот / /о т  ! 1 км до ?4 км скорость звука а не изменяется, то при *
заданной скорости полета V число Маха будет постоянным, не зависящим от высоты полета

По семейству поляр определяется коэффициент силы лобового сопротивления
я* Ф *

самолета С*, = Ст  (C VU,M  ), который является постоянней величиной

Здесь V ■ заданная скорость полета' {в км/ч), которую можно выбирать га> же, как к V

в 1.5.2.2; С-#  - удельный расход топлива (в ——  ); g  - уехоренне силы тяжести, равное 9,81 м/с1.

с * =  2тн8____

"  S p i H ^ W ' ) 2
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Затем определяется постоянное значение аэродинамического качества самолета:

С
Поскольку на высотах свыше ! I км удельный расход топлива не зависит от высоты 

полета, то его молото определить для высоты Нц = 11км 

Clo  = С ;Л) ( / / ,  ] ,Л /*, Р ) 

так же, как н э п .  I 5.2 2

Высота полета по мере выгорания топлива будет увеличиваться ( '‘полет по потолкам”). 

Определив плотность воздуха в конце крейсерского участка полета

по стандартной атмосфере находится конечная высота полета Я ,

1.5.2 4. Выбор наявыгодиейшнх режимов и уточненный расчет дальности и

продолжительности полета с применением ЭВМ

Для расчетов, не требующих большой точности, можно использовать программу 

’’Дальность", предназначенную для расчета дальности и продолжительности полета дозвукового 

самолета с Г!ТД [6J

Исходными данными для расчета являются:

типовая зависимость располагаехюй тяги ТРД от высоты и числа М, аппроксимированная 

аналитической зависимостью,

типовая зависимость удельного расхода топлива Т РД  представленная в аналитической

форме,

аэродинамические характеристики самолета, представленные в виде аналитической 

поляры

С  ха = С шт Ш  ) Г BiM KCya  -  )2 .

В программе ‘Дальность" предусмотрен расчет грех режимов полета самолета:

1. Высота и скорость полета заданы (Я -const, F=const).

2 . Высота полета задача (Я -const), а скорость полета определяется (F=var) из условия 

обеспечения минимального километрового расхода топлива.
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3 Высота к скорость полета определяются (Я~уаг,Г=уаг) из условия обеспечения 

минимального километрового расхода топлива.

Численная реализация алгоритма определения наивыгоднейшего режима (крейсерскою 

полета), обеспечивающего минимальный километровый расход топлива, основана ка методике 

прямого перебора скорости V (второй режим) или перебора на сетке H -V  (третий режим) с 

выделением локального минимума ды  (второй режим) или глобального минимума (Ыы (третий 

режим).

В результате расчета на печать выводится ряд параметров, в том числе, значение текущей 

массы самолет а т, кг, скорост ь полета V, м/с , высота полета Я , км, километровый расход 

топлива qKH, кг/км: часовой расход топлива кг/ч, текущая дальность полета L , км, текущая 

продолжительность полета Т, ч.

По результатам расчета строятся зависимости , «у, в функции текущей массы, 

самолета, а для третьего режима полета еще и зависимости нзизыгоднейшей высоты H tр и 

скорости Кц, в (функции текущей массы самолета.

В заключение строится профиль полета самолета H=f(L) с учетом и 1.л

I 6 Расчет области динамических режимов полета и маневренных характеристик 

самолета

Неустаковившяеся режимы полета на высотах выше статических называются 

динам ическим и, а максимальная высота, которую можег достигнуть самолет на динамических 

режимах, сохраняя управляемость, - динамическим потолком Нл. Высота динамического 

поголка является важной характеристикой скоростного маневренного самолета.

Определение динамического потолка является типичной вариационной задачей, решение 

которой требует значительных вычислений. Поэтому расчет динамического потолка 

производится численным интегрированием на ЭВМ дифференциальных уравнений движения 

самолета при заданной программе управления [6].

Большое значение для оценки эффективное™ маневренного самолета имеют его 

характеристики, которые определяются по результатам расчета таких типовых маневров как 

"горка", "пикирование", "вираж" Движение самолета при выполнении этих маневров является 

неустановившимся и поэтому расчет маневров производятся численным интегрированием на 

ЭВМ дифференциальных уравнений движения при заданных программах управления [6]



2. Расчет характеристик продольной устойчивости и управляемости 

самолета

2 1. Исходные данные, используемые для расчета моментных характеристик 

2 1 1 . Геометричес кие характеристи ки

Для расчета моментных характеристик необходимо иметь чертеж общего вида самолета в 

трех проекциях, с которого снимаются вес необходимые геометрические размеры, в частност и: 

Su> - площадь (омываемая) горизонтального оперения,

S» - площадь рудч высоты,

б го - плечо горизонтального оперения - длина проехции на продольную ось самолета 

отрезка, соединяющего центр масс (ИМ) самолета с точкой, лежащей на 1/4 средней 

аэродинамической хорды (САХ) тпркгкнггального оперения.

В первом приближении Llx> можно измерять от точки, расположенной на 1/4 САХ крыла, 

э затем (если необходимо) уточнить после определения диапазона допустимых п етр о во к

Длина С.АХ и ее положение для трапециевидного крыла с подфюзеляжной частью (рис 

2. 1) определяется как

Для 'треугольного крыла ( rj = <х> )

Определив положение САХ на полукрыле, ее нужно снести на базовую плоскость 

(плоскость симметрии) самолета

В качестве исходных данных необходимо также иметь аэродинамические характеристики 

крыла и оперения ( « 0,л Д ,Г £ ,,С т ( |) для всего летного диапазона чисел М.

В дальнейшем при залчеи формул все угловые размеры считаются заданными в 

радианах, а угловые скорости в рад/с Если углы даются в градусах, это будет отмечаться 

значком ° сверху, например:



Рис. 2 1. К определению САХ крыла

2 .12 . Аэродинамические характеристики (АХ) крыла и опереггия

Методика подготовки АХ различна для самолетов с крыльями "обычных" (Я > 4) и малых 

(л < 4) удлинений

Для самолетов с крыльями "обычного" удлинения характеристики профиля 

эквивалентного крыла ( а " . Х р . С ^ . . С_„ > берутся из атласа характеристик п функции лиспа М  

(см. приложение 2).

Для стреловидных крыльев ( /  > 20°) характеристики берутся для А/, = А/ cos д Угол 

стреловидности берется по линии четвертей хорд

Значения С ^  профиля пересчитываются на конечное удлинение Я = / /S  и 

стреловидность

Угол атаки при нулевой подъемной силе а°- пересчитывается в радианы



, а
Аналогичный пересчет делается для производной С Результаты сводятся в габл 2.1, 

где в качестве аргумента берегся ряд значений М, охватывающий летный диапазон.

Таблица 2.1

Аэродинамические характеристики крыла и горизонтального оперения

33

Профиль крыла
. .

I М у = М  cos х

j «о 

I «о

1 y F

с и
С % {Х ,х )

('то
Мъо -  М  cos Хп
, аГ' ГV
v уаес го 

а
У̂М/ГО У-̂ го • X го )

Профиль оперения

М . . h iр-вг>*

Для крыльев и оперения малого удлинения с тонким симметричным профилем значение

определяется с использованием графиков (рис П 6); координата центра давления Х ц ,

совпадающего с фокусом, определяется по рис П. 7 приложения 4, «о — 0, Сп» = 0, [2].

Угол стреловидности по линии середин хорд /с .5 можно подсчитать, зная угол

стреловидности по передней кромке хо-

2 r j-  1
б?Го,5 ~ ‘XZo -  - г  -■A rj + A

Для треугольньо: крыльев AjgXo,i ~ ^

Результаты сводятся в табл. 2.2.
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Таблица 2 2

Аэродинамические характеристики

К ры лок - . Хо= , *од= ,rf= , с  — 1
i 

■ 
I 

!1 
1

! 
!

iI•ii1
11 

iUS?
J ГЛ/*
i ‘V

М А/щи.- A/cux

д ^ |лу2 -1 |

по рис. Г! 6

57,3 Л

с а^уапр

III?

по рис. П .7

Аналогично определяется С'^ПХ)„ значение которого целесообразно включить с табд 2.2.

2.2. Расчет статических моментов тангажа

Коэффициент момента тангажа самолета е установившемся прямолинейном полете

будем определять в следующем виде (без учета влияния вертикальной- доставляющей тяги

силовой установки на положение фокуса самолета)

с S  ’
т г = т Л  +  с у а  + ™ *< Р уст  +  « / £ ,  + W Гр . ,

где тго - коэффициент аэродинамическою момента тангажа пои нулевой подъемной силе

(Су„=0) и нейтральном положении стабилизатора и руля высоты (<руя ~ 0; <*, -  0);

С

т /  = (хТ - x Fa) - частная производная коэффициента момента тангажа по Су», Хуа . ту *

координ^ы  аэродинамического фокуса и центре масс самолета в долях САХ крыла; m f  и т Л -  

производные коэффициента момента тангажа по углам отклонения стабилизатора и руля> 

высоты; тр£ - коэффициент момента тангажа '.гг тяги силовой установки.

При управляемом стабилизаторе в выражении для rr?z надо принйть \  -  0, = <р„.

Расчет тг производится для ряда чисел М. охватывающих весь летный диапазон



В курсовом и диплом/юм проектировании можно ограничиться расчетом моментных

хара/лерисгох, устойчивости к управляемое™ для одной высоты полета и средней полетной 

массы самолета т.

2.2 1 Расчет фокуса самолета

Аэродинамический фокус по углу атаки самолета складывается из фокуса самолета без 

горизонтального оперения и смещения фокуса ог торизоитального оперения:

Координата фокуса xFlsi> -  x F эквивалентного прямоугольного крыла берется из табл.2.1. 

Поправка на влияние стреловидности крыта

На координату xF -  гд  для крыльев малого, удлинения эта поправка не вносится.

Смещение фокуса от влияния фюзеляжа определяется следующими выражениями: 

влияние носовой части фюзеляжа

Здесь /.ф - длина фюзеляжа,

.Уф /,ф Сф - площадь прямоугольника, описанного около контура фюзеляжа в плане; 

Сф - ширина фюзеляжа;

I де Кф - расстояние от носка фюзеляжа до точки, расположенной на 1/4 САХ крыла.

Поправка Ах'^ф учитывает смещение центра давления консоли крыла в присутствии

фюзеляжа (подфюзедяжная часть крыла не создаст подъемной силы) по сравнению с' 

изолированным крылом

*  Fa ' *  F S iv  * h T v  1

где x F6tx> = хрщ, + &хГгц+ М 'Гф + + AxFrt).



Лх'уф = /'г (С ф • п № я х .

где Fj берется по рис. 2 2 ., С’̂  ~ ~ у~

Смещение фокуса от влияния гондол двигателей, расположенных на крыле 

Ах
здесь I - число гондол двигателей, —  - местное смещение фокуса на участках крыла, на

Ь

которых расположены гондолы, выраженное в долях хорды крыла.

—  = - 0 ,0 6 -^0,48 —  (рис. 2.3 ); 
b Ь

L гд

к ^  =. 4,92 -  1,22^ + 0,0752*

Рис 2.2. График для определения функции h 2 -  (t\p ,r j)
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Рис. 2.3. К определению влияния гондол двшэтелей на положение фокуса

При расположении двигателей на хвостовой части фюзеляжа их мотогондолы и пилоны 

работают как дополнительное горизонтальное оперение. Приближенно можно учесть смещение 

фокуса по тем же формулам, что и для оперения, приняв величину *= 2,0 ... 2,5.

Смещение фокуса от горизонтального оперения

Производная уг ла скоса потока от крыла в области оперения по углу аггакиУ для крыльев 

обычных удлинений равна

Коэффициент торможения потока в области горизонтального оперения

S*
*  = 0 ,9 .1 -0 .3 -2 - ,го sГОго

где S$, - площадь подфюзеляжной ч а с т  горизонтального оперения

Относительная величина статтгчесхогс момента площади горизонтального оперения

Поправки на форму крыла в плане

поправки на взаимное расположение крыла и оперения



К х = 1 .5 5 -0 ,8 5 x ^ 4  0^ ;  К у = l-0 ,85 j7 ro;

2 LIX> _ 2_>'rp
где лго = —-— , I - размах крьшз, • превышение хорды горизонта оьиого оперения

над центральной хордой крыла.

Для крыльев малых удлинений можно принять следующую методику расчета скоса 

потока:

К„
с а = — £ - с % к ул ,

51,U  3

где величина К £ берется по рис 2 4.

r = f ;  * ,  = 1-1*, * =

Коэффициент Д определяется по ряс. 2 5, коэффициент 4 • «о рис. 2 6. Необходимо 

отметить, что в области Д/--1 обе методики окязыпахггся неточными.

Для самолетов схемы "утка" 1т* < 0: Кп  -  5,0; «* *-• 0; Д г ^  < 0 Результаты расчета 

заносятся в таблицу'2.3.

Таблица 2.3

Аэродинамический фокус самолета

м А/тш С 1тя\

V = M a ,  м/с

х И'пр

t e f c p

^'(.ф

&Рф

Л* Их)

х И'бпо

6х  Fro

Х  Fa

Для самолета с крылом малого удлинения вместо xFnp заносится х д .  а зеличина b xFcpp

отсутствует
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К е

Рис 2.4* ('рафик для определения угла скоса потока за изолированными крыльями 

треугольной формы в плане

Рис. 2.5. График для определения коэффициента В



Рис 2.6. График для определения коэффициент! А

2.2.2. Расчет производных управляющих моментов (коэффициентов эффективности 

органов управления тангажем)

Для самолетов с управляемым стабилизатором коэффициент эффективности 

горизонтального оперения

т ф =. - V  c°-vo л г Л го1- иагоЛго

Для самолетов, имеющих подвижной стабилизатор с рулем высоты или неподвижный 

стабилизатор с рулем высоты, по той же формуле определяется производная коэффициента 

момента тангажа по углу установки стабилизатора f y t.

Коэффициент эффективности руля высоты
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Для самолетов схемы "бесхьосткз', у которых управление тангажем осуществляется

элевонами

/»?”  = - С £ л „ Г м ,

где п п ~ * Г " / с  при ЛУ < 1,
* /  э го

.V /  w . .?7V ~ * / 4, npi* М  -  1
/  Г̂О

г  /-*- площадь злевеноь, L м  ----
ьл

Плечо элевонов Ь л  огечитыааетаа от центра масс самолета до носка элевона при h i  < 1 и 

до середины хорды элсьона при М  > ]

Результаты расчет»» заносятся в табп. 2 4

2 2 3 Расчет коэффициента в полетной конфигурации самолета

Коэффициент аэродинамического моменга тангажа (при Су, = 0, Руст = 0, <5, = 0) равен

~ ГЯ-аЛл-О т  ^пчо

Коэффициент момента тангажа самолета без горизонтального оперения при Суш ~ 0

приближенно можно принять

о — (  я*, i

Коэффициент Г „  берется из характеристик профиля крыла, а приращение Алт»ф от 

влияния фюзеляжа.

Лгг,..̂ ф =  0,18(«о -  p v ),

где <*о - угол атаки яри нулевой подъемной силе крыла, ц̂> * угол установки крыла

(между центральной хордой крыла и продольной осью самолета), обычно ?>*р = 0,035...0,07,

т е. 2 . 4°



Коэффициент момента тангажа горизонтального оперения (при '/>>ст -  О, .5, ~ 0) 

тгж» = ^ ( а 0 ~ е 0 ) ,

где Со - начальный угол скоса потока от фюзеляжа и других неяесущнх частей самолета 

берется в пределах 0,018.. 0,027 для оперения, расположенного ка фюзеляже, и 0 ..0,01 для 

7-образного оперения

Результаты расчетов запостил в габл 2.4

2.2.4. Расчег коэффициента момента тангажа от тяги силовой установки

Момент от тяги возникает в случае, если вектор тяги проходит выше или ниже центра 

масс самолета. В общем случае коэффициент момента от тяги равен

Р ур
Л»от = -------— ,

'  SqbA

где ур - плечо тяги относительно центра масс самолета (по направлению оси OY).

В установившемся горизонтальном полете Р  = Ра -  А*,

m 02 ~ ^  ХаУ О г У В ~
Ур

рх ^  ха у  р  ’ - Р I *

где значения См —f(H № )  можно взять из расчета потребных тяг для выбранной 

высоты полета.

Моменты, возникающие при работе силовой установки от косой обдузки, пт изменения 

обтекания крыла и оперения в сильной степени зависят от режима работы двигателя и режима 

полета самолета. Для их определения требуются дополнительные характеристики, трудно 

поддающиеся расчету. В данном пособии такие моменты не рассматриваются, и при 

необходимости сведения о них можно найти в литературе {1 ],[2],(3].

Результаты расчетов заносятся в табл 2.4
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2.3 Диапазон допустимых центровок

Допускаемые в эксплуатации самолета центровки ? т должны находиться между 

предельном задней центровкой х . ^  , определяемой требованиями статической устойчивости на 

всех режимах полета, и предельной передней х11ТП , определяемой требованиями 

управляемости

2 3.1 Предельная задняя центровка

Предельная задняя центровка самолета определяется из условия, чтобы степень 

продольной статической устойчивости ?ю перегрузке оп на всех режимах полета была не менее 

заданной !оа!в*>. Однако это требование с небольшой погрешностью можно заменить более 

простым (не зависящим от высоты полета) требованием минимального запаса центровки:

Если построить зависимость хр„ ~ / ( М )  по результатам расчетов табл.2.3 (рис. 2.7), то 

при некоторой значении числа М, лежащем внутри летного диапазона скоростей, можно 

определить самое переднее положение фокуса X/rainin Тогда

ТП1 ~  *  F a  rnin ^

X *

диапазон допустимых центровок
Хт

Хт гш

о 0 .5 1,0 м

Рис. 2 7 К определению допустимого диапазона центровок



Величина минимального запаса центровхи Д определяется типом самолета:

Пассажирские и транспортные дозвуковые

самолеты с полетной массой до 100 т  . . . . .....................................................0,10

Тож е, свыше 100т...............................................................................................0,12

Маневренные самолеты.......................................................................................0,03 ,0,05

“Бесхвостки” .......................................................................................................... 0 ,0 / . 0,03

Для сверхзвуковых самолетов самое переднее положение фокуса получается на

дозвуковых скоростях Чтобы исключить излишне большую устойчивость при А/ > !, зал ас 

центровки принймают возможно меньшим: Д = 0,02 0,03.

Принимая истинное положение центра маге хт из весового р а с ч е т  самолета доя 

выбранного варианта загрузки, получим

т /  = x r - x Fa

Если весовой расчет не производится, то Xj (ложно задать ориентировочно: 

х т = х д а - (0,03... 0,08),

где большие значения относятся к неманевреккым самолетам.
с

Результаты расчета r tt у заносятся в тдбл. 2 А  

2 3.2 Предельная передняя центровка

Предельная передняя центровка определяется из условия достяточностя органов 

управления для балансировки самолет а на режиме посадки (Г  ~ ?жх) с выпущенными 

механизацией и шасси, а также из условия балансировки самолета при разбеге в момент 

подъема передней стойки шасси Р а с ч е т  произведем только для режима посадки как наиболее 

худшего в смысле балансировки

Величина предельной передней центровки существенно двисиг от утла установки 

стабилизатора $>w . Угол установки подвижного стабилизатора обычно выбирается таким 

образом, чтобы на основных режимах полет? самолет балансировал но моменту s-ри 

нейтральном положении руля высоты.

Выбор производится из условия равенства н у т е  коэффициента момента тангажа 

самолета (от2 = 0) при с5„ = 0 по выражению
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Здесь зсе величины в празой части берутся для Я  и Л /основного режима полета. 

О тдельная передняя центровка определяется из условия балансировки самолета при 

посадке

* л ш  * .h<kx> ~ ~ f'  ̂ Л М  ;ои, *^яос ^ Ф у ст  ~  & пос ) ]  *
 ̂у-зпос

Углы атаки altx и С,„л«с определены ранее при расчете посадочной дистанции. 

Коэффициент момента тая г а а  а самолета без горизонтального оперения с учетом отклонений 

механизации крыла

о ~ r>tгоЬгс + <~уГ*' :о 

где ^ £ “- = -0 ,25А С £ * .

Приращение коэффициента подъемной силы от механизации берегся из зависимостей

Су,(а) для посадочной и полетной конфигураций самолета при а  = 0: 

л е  г  »  С у . (6  " *  ) -  (6 JAtr = 0)

Величину cWioei приближенно можно принять равной 

&”>*,ш ~ - (0,05. . . 0, !0).

Угол отклонения руля высоты при посадке <51а0с -  0,9 3 ^ ,  где 3inf = - (0,4 .0,5) - 

предельное конструктивное отклонение руля высоты вверх Угол скоса потока с учетом влияния

Земли и отклоненной механизации определяется выражением

( а  0,55 А̂ мгх)  [Л 
1ппс а *« * дм а У* J \ / ’

11
где удлинение части крыла, обслуживаемой механизацией, A'*“a -  - ме* , h = hut + h' - 

расстояние cn закрылков до земли (рис 2 8), расстояние от колес до земли принимается

/г — 0,2 Ид.

Если полученное значение r nm не удовлетворяет требованиям, предъявляемым к

допустимому диапазону центровок (рис 2 7), то следует применять подвижной стабилизатор и 

на режиме посадки определить значение р1КС, отличное от основного режима полета.
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Рис 2 8 К определению расстояния h.

Д ля самолетов с управляемым стабилизатором

•̂ тап — *F6ro ~ [^юЛо + ^ (Рпис &пос " ^яос )] •
учпос

Угол отклонения стабилизатора при посадхе <р-  ̂принимается а пределах 40.25 .0,35)

Для самолетов схемы "бесхвостка"

г т п  = *«*х> ~   Г«У,о + + « f *  ̂  |
 ̂ уаяо.

Предельное значение отклонения элевонов вверх ^ ц р  = - 0,35.

Допустимый диапазон центровок ограничен предельной передней и предельной задней 

центровками

^3 ^^таз*

Полученные значения предельных цектровс>х наносятся на график (см. рис.2.7) и на 
чертеж общего вида самолета (по отношению к САХ крыла) Уточняется, если необходимо, 

расположение грузов и топлива на самолете (или увеличивается .4^ = £ го /.,с ) с тем, чтобы все 

эксплуатационные центровки укладывались в допустимый диапазон

2.4. Балансировка самолета а прямолинейном установившемся горизонтальном полете

Балансировка самолета по моментам тангажа на различных режимах полета 
осуществляется отклонением органов управления. Сначала определяется момент тангажа, 
подлежащий балансировке Коэффициент этого момента обозначается через т,(С) Обозначение 
(0) соответствует нейтральному положении'органов управления.
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2 4 1 Момент тангажа самолета в установившемся горизонтальном полете при 

нейтральном положении органов управления

При неотхлоншном руле высоты коэффициент момента тангажа самолета
С

т , (0) - т ^ - у  т / С у е  + да?<р;кт + т

Для самолетов с управляемым стабилязатором и схемы 'бесхвостка" в этом выражении

надо полож ить у-*.-, ~ 0.

Для выбранной высоты полета рассчитываются зависимости да/0) ~J(V) для дозвуковых 

самолетов или да/0) = (р{М) для сверхзвуковых Схема расчета приведена в табл 2 4

Таблица 2 4

Расчет момента тангажа ш (0).

/ /  м а  = .. . ,  м/с кг

M'
КГ

М
V - /ф ,  м/с

£ в f Задается

г  -  2mg 
** S p V 2

no 2.2 2
I

” xo6co
П0 2.2 3

т ютъ то же

mu> то же

*Fo

c y -mz x t ~ X Fa

из табл. 2.3

m~y C" z ya для основного режима полета
(по 2.3.2)

™*<Pycm по 2.2.4
m pz

m3 (0) j

По результатам расчета строится график зависимости да/0) -.ДСу») (рис.2 9)
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2 4 2. Балансировочная кривая то отклонениям органов управления

Условием балансировки самолета в установившемся горизонтальном полете является 

равенство нулю момента тангажа, действующего нэ самолет (т*  -  О У Ж  этого условия 

определяются потребные для балансировки углы отклонения органов управления 6оу. С учетом 

потерь подъемной силы на балансировку

с т г(° )
°у (  СуЛ '

I Zt°>
где

[ * •
для руля высоты ,

к * •
е> 1

т 7 > - для управляемого стабилизатора

к . ~ S *> iт , ■« |
) для элевонов

Рис. 2.^ 'П римерный вид зависимости niJO)
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Вычисление или <)с. / У) рекомендуется проводить, продолжая табл. 2.4, в

дальнейшем включив я нее расчет усилий. Примерный вид балансировочных кривых для <$, и Р, 

приведен на рис. 2.!0.

2.4.3. Балансировочная кривая по усилиям на рычагах управления тангажем

В простейшей системе ручного продольного управления, в которой отсутствуют рулевые 

приводы (бустеры) и автоматические устройства, усилие на рычагах управления, потребное для 
балансировки самолета в горизонтальном установившемся полете, определяется по выражению

Рв = ~ Я *  ГО ШГО «ГО + 
где ,Ка - коэффициент передачи усилий, обычно А'ш -  1,0 ..2,0 м‘ , bав - САХ руля высоты.

Угол атаки горизонтального оперения

, а ч С «°«го = « 0 +<руст ~*0  + (!-«■  ) ~
* ю
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Балансировочное значение <5, берется по 2.4.2.

Производные коэффициента шарнирного момента при М  <1-- о,! 25, (1 -  3,65̂ К ' Ь ,  cos у,; 
т%  = -0 ,1 4 (1 -6 ,5 5 ^  X-'SS. cos2

где x, - угол стреловидности руля высоты по передней кромке; S ¥ - S ,  /  S m - относительная 

плошадь руля высоты; Sot = S ox / S„ - относительная плсшадь осевой компенсации, которая 

выбирается в пределах 0,1 .0,25 Меньшие значения выбираются для легких самолетов.

При > 0,28 наступает перекомпенсация, что недопустимо.

Для сверхзвуковых самолетов с необратимым бусгерным управлением с целью . 

уменьшения шарнирных моментов на сверхзвуке можно использовать большие значения 

S M. (»  0 ,4 ), допуская перекомленсацию на дозвуковых скоростях.

Если балансировочные усилия, полученные для простейшей системы управления, велики 

(НЛГС ограничивают усилия на рычагах продольного управления величиной 3S0H), то 

необходимо применение.бустерного управления

При необратимой системе и линейной характеристике загрузочного механизма усилие на 

рычаге управления

Характеристика жесткости загрузочного механизма Кх ~ dP4 /  dr, выбирается исходя из 

получения приемлемых усилий Ориентировочные значения А’, для штурвала ! 500 ..3ОС'О П/м, 

для центральной ручки 800 . 2000 Н/м и для боковсй ручки 500.. 1200 Н/м при использовании

Необходимо отметить, что линейная характеристика загрузочный механизмов кмеел

управляемости применяются автоматы регулировки управления (АРУ), изменяющие К т, и 

автоматы регулировки загрузочного механизма (A PI), рейдирующ ие Кж ь зависимости от 

скоростного напора [ 1 ].

а
Для сверхзвуковых скоростей т.и1°

ЭДСУ [8]

недостатки, затрудняющие управление самолетом Для улучшения характеристик
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Примечание.

В обратимой системе, кзк и а простейшей, имеется обратная связь от руля к рычагам 

управления

Усилия подсчитываются по формуле

где /Г.у« ■ коэффициент обратимости системы, обычно 0,05. .0,1 и более до 0,2 

Обратимая система менее универсальна, чем необратимая, поэтому применяется реже и 

только на самолетах, не достигающих критических чисел М  полета.

2.5 Вращательные произзодные

Величина производной коэффициента демпфирующего момента тангажа самолета по 

безразмерной угловой скорости cSz определяемся по выражению

где величины A i и В\ определяются по рис 2.14, 2.15.

Производная коэффициента момента тангажа самолета от запаздывания скоса потока

Производная коэффициента демпфирующего момента крыла при М  < 1

где величины A JJx  и D определяются по рис. 2.11, 2.12 и 2.13. 

Для сверхзвуковых скоростей



S2

Рис. 2.11 Г рафик для определения коэффициента А



- 0,01
Рис 2 12. График для определения коэффициента В

С 
0,02

Рис 2 13. График для определения коэффициентов С и D



о  1 2 3 4 5  6  ) $ л Ц

Рис 2.14. График для определения коэффициента А] (т\ = сю)

О 1 2 3  4  5  6  J4& IM

Рис. 2 .15 . График для определения коэф ф ициента В; (tf ~  да)
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2 6 Основные показатели продольной статической устойчивости и управляемости. 

Нейтральная центровка

К количественным показателям продольной статической усгойчивосги самолета 

относятся степени статической устойчивости по ттерегрузке и по скорости.

Ста гнческую устойчивость самолета рассматривают как при фиксированных органах и 

рычагах управления, так и при освобожденном управлении.

Степень продольной статической устойчивости по перегрузке в к ваз иу становившемся 

криволинейном движении при фиксированных органах управления = const) определяется 

выражением

Здесь /з = ——— - относительная плотность самолета в продольном движении. Так как
Р$ь л

т Fa и ж?» являются функциями числе №, ь ju непосредственно зависит от высоты полета, то

Степень продольной статической устойчивости по скорости при фиксированных органах

т г(0) (см.2 .4 .1) в точках, соответствующих заданным числам М.

На самолетах с необратимой системой у правления применяются автоматы, отклоняющие 

органы управления при воздействии возмущений по определенному закону независимо от 

действий летчика. В этом случае степень статической устойчивости при фиксированных 

органах управления будет отличаться от степени устойчивости при фиксированном положении 

рычатов управления

При включении идеального демпфера тангажа степень статической устойчивости по

перегрузке с фиксированной/ручкой управления

о „

2 m

о; гределяегся графическим дифференцированием кривой
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передаточный коэффициент демпфера, который можно п р и н я ть

равным 1,0 с.

Формулы для определения степени статической устойчивости по перегрузке и по 

скорости ау* при наличии в системе управления других автоматов (устойчивости, АРУ) 

приведены в [1].

Е сли  в системе управления отсутствуют автоматические устройства, т о  а„ =  и п» -  

К количественным показателям статической управляемости з квазиу становившемся

криволинейном движении относятся коэффициенты расхода ручки г ” и усилия Р" на 

перегрузку.

Коэффициент расхода ручки на перетру'зку

где Су,:а - коэффициент аэродинамической подъемной силы самолета в горизонтальном полете с 

той же скоростью и на той же высоте, что и в установившемся криволинейном движении

Коэффициент расхода усилий на перегрузку для самолетов с необратимой системой 

управления

Для самолетов с управляемым стабилизатором вместо производных по дь надо брать 

производные по

Нейтральная центровка самолета по перегрузке определяется из условия а„ ~ 0 по 

выражению щ

Рв т -  К ШК
х

апс - степень статической устойчивое™ по перегрузке с освобожденным управлением

&пс ~ г п .
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f . = x f t  = / К И М )  
и

Определив нейтральную центровку, можно уточнить величину предельно задней 

центровки и соответственно диапазон допустимых центровок 

*ТПЭ ~ х  * рш ~

Расчег вращательных производных, показа! елей статической устойчивости и 

управляемости, нейтральных центровок сводится в таблицу, являющуюся продолжением табл.

2 4.

2 7 Динамика продольного корстхопериодического возмущенного движения самолета

Продольное короткопериодическое движение рассчитывается для крейсерской высоты и 

крейсерской cxopoen* полета (согласно п .J.5.2.2 или п. 1.5.2.3).

2 .7 .1 Собственное хороткопериодическсе движение

Однородное уравнение собственного хороткопериодичесхого движения самолета имеет

вид

х+7Нх+со2 х~0,
где х - отклонение параметре Ля или ЛПу, в возмущенном движении от его значения в

. (  в .  а \
незозмущенном, А - — ! с ^ ,  - коэффициент демпфирования;

со1 - — -  ~ С °  г  - квадрат угловой частоты недемпфированных колебаний (опорной2 \*> П
*

частоты);

-т  сг =  масштаб времени,
SP V  •

/  (  I  S*i = _ * _ * ,  0 2 —  - безразмерный момент инерции самолета, L - полная длина
rr .b l {  ЬА )

самолета
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Характеристическое уравнение имеет вид

Я2 + 2ЛЛ + «у2 -  О,

корни которого при а? > И1 и су5 > 0 будут комплексными сопряженными X \ j  -  - h  ± iv, а 

собственное короткопериодическое возмущенное движение - колебательным. Здесь

движение - апериодическим. Этот случай практически не встречается и в данном пособии не 

рассматривается.

Условиями устойчивости невозмущепного (опорного) движения являются неравенства

h > 0 и а? > 0 .

2.7.2. Вынужденное возмущенное движение. Переходный процесс при ступенчатом 

отклонении органов управления тангажем

Вынужденное короткопернодическое возмущенное движение самолета описывается 

неоднородными уравнениями [1]. Решение зтих уравнений при ступекчагом отклонении органа 

управления на величину Л<5оу = const дает

л а ( ! )  = >У Г-Ж V— f i t ) .

Безразмерная переходная функция F(t) имеет вид (рис. 2.16):

F ( f ) -  = A g(0
V

Здесь <р -  arcsin y l -<*2 - сдвиг вынужденных колебаний по фазе, величины A, w  и v 

берутся по результатам расчета собственного движенья
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Рис. 2. 16. К определению характеристик переходного процесса

Основные характеристики качества переходного процесса в короткопер«одическом 

колебательном движении определяются по следующим формулам: 

период и частота собственных колебаний

т = ̂ - г Л -
v  ’ ;  Т '

время и число колебаний до практически полного затухания переходного процесса 

время срабатывания

7Г -  <р

у v

максимальный от носктельный заброс 

ЛЛ
—  *max ~ хуст ..
Ах   - е  v

V *

соотвегствует минимальному времени / t = — . Здесь под х  понимаются параметры Да(/) или

АлуДО

Если h 1 > со1 (v > 1), то переходный процесс будет апериодическим [ 1].



2.8 Основные требования, предъявляемые к показателям продольной устойчивости н 

управляемости

Допустимые значения некоторых основных показателей статической и динамической 

устойчивости и управляемости нормируются для самолетов соогветс* вуюшепо юта оса и 

назначения Ниже приводятся требования к этим показателям

! Самолет должен быть статически устойчивым по перегрузке <.?„ < 0} на всех режимах 

полога и по скорости (оУ < 0) на основных режимах Вводится некоторый требуемый 

минимальный запас устойчивости I о„ > А (см 2.3.1), где А составляет С. 1 0,12 для тяжелых 

и 0,03 . 0,05 .для маневренных самолетов.

2. Для сохранения запаса управляемости отклонение органа управления тангажем руля 

высоты при балансировке самолета St  на любом расчетном режиме не должно превышать 

0,9Asa?> допустимого по конструктивным ограничениям: (0,4 ..0,5)

3. Усилия на рычагах продольного управления но должякт превышать 350 Н.

4. Коэффициенты расхода ручки и усилия на ней Рд на перегрузку должны быль 

отрицательными.

Желательные их значения (по абсолютной величине) приведены в табл 2.5

60

Таблица 2.5

Коэффициенты
Маневренные

самолеты

10 30

20... 60

Немакевренчые самолеты

расхода на 

перегрузку
m < 50 т о  ~ 50 . 100 т гл > 100 т

\Х д J, мм

Л ф н

. . .  _______  .

20 60

60 .180

30 .90 

100 . 300

40. 120 

200 6000

5. Собственная частота колебаний /  не. должна превышать предельных значений , 

допустимых при отсутствии "раскачки" из-за запаздывания реакции летчика Значения 

составляют 0,5...0,7 Гц для тяжелых и 1,0.. 1,2 Гц для маневренных самолетов.

6. Время срабатывания /ф не должно превышать 4,0 с для тяжелых и 1,5. 2,0 с для 

маневренных самолетов.

7. Относительный заброс АЛ' не должен превышать 2С. .30% для тяжелых и 40 ..50% для 

маневренных самолетов.
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Практика показывает, что для «.'временных скоростных самолетов все эти требования 

только средствами аэродинамической компоновки выполнить не удается Включение в систему 

управления специальных тетоматических устройств позволяет получить требуемые 

характеристики (показатели) устойчивости и управляемости езмолета.

2.9, Выводы и рекоменлаани

Работа должна содержать краткие выводы и, если необходимо, рекомендации по 

улучшению летных характеристик и характеристик устойчивости и управляемости

Полученные в результате рас.чсше летные характеристики над» соаоиавитъ с заданными 

или с характеристиками самолета-прототипа Если имеются большие отклонения, то 

необходимо объяснить нх причину и внести рекомендации по улучшению характеристик.

Рассчитанные показатели устсйчивости и управляемости необходимо сравнить с 

требуемыми. В случае малых отклонений следует объяснить их причину и внести рекомендации 

по улучшению устойчивости и управляемости самолета При больших отклонениях 

необходимо обеспечить требуемые характеристики за счет введения автоматических устройств 

в систему управления самолетом, провода соответствующие расчеты.

2. i 0. Оформление работы

Работа завершается пояснительной запиской

Записка должна включать: титульный лист, оглавление, основную часть, список 

литературы и приложения (если они имеются).

В основную часть пояснительной записки включаются все необходимые материалы по 

каждому разделу работы: расчеты, обоснования, рисунки, таблицы и т.д.

Основная часть поясиигольной записки начинается с краткого технического описания 

самолета-прототипа: указывается наименование самолета, его назначение, страна (фирма- 

нзпотозктель), год выпуска. Дается краткое описание устройства самолета и чертеж его общего 

видя з трех проекциях: сверху, справа и спереди На чертеже проставляются основные размеры 

а миллиметрах: полная д л и н а  и высота самолета, размах крыла

Приводятся массовые, геометрические и летные характеристики самолета-прототипа. 

Указывается гиг, и количество двигателей, статическая тяга и удельный расход топлива

Техет записки, рисунки, таблицы и т.д. оформляются в соответствии с [7].
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Приложение1 

Сокращенная таблица стандартной атмосферы 

(значения параметров округлены) 

ре = ! ,775 кг/м*

16 217 0,135 ‘ 295...............  7; i9

18 217 0/198 ~295 5,25

20 217 0.072 295   3,53

22 ~~217 0,052 ~ 295 2.79

24 ~ 217  0,038  295 ~  2,04

2 6 ~  220   0028  297 1,48



Приложение 2

Основные характеристики авиационных профилей 

В1 {И МАНИЕ! Знаки С „а даны обратные (-Сто). 

Значения Су^ш даны для к = 5.

Для сгрелоиидаого крыла характеристики берутся для АУ, -  А /cos;?.

Профиль М fiTc *F c a ~CnO ĉ ус max

0,2 -i '0 2 2 Г 5,90 0,012 1,48

0,3 -1 0.228 6,27 0,012 1,35

NACA 0 4 -5 0,226 6,75 0,012 -

! 23009 0,5 -1 0,220 7,40 0,0)2 -

С -  0,09 0,6 -1 0,210 8,33 0,014 -

0,7 - ! 0,200 9,85 0,015 -

0,8 -5 0,256 10,45 0,029 -

0,82 -1 0,320 9,10 0,040 -

0,2 .1 0Д2 0,007 1,5

0,3 -1 0,22 6,3 0,006 • -

NACA 0,4 • I ОД? 6,7 0,006 -

23012 0.5 -I 0,224 7,00 0,005 -

С - 0,12 0,6 -1 0,225 7,42 0,005 -

0,7 -1 0,22 2 7,95 0,006 -

С.75 -1,2 0,240 7.95 0,007 -

0,3 -1,7 0,502 6,40 0,015 -

G.S2 -2,0 0,308 5,65 0,032 -

о .У -0,9 одТб 5Д2 0,002 1,4

0,3 -0,9 0,220 5,80 0,002 1,3

NACA 0,4 -0,9 0,218 6,18 0,002 1,2

23015 0,5 •0,9 0,208 6,71 0,0035 1,12

С = 0,15 0,6 -0,9 0,182 7,12 0,007 -

0,7 -0,9 0,193 8,40 0,006 -

0,74 1,0 0,238 8.90 0,011 *1 *

0.78 -1.5 0,380 7,15 0,018 -



Профиль М «о *> Г аи*

0,2 -2 0,215 5,85 0,05 1,6

о,з -2 0,215 6,30 0,05 -
NACA 0,4 -1,9 0,215 6,83 0,05

2412 0,5 '  -1,8 0,215 7,40 0.053 *-
С  =0,12 0,6 -1,7 0,212 8,55 0,060 -

0,7 -1,6 0,210 10,65 0,065

0,75 -1,4 0,236 11,45 0,070 -

0,8 -1,2 0,326 9,40 0,075 -

0,82 -1,1 0,310 8.70 0,075 '

0,2 -4 0,225 6,10 0^095 ~ 1,55

0,3 -4 0,225 6,30 0,10 -

NACA 0,4 -3,9 0,220 6,40 0,10 -
4412 0,5 -3,8 0,217 6,67 0,107 -

С  ”0,12 0,6 -3,7 0,210 6,85 0,116 -

0,7 -3,6 0,220 7,85 0,125 -
0,75 -3,5 0,280 8,10 0,129 -

0,8 -2,8 0,390 7,00 0,140 -

0,2 -2^0 0,210 5,47 '6,028 1,38

0,3 -2,0 0,212 5,55 0,027 -

K n ap x 0,4 -2,0 0,212 5,78 0,030 -
У Н -13 0,5 -2,0 0,211 6,20 0,032 -

С  =0,13 0,6 -2,0 0,205 7,00 0,035 -

0,7 -2,0 0,203 8,45 0,044 -

0,75 -2,0 0,224 8,90 0,053 -
0,8 -1,9 0,312 7,10 0,055 -
0,82 -1,8 0,445 5,65 0,050 -

i

0,2 -2,4 0,220 5,50 0,035 1,3 '

0,3 -2,4 0,214 5,95 0,036 1,26

Кларк 0,4 -2,4 0,210 6,40 0,038 1,18

УН-15 0,5 -2,4 0,200 6,85 0,042 1,11

С =0,15 0,6 -2,4 0,190 7,32 0,04Я I

0,65 -2,5 0,203 7,21 0,054 -

0,7 -3,2 0,206 6,17 0,061 -

0,76 -3,6 0,144 3,85 0,086 -
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Симметричные профили
1 Профиль СР-~С-9 Профиль КВ-2С-12

i____
С - 0,09 хс = 0,385 С =0,12 хс = 0,45

М С а *F С а1 ' >*700 *F

1 7Г20 \Ь 7 0.226 5,10 0,205
1

0.30 5,98 0,225 5.30 0.200

0.40 6.48 0,225 5,46 0,190

0,45 6,70 0,224 5,57 0,184

0,50 7,00 0.220 5,69 0,178

0,55 7.42 0,218 5,87 0,172

0,60 8,05 ОД 15 6.12 0,170

0,62 8,35 0,212 6Д9 0,167

0,64 8.70 0,2Ю 6.45 0,166

0,66 9,20 0,209 6,70 0,166

0,68 9,75 0,205 6,98 0,166

0,70 10,55 0,200 7,30 0,167

0,72 11,35 0,199 7,85 0,170

С, 74 12,25 0,195 8,59 0,177

С-,76 13,25 0,194 9,76 0,200

С,78 14,15 0,195 11,70 0,240

0,80 14,85 0,196 14,75 0,300

0,82 15,30 0,210 14,75 0,345

0.84 15,16 0,250 9,76 -

0 ,8 6 13,60 0,270 - -

Другие профили, в том числе и суперкритическне, приведены в учебном пособии 15]
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Приложение .3

ПРИБЛИЖЕННОЕ ПОСТРОЕНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК ОСНОВНЫХ АВИАЦИОННЫХ

ДВИГ АТЕЛЕ-Й

1. Турбовинтовые двигатели

Для современных ТВД хюшность приблизительно остается постоянной до высоты 

ограничения мощности / / р Если известна величина мощности у земли \ 'с и Ир, то "жтжно 

воспользоваться типовой характеристикой (рис.П IX н* которой коэффициент падения 

мощности £=N /  Nq построен я функции разности (Н  И, ) и ско}дк—и ifoj.rra Если высота 

ограничения мощности Нр неизвестна, она выбирается в пределах 3 5 км. Мощность ча 

высотах, больших Нр:

V) = N o t

На той же характеристике даны удельные расходы топлива для номинального режима 

работы двигателя При работе на дроссельных режимах удельный расход

Значения относительного удельного расхода С , берутся по рис П.? в функции степени

2. Турбореактивные двигатели

Типовые высотно-скоростные характеристики ТРД, взятые иг- [4], приводя! ся в 

относительных значениях тяги и удельною расхода топлива (спнесекы к Р0 и Суьо) Зависимости 

Р  - А М ,Н ) и Суя = fiM J i)  можно получить, задав значения Р0 и СУДСг На рис П 3 приведены 

осредненные характеристики дозвуковых ТЕД и ТРДД

На высотах, больших 11 хм (при неизменном режиме к одинаковых числах М ), удельный 

расход топлива остается постоянным, а тяга изменяется пропорционально плотности воздуха,

С = с  С

например, Ри  =Ри  или />,, л« —— .



Рис П 1, Типом* характеристика Рис. П.2 Зависимость

ГВД относительного удельного расхода от

ста  (ейи дросселирования ТВД

Приведенные на рис. П.5 характеристики можно приближенно считать относящимися к 

сверхзвуковым УРДФ и 7РДДФ с небольшой степенью двухконтурности, предназначенным для 

многоцелевых само.кггоа с крейсерской скоростью, соответсгвующей М =2,0 .3,0.

При работе двигателя ка дроссельном режиме удельный расход

С   ̂ -  С  С у.W уОш Ле v уо ‘

Относительный удельный расход С><} приведен на рис. П 4  в функции степени 

дросселирования Р .
Расчет производной С и фокуса изолированных крыльев малою удлинения. Рис. 1X6 а, б,
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Рис. П.3, Высотно-схсростные характеристики дозьухоього ТРДД: 

а) ш = 0-2, б) ш = 4 .6 'I

С уд 1*- ! S .  j Т - - - - -  РиС. jpfi 4 Осредненные дроссельные

характерис/Ы и двигателей 

I /-  дозвуковом , РД,

' 2 -  сьерхззуковон "I РД без форсажа,

3 - свфхзвукоьой ТРД на форсаже
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Рис. П 7. График для расчета координаты фокуса изолированны* крыльев .малого удлинения:
a) ^gZojs = °; б) * tg zо,5 = !
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г
Рис ГТ.7. График для расчета координаты фокуса изолированных крыльев малого удлинения:

в> % 7 о г 2>г) MgZo* = 3
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