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1. О Б Щ И Е  Т Р Е Б О В А Н И Я
К КУРСОВОЙ РАБОТ Е

1.1. ЦЕЛЬ, ОСНОВНЫЕ ЗАДАМИ
И СОДЕРЖАНИЕ КУРСОВОЙ РАБОТЫ

Ц ел ь  курсовой работы — расчетным путем получить а э р о 
динам ические характеристики сам ол ета  в за д а н н о м  д и а п а зо н е  
изменения высот и чисел М аха полета. Расчеты  выполняются  
па основе теоретических результатов с привлечением ст а ти ст и 
чески об р аботан н ы х экспериментальны х данны х.

А эродинам ические характеристики сл у ж а т  ба зой  для о п р е 
деления летно-тактических качеств сам ол ета  —  его дальности ,  
скороподъем ности , потолка, устойчивости, м аневренности  — и 
используются в последую щ ей р а боте  по д и н ам и к е  полета.

Основной задачей  курсовой работы является  закрепление  
и углубл ени е  знаний студентов  по курсу «Аэрогидродинамика::-.

В процессе выполнения работы  студент, с одной стороны,  
п риобретает  навыки в о п р ед ел ен и и  аэр одинам и ческих  х а р а к т е 
ристик как изолированны х частей са м о л ета ,  так и всего с а м о 
лета в целом, с счетом взаим ного  влияния (интерф еренции)  
м е ж д у  его частями. С др угой  стороны, он, получив конкретные  
количественные п редставл ения , д о л ж е н  научиться путем и з м е 
нения формы  и геом етрических р азм ер ов  частей са м о л ета  н е г о  
компоновки изменять в нуж н о м  направлении аэр одинам ические  
характеристики.

С о д е р ж а н и е  курсовой работы: расчет докритической, в зл ет 
ной и посадочной поляр и сем ейства закритических поляр для  
у казан ны х в зад ан и и  высоты полета и чисел М а х а ,  зависим ости  
коэф ф ициен та подъем ной силы от угла атаки при различны х  
у г л а х  отклонения закры лков и предкрылка, зав и си м ост и  к о эф 
ф ициента сопротивления сам ол ета  при нулевом  угле атаки, 
коэф ф ициента отвала поляры и аэроди н ам и ч еск ого  качества  
от числа М а х а  полета.
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1.2. О Ф О Р М Л Е Н И Е  КУРСОВОЙ РАБОТЫ

П о я сн и т ел ь н а я  за п и ск а  к курсовой р а б о т е  со д ер ж и т :  титул ь
ный лист, огл а в л ен и е , реф ерат,  з а д а н и е  на р а бо т у ,  ч ер т еж  с а м о 
л ета  в т р е х  проекциях, основную  расчетную  часть, п р и л ож ен и я ,  
вк лю чаю щ ие итоговы е графики аэроди н ам и ческ и х  х а р а к т ер и с 
тик, и список  использован ной  литературы .

Ч е р т е ж  с а м о л е т а  выполняется на м иллим етровой б ум аге  
у д в оен н о го  зап и сочн ого  ф о р м ата  (ф ор м ат  А З ) ,  о б я за т е л ь н о  
в о д н о м ' и з  ста н д а р тн ы х  м асш т а бо в  и с о  стан д ар тн ы м  ш т а м 
пом в п равом  ни ж н ем  углу . Н а чер т еж е  приводятся  все р а з м е 
ры, д а л е е  рещользуемые в р асчетах .  Т ам  ж е  ук азы в а ю тся  его  
основны е данны е: н а зв а н и е , страна, ф ирм а-изготовитель, х а р а к 
теристики сил овой  установки , м ассовы е хар актеристики и о с н о в 
н ы е  л етн о-техн ические  характеристики.

З а п и с к а  к курсовой р а б о т е  пиш ется на одной стороне  листа  
б ел ой  б ум аги  ф о р м а т а  А 4 ( 2 9 7 x 2 1 0  мм) с полями: л ев о е  по
л е  —  35 мм, прав ое  —  не м енее 10 мм, верхнее и н и ж н ее  ноля —■ не 
м енее  20 мм. Н а д п и си  на титульном листе выполняются по при
лага ем о й  ф о р м е  (прил. 1).

В  о снов ную  часть пояснительной записки вклю чаю тся все 
н ео бх од и м ы е материалы : м етоды  расчетов, об основ ания , р и сун 
ки, табли цы , описан ия  и т. д .  Текст р а зд ел я ет ся  на главы (р а з 
д ел ы ) и па р агр аф ы  (п о д р а з д е л ы ) .  Р а зд е л ы  н у м ерую тся  а р а б 
скими ц иф р ам и. П о д р а з д е л ы  (па р агр аф ы ) имеют д вой н ую  
нум ерацию : первая циф ра о б о зн а ч а ет  номер р а зд е л а ,  вторая —  
ном ер  п о д р а з д е л а  (например: 2.1 —  первый п ар аг р а ф  второго  
р а з д е л а ) .  З агол ов к и  р а з д е л о в  и п о д р а зд е л о в  пиш утся  крупным  
ш риф том . Т екст  записки изл агается  в безличной ф ор м е , н а п р и 
мер: « . . .циркуляция сним ается  с графика.. .»  или «коэф ф ициент  
сопротивления трения плоской пластинки рассчиты вается  по 
ф о р м уле.. .»  и т. и. с у к аза н и ем  ном ера ф ор м улы  или 
граф ика, а т а к ж е  источника, из которого  они заим ствованы .  
Н ап р им ер : {1, (3 7 ) ]  —  источник [1], ф о р м у л а  (3 7 ) ;  [2, рис. 2] —  
источник [2], рисунок 2. Ф орм улы , рисунки и таблицы  н у м е 
р ую тся  внутри р а зд е л а :  (2 .15)  —  р а зд е л  2, ф о р м у л а  15.

’ Н у м ер а ц и я  стран и ц  пояснительной запи ски  д о л ж н а  быть  
сквозной, вклю чая страницы со схем ам и , р исункам и, т а б л и ц а м и  
и пр и л ож ен и ям и . П ер в ой  страницей  является титульный лист, 
на котором н о м ер  не ставится.

Ц и ф р о в о й  м а тер и ал  оф о р м л я ет ся  в виде т абли ц .  
П ри  этом  р а зов ы е вычисления по ф о р м у л а м  приводятся  в р а з 
вернутом  виде д л я  контроля.

Графический м атериал представляется на миллиметровой 
бумаге при этом соблю дается ф орм ат текстового м атериала и
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такая ж е  разм етка полей. Д о п у ск а ет ся  увеличение ф ор м ата  
только в правую сторон}'. Графики, как и ч ер т еж  сам о л ета ,  
выполняются кар ан д аш ом . Кривые проводятся  по л ек а л а м .

2. И С Х О Д Н Ы Е  Д А Н Н Ы Е  Д Л Я  Р А С Ч Е Т А  П О Л Я Р

Приняты е обозначения: с т0 —  коэф ф ициент  продольного
м омента профиля относительно передней кромки при нулевой  
подъем н ой  силе; схаво —  коэф ф ициент  волнового  со п р о т и в л е
ния профиля при нулевой подъемной силе; с,/а*. —  коэф ф ициент  
подъем ной силы профиля; с}/птах°о —  м акси м ал ь н ое  значение  
коэф ф ициента подъем ной силы профиля; с,/шпах —  максимальное  
знач ение коэф ф ициента подъем н ой  силы крыла; с* уа° 1 /р а д  — 
производная  коэф ф ициента подъем н ой  силы проф иля но углу  
атаки; с, % —  относительная толщ ина проф иля в пр оцентах  
или д о л я х  хорды; М  —  число М аха  полета; М * — критическое  
число М аха  профиля; х,  % —  продольная  коор д и н а т а  в пр о
ц ентах  хорды; x F —  относительная коор дината  ф ок уса  профиля  
в д о л я х  хорды; у„, у»,  % —  координаты  верхнего  и ниж н его  
о бв о д ов  профиля в процентах хорды; Re —  число Р ей н ол ь дса  
полета, подсчитанное по скорости полета и х о р д е  крыла; 
ссо, гр ад  —  угол атаки нулевой подъем н ой  силы профиля;  
к —■ относительное удлинение крыла.

■2.1. п о р я д о к  п о д г о т о в к и  ИСХОДНЫХ ДАННЫХ

В зад а н и и  на курсовую  р аботу  указы вается  страна, название  
сам ол ета  и источник первичной инф ормации, из которого  
не всегда м ож н о  получить все н ео бх од и м ы е для расчетов д а н 
ные. П о это м у  недо ст а ю щ и е сведен ия  н ео б х о д и м о  почерпнуть  
из имею щ ихся в библ иотеках  д р у г и х  изданий, наприм ер из п е
риодических (техническая инф ормация, эксп ресс-инф орм ация ,  
ж ур н а л  «Fl ight»  и т. п .) .  В запи ске  д о л ж н а  быть со б р а н а  по 
возм ож ности  более полная инф ормация  о сам олете-прототипе .  
При этом сл ед ует  помнить, что нередко в тексте инф орм ации  
о сам ол ете  указы ваю тся одни размеры, а на прилагаем ом чер 
т еж е  (обычно в малом м а сш табе)  —  другие .  В этом случае  
за исходны х р азм ер  реком ендуется  брать р а зм а х  крыла. На  
рисунке са м ол ета  до л ж н ы  быть и зо бр а ж е н ы  рули, элероны ,  
закрылки, интерцепторы и др угие  ср едства  м ехан и зац и и . П ане-  
л ирование обшивки показывать не сл едует .

К ром е геометрических, необх од и м ы м и  данны м и являются  
крейсерская и м аксим альная  скорости, высота полета, тип и 
число двигателей, крейсерская или ном инальная тяга (м о щ 
н ость) ,  удельный р а с х о д  топлива, взлетная  м асса ,  м асса  т о п 
лива и сб р асы в аем ого  гр уза .
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2.2. ВЫ БОР П РО Ф И Л Я  К РЫ Л А  И О П ЕРЕН И Я

В ы бор проф иля крыла и оперения опр ед ел яет ся  типом с а м о 
лета, его скоростны м  д и а п а зо н о м . П р и  вы боре профиля крьгла 
н е о б х о д и м о  учитывать его влияние на скорость и безоп асность  
полета , в злетн о-п осадочн ы е характеристики. Ц е л е с о о б р а з н о  вы
бирать профиль с меньшим c*omin и больш им и с 7„п1яч, но с пл ав
ным падени ем  суа при закри тияеских углах атаки. При этом  
с л е д у ет  помнить, что предкрылки с г л а ж и в а ю т  кривую су„ (у.) 
в окрестности с иитях. Ж ел атель ны  т а к ж е  м алы е значения с ти.

П ри докритических ск ор остях  полета, когда знач ение  с А„ 
м енее сущ ественн о , вы бираю т проф или с больш ими значениями  
с цат ах- Н а и б о л ь ш и е  значения Судтах достигаю тся  у профилей  
с относительной толщ иной 14.. .15%. Не сл ед у ет  использовать  
б ол ее  тонкие крылья. И сп оль зов ан и е  излиш не топких профилей  
кр ыл а  ум ен ь ш ает  его пол езн ое  внутреннее пр остранство для  
р азм ещ ен и я  топливны х баков, ш асси, м еханизм ов  выпуска з а 
крылков и увеличивает вес конструкции. При околозвуковы х,  
аакритических скоростях  тип профиля и его относительная  т о л 
щина р еш аю щ и м  о б р а зо м  сказы ваю тся  па л о б ов о м  соп р от и в
лении. У бол ее  толстых профилей имеет место резкое  н а р а с т а 
ние волнового сопротивления при М  >  Д1.. П о этом у для ск о р о ст 
ных са м о л ето в  реком ендую тся  л а м и н а р из и ро вя н н ые м а л о у с т о й 
чивые или еуперкритические профили с высокими значениям и М,.. 
и хор ош им и м оментны ми характеристикам и.

Д л я  повы шения сиатях используется  а эр оди н ам и ческ ая  и 
геом етрическая  крутка крыла. В целях упрощ ения расчетов  
в дан н ой  курсовой р а бо т е  м ож н о  ограничиться .тишь г еом ет 
рической круткой.

Д л я  оперени я  вы бираю тся симметричны е профили, толщины  
которых о п р ед ел я ю тся  по величине числа М ах а  для к р ей сер 
ского р еж и м а  полета. Д л я  ориентировки м ож ет  быть исполь
зов ан а  т абли ца  2.1.

Т а б л и н а  2.1

Рекомендуемы е значения толщин несущих поверхностей

Диапазон  
чисел Л!

с — относительная толщина

крыла горизонтально 
го оперения

I вертикальною  
оперения

М <  0,7 0,15...0.12 0 , 1 2  ..0 .С6 0 , 1 2 0 , 0 6
0 ,7 < Л !< () ,9 0 , 1 2 . „0 ,1 0 0,08, ..0 ,0 0 0,08...0.0Й
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2.3. ХАРАКТЕРИСТИКИ К РЫ Л О ВЫ Х П Р О Ф ИЛ ЕЙ

Вся история развития авиации с в я за н а  с р аб от ам и  по с о з 
дан и ю  новых аэр одинам и ческих  проф илей кры ла. О соб ен н о  
интенсивно такие работы велись в 3 0 — 40-е  гг. как у нас в с т р а 
не, так и за  р у б еж о м , и закончились со зд а н и ем  известны х серий  
профилей Ц А Г И , N A C A , Clark  и др .  А эродинам ическ ие х а р а к 
теристики этих проф илей были всесторонне иссл едован ы  и св е
дены в атласы.

В послевоен ное  время в связи с развитием  реактивной ави а
ции были изучены а эр одинам и ческие  характеристики таких  
профилей при больш их ск ор остях  полета, а т а к ж е  разр аботаны  
специальны е проф или для летательных аппаратов  с больш ими  
скоростям и полета. Н о поскольку в отличие от первого этапа  
р а зр аб от к и  аэр одинам и ческих  профилей ш ироко доступны х ат
л асов  с аэродинамическим и характеристикам и профилей второго  
этапа  практически нет, нам и была предпринята попытка на о с 
нове опубликованны х м атериалов оценить аэродинам и ческие  
характеристики таких профилей при больш их скоростях  полета  
и реком ендовать их геом етрическую  ф о р м у  (в дан н о м  пособии  
они имеют условное название К А Г Д  с шифром из четырех цифр:  
первые две цифры указы ваю т координаты м аксим ального  про
гиба средней  линии профиля в процентах хорды , а вторые д в е — 
относительную толщину профиля в процентах хо р д ы ).

В настоящ ее время в связи с развитием численных методов  
решении аэродинамических задач  и успехам и в о бл асти  а э р о 
динам ического  эксперимента начались работы по со зда н и ю  
новых профилей. Среди них мож но отметить такой профиль, как 
( i A ( W ) - l ,  предназначенный для зам ены  стары х профилей N A C A  
серий 23 и -14. Л обов ое  сопротивление профиля О А ( № ) - !  на 
крейсерском р еж им е примерно такое  ж е ,  как у  зам еня ем ы х  
проф илей, но для повышения безоп асности  полета при отказе  
двигателя его аэродинам ическое качество на р еж и м е  н абор а  
высоты увеличено на 50% , максимальная под ъ ем н а я  сила  
крыла без закрылков увеличена на 30% , о б есп еч ен  бол ее  
«плавный» срыв.

Н ак онец , были созданы  так назы ваем ы е суперкритические  
профили, которые характеризую тся  тем, что волновой кризис  
на них возникает при больш их числах М ах а  полета ,  а величина  
м аксим ального  коэф ф ициента волнового сопротивления при н у
левой подъем ной силе щ-ивотах значительно меньше, чем у 
пр еж н и х  профилей. Такие характеристики достигаю тся  путем  
целенаправленного  изм енения геометрии профиля (рис. 2 .1).  
Сверхкритический профиль имеет бо л ее  затупленны й носок 1, 
«плоскую » верхнюю поверхность 2, затуп л ен н ую  за д н ю ю  кром 
ку 3,  утолщ енную  п ер едню ю  часть профиля 5 и участок с вогну-



Рис. 2.1. Особенности формы н распреде
ления коэффициента давления суис|>к 1'И- 

тичееках профилей

той пов ерхностью  4 . П о д о б н о е  изменение геометрии профиля  
приводит к пер естройке хордовой д иагр ам м ы  коз.;. ; циенга  
давл ени я  с у  П оявляется  контролируемы й инк р а зр е ж  •пни 0. 
за которым р а сп о л а га ется  участок частично изоэнтропнческого  
с ж а т и я  7, что приводит к бол ее  с л а б о м у  скачку уплотнения,  
сильно с м ещ е н н о м у  н а за д  8.  З ат уп л ен и е  зад н ей  кромки о сл а б  
ляет обратны й градиент  давл ени я  9 .  У толщ ение передней части  
профиля приводит к появлению контролируемой о бл асти  м а к 
сим ум а скорости  па нижней поверхности 11. Участок с вогнут ой 
поверхностью вызывает увеличение н а гр уж ения  хвостовой час
ти проф иля 10.

Д л я  первых пер иодов  разработки  а эр о динам и ческих  п р оф и
лей х ар а к т ер н о  использование пр еим ущ ественно той или иной 
серии проф илен, свойства которых были х ор ош о известны.  
В н а ст о я щ ее  время очень часто профиль со зд а ет ся  специально  
дл я  конкретного летательн ого  аппар ата , хотя и путем м о д ер н и 
зации сущ ествую щ и х. В р езультате  исчезает н еобходи м ость  с о з 
д ав ат ь  атласы новых профилей.

О д и а к о  д л я  учебны х целей ж ел ател ь н о , как и п р еж д е ,  иметь 
некоторый за п а с  а эр од и н ам и ческ и х  проф илей того или иного  
к ласса .

9
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В настоящ ем  пособии приводятся  оценочны е сведен ия  для  
некоторых гипотетических суперкритических профилей, п ол учен 
ные из различны х опубл икованны х м атер иал ов. Т акие профили  
имеют о бозн ач ен и е  С  с ш естизначны м ш иф ром . П ервы е две  
цифры указы ваю т число М а ха  полета, на которое рассчитан  
данны й профиль (это число М а х а  у м н о ж е н о  на 100),  вторые 
две цифры —  величину коэф ф ициен та подъ ем н о й  силы полета  
(для  уд о бст в а  эта величина у м н о ж ен а  на 10) ,  п о сл ед н и е  две  
цифры —  относительную  толщ и ну проф иля в процен тах. Так, 
профиль С -820309  о зн ач ает  суперкритический профиль, р ассчи
танный на число М а х а  полета, равное 0,82, величина с,/а полета  
составл яет  0,3, а относительная  толщ ина профиля с =  9% .

В с е  сведен ия  приводятся  в прил ож ени и  в виде т аб л и ц  и 
графиков. Геом етрические и а эр о динам и ческие характеристики  
проф иля GA (W)  =  1 даны  в т абл . П 2 .1 и П .2 . 2  и Па рис. П2.1 и 
П2.2; профилей N A C A  серии 23 с относительной толщ иной 9,12  
и 15% —  в табл. П 2.3  и на рис. П 2 .3 — П 2.7; профилей N A C A  
типов 2221 и 4412 —  в табл. П 2.4  и на рис. П 2 .8 — П2.13; с и м 
метричных профилей N A C A  с относительной толщ иной 6,9 и 
12% —  в табл. П 2.5  и на рис. П 2 .1 4 — П 2.17; профилей C lark  
с относительной толщ иной 12— 15% в т аб л .  П 2 .6  и па рис. 
П 2 .1 8 — П2.23; гипотетических суперкритических проф илей С —  
в табл. П 2.7  и на рис. П 2 .2 4 — П2.30; гипотетических си м м ет 
ричных профилей К Л Г Д  с относительной толщиной 9 и 12% —  
в табл. П 2.8  и па рис. П 2 .3 1 — П2.34; гипотетических профилей  
К Л Г Д  серии 50 с относительной толщиной 9 ,12 и 15% — в табл.  
П 2.9  и па рис. П 2 .35— П2.39.

Так как больш ая часть приводимых в пособии а э р о д и н а м и 
ческих характеристик носит оценочный характер , то их можно  
применять только в уч еб н ых  целя х  (при курсовом  и дипл ом ном  
п р оек т и р о в а н и и ).

А эродинам ические характеристики профилей серии С были  
оценены совм естно с В. М. Турапиным. Авторы н аходя т  в о з 
мож ны м  привести их в данном  пособии.

3. Р А С Ч Е Т  П О Л Е Т Н О Й
Д О К Р И Т И Ч Е С К О Й  П О Л Я Р Ы

При М  <  М* ур авн ение поляры имеет вид

Сха  —  C x a m i n  4“ Cx ai  —  Cxamin Т  ( Су а  Су а  ) /  ( л А э ) ,  ( о . 1 )

где Сха —  коэф ф ициент  л о бо в ого  сопротивления са м о л ета ;  суЛ —  
коэф ф ициент  подъем н ой  силы; сха ты —  минимальный к о эф ф и 
циент л об ово го  сопротивления; суа* —  коэф ф ициен т  подъем ной

10



силы, соответствую щ ий сха тш (для истребителей  суа* =  0, для  
транспортны х и п а сс а ж и р ск и х  са м о л ето в  с уа* =  0 , 1 . . . 0 , 1 о ) ; 
Cx a i  =  ( С у а — С у а :) 2/ ( л Х 3 )  —  коэф ф ициент  индуктивного с о п р о 
тивления; лэ —  эф ф екти вное  удл инение крыла, учиты ваю щ ее  
прирост пассивного  сопротивления при бол ьш и х у г л а х  атаки.

В ел ичину  Яэ вычисляют по ф о р м у л е  1 Д Э =  1/Я +  0,025,
где х ___ геом етр ич еское  у дл инение крыла, р авное отнош ению
кв ад р ата  р а зм а х а  к пл ощ ади  крыла; Я =  l2/S.

П л о щ а д ь  крыла S  вклю чает п о д ф ю зе л я ж н у ю  часть. При  
ее о п р едел ен и и  с л е д у ет  п р одол ж ить  пер едню ю  и за д н ю ю  кромки  
крыла д о  пересечения с б а зов ой  плоскостью сам ол ета .

3 .1 .  Р А С Ч Е Т  Сха  m in

В еличина схатт крыла зависит  от числа Р ей н о л ь дса  

\{С =

средиия  
на ра

хорда  
счетной

где Vpac.   расчетная скорость, м /с ;  hcp - q
крыла, м; v —  кинематическая вязкость в о зд ух а
высоте полета, м2/с .

Д л я  винтовых сам ол ето в  расчетная скорость па расчетной
высоте ук азы в ается  в задани и .

Д л я  скоростны х са м ол етов  с Т Р Д  за р а сч е л  
принимают т ак ую  скорость полета, при которой  
г„„ =  С...0-6, соответствую щ ем  основной группе м 
лета, окол о  него не возникаю т скачки уплотнения,  
чета этой скорости  сл едую щ и й .

гиую с 
в дп 

апенро  
Поря;

к о р о с i ь 
а п азон е  
в с а м о 
ток рас-

0 0 4

о

K--Q, Г-

1Р
' г / ' Ч

о, о  в

о
0,7 0,8 09 П ж,ООО £>? 0,в Q9 е о

Рис. 3.1. Увеличение критичес
кого числа М аха для крыльев 

малого удлинения

Рис. 3.2. Увеличение критического 
числа М аха, обусловленное стре

ловидностью крыла
И



Вы числяется критическое число М аха  для крыла при Су„ — 0,6.

М„ =  1— 0,7 | с— 3,2  с c,,airi  +  А М*-, +  А М ,  г , (3 .2)

где  £ —  относительная ср ед н я я  толщ ина проф ш ш  крыла, о п р е 
д е л я ем а я  по ф о р м у л е  с =  (с0 р +  ск) / ( 1  +  т))> гДе со, ск о т н о 
сительны е толщины в корневом и концевом сечениях, ц —  с у ж е 
ние крыла; Д М . .  и Л М . .  — увеличения М всл едствие  влияния  
м алости удлинения и угла стреловидности  соответственно, о п 
редел яю тся  по графикам (рис. 3.1 и 3.2) в зав исим ости  от /., 
X и М .  прямого крыла бесконечного р а зм а х а  (проф ил я) при 
с 1/и =  0. М . 0«  рассчитывается по ф о р м у л е  М *0о о = 1 — 0,7 К 7 
В еличину М .  в ф о р м ул е  (3.2) б ез  до ба вл ен и я  Д М .  у и ДМ* ; ,  
м о ж н о  определить по графику (рис. 3 .3 ) .  Вы численное по пол 
ной ф ор м ул е  (3.2) значение М .  округляется  д о  б л и ж а й ш ег о

0.9

0.8

0.7
о к

0.6

0.5

ОЛ
0 0.2 Of, Qfi 0.8

Рис. 3.3. Зависимость критического числа 
.Маха профиля от относительной толщины 

и коэффициента подъемной силы

меньшего из ряда 0,55; 0,6; 0,65; 0,7. З а т е м  вы числяется  кри
тическая скорость

К. =  М .  а ,
где о — скорость звука на расчетной высоте (см. табл. Ш. 1 | .

Критические скорости  для д р уг и х  частей са м о л ета  не р а с 
считы ваю тся, так как они за в е д о м о  больш е, чем критические  
скорости  дл я  крыла при суа =  0,6. Критическая скорость  К* 
ср авн ивается  с крейсерской Ккр. М еньш ая из них принимается  
за  р асч етн ую  КРаСч.
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П а с си в н о е  сопр отивл ени е са м о л ета  сха ш,л скл ад ы вается  из 
п ассивны х сопротивлений его частей.

К р ы л о .  С на ч а л а  оп р едел яется  проф ильное сопротивление

=  2 (0,93 +  2,8 с) ( 1 + 5  с М 4) (3.3)

( 2 c F —  удвоенны й коэф ф ициент  сум м а р н ого  сопротивления т р е 
ния плоской п л астинки) ,  а затем  учитывается взаи м н о е  влияние  
крыла и ф ю з е л я ж а  и наличие щ елей:

Сха mi l  1 кр  ^  С.хар i 1 К ннт   f;— j +  0 , 0 0 1  7щ,
\  С) /

где  Кннт —  коэф ф ициен т интерференции, имеющ ий сл ед у ю щ и е  
значения:

Схема... Высокоплан Сродлеплан Ннзкоплан

кинт... 0,9 0,7 0,5

lui — l in/ l— относительная  с ум м ар н а я  дл ина  всех щ елей  на к р ыл о  
( м е ж д у  крылом и эл ер онам и, крылом и закры лкам и и т. п. ) .  
Величина 2 cF опр ед ел яется  по графику (рис. 3 .4) как функция

0008  s

о.оо? I 

0.006 f

0 0 0 5 . .

Рис. 3.4. Зависимость удвоенною  коэффициента суммарного co iip o iнвленняCY сопро
трения от числа Р ейнольдса-и  координаты точки перехода

м о

числа Р ей н о л ь д са  Р е  =  — —-̂ ч ср и относительной координаты  

точки п е р е х о д а  x t  — x t / b :



xt  =  min

10"
Re

X c  X f  

b np .

З д есь  Xc и x; — относительные координаты  м естопол ож ения  
м аксим альной толщины и вогнутости профиля; б пр —  средняя  
относительная хо р да  предкрылка;

„ = 5 +  [ 1 3 +  0,6 М  (1 —  0 ,25  Л42) ] 1 |,! ( ~ И Н
О 0.08 М2
“, 2 — 1 +  0,312 М

где h —  средняя  высота бугорков ш ероховатости  поверхности  
крыла, выбирается в д и а п а з о н е  h ~  (5 .. .15) 10~6 м.

В е р т и к а л ь н о е  и г о р и з о н т а л ь н о е  о п е р е н и е .  
П р оф ил ьное  сопротивление, как и для крыла, рассчитывается  
но ф о р м у л е  (3 .3 ) .  С опротивление интерф еренции и об усл о в л е н н о е  
наличием щелей учитывают д обавк ой  Д с д„оп =  0,002 и вв ед е 
нием в расчет всей п о д ф ю зе л я ж н о й  части оперения:

Сха  го (во) — С х а р  го (во) З -  0 , 0 0 2 .

Ф ю з е л я ж .  С опротивление ф ю з е л я ж а  о п р едел я ет ся  ф о р 
мулой

, 4  . — С'ПН S„ /Г, 4 ,
Сха  ф — С / )]. I] ч —7. +  \  С х а  ф +  ------------------  . (3 .4)

‘ мф мф

З д е с ь  ( / — коэффициент с у м м а р н ого  сопротивления трени.т 
плоской пластинки при х t =  0, опр едел яем ы й  по числу Рсй-

Г4 ^рясч -̂ф „
нольдса Ке =  ------------------> в котоРом за  характерны й р азм ер

принята длина ф ю зе л я ж а  (см. рис. 3 .4 ) ;  ip (/.ф) учитывает

влияние удлинения ф ю з е л я ж а  Хф =  —тр- на трение (рис. 3 .5) ;
и ф

2 L
Цм(/.пФ, М )  учитывает влияние сж и м а е м о с т и  ( / .Нф =  - д - и~-

Ф
удлинение носовой части ф ю з е л я ж а  д о  м и д ел ев о го  сечения)  
(рис. 3 .6 ) ;  5 мф —  пл ощ адь  м иделя ф ю з е л я ж а ,  £>ф —  диам етр  
круга, равновеликого  м и д ел ев о м у  сечению  ф ю з е л я ж а ;  / >  =  
■= 2 ,85 Ьф V 5 мф —  п л ощ адь  ом ы ваем ой  поверхности  ф ю зе л я ж а ;  
АСд-оф —  увеличение с.(0ф, о б усл о в л ен н о е  отклонением  носовой  
части ф ю з е л я ж а  от ф ормы  тела вращ ения (см. т а бл .  П 3 .2 ) ;  
Сан— коэф ф ициент  сопротивления надстроек , мидель которы х 5„
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легко вы делить из м идел я  ф ю з е л я ж а  (антенны, огни и т. д . ) .  
П р и б л и ж ен и й  м о ж н о  принять дл я  типовых сам ол етов

Г Vлян _ Л rt
о  —  U ,U i  С х а ф  (без  надстроек)*

мф

100

Рис. 3.5. Поправка, учитывающая Рис. 3.5. Поправка, учитывающая
влияние удлинения фю зеляжа на глияги • сж и м аем ости ' и о . и л а  па

сопротивление трения сопротивление трения фю зеляжа-
/ —М=0.70; 2—М = 0,65; -&-М  =  0.о0;

4—Л1 = 0,55; 5—Л1 = 0.50

Г о н д о л ы  д в и г а т е л е й .  З д е с ь  надстройки от сутст ву ю ! ,  
го н д о л а  является обы чно телом вращ ения, поэтом у к оэф ф и ц и 
ент сопротивления  гондолы оп р едел яется  по ф о р м у л е ,  вы текаю 
щей из ф ор м ул ы  (3 .4)

1=
C.UI гд =  с г  ,] т|л< ~с  (- Л с.и, гд; ЛСдчгд = 0 , 0 1 . ..0,02.

‘*м гд

Величину ом ы ваем ой  поверхности о п р ед ел я ю т  непосредствен но  
по ч ер т еж у  с ам ол ета .

П и л о н ы  д в и г а т е л е й .  З д е сь  учитывается только п р о
ф ильное сопротивление.  Р асчет  ведется по ф о р м у л е  (3 .3 ) ,  по 
геом етрические разм еры  о п р ед ел я ю тся  для пилонов.

П о д в е с н ы е  б а к и .  С опротивление подвесны х баков и 
д р у г и х  систем, им ею щ и х  ф о р м у  тел вращ ения, рассчитывается  
так ж е ,  как для гондол  дви гателей , по соответствую щ им  г ео м ет 
рическим п а р а м ет р ам . Д л я  упрощ ения расчета сопротивления  
гондол д ви гател ей , пилонов, подвесок  принимаю т х, =  0.

П о сл е  о п р ед ел ен и я  Сха min к а ж д о й  части сам о л с та  состой-  
ляю т сводк у  л о бовы х сопротивлений (табл . 3. 1) .
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t  а б л и ц a 3.1
Сводка лобовых сопротивлений

Наименование
части

самолета

К оли
чество 
гг, шт.

Площ адь  
в плане или 
миделя, S im *

Коэффициент 
лобового  

сопротивле
ния, сха mJn -t

псха min i

В итоге полученны е пр оизведения  сум м ирую т: 2  псха min ; s r.
Т еперь величину сха min са м о л е та  рассчиты ваю т по ф о р м у л е

r  _  1 AC S  ПС*а m in  S ii'XCt ни л — ,

где  S  —  площ адь  крыла с п о д ф ю зел я ж н о й  частью. Величины  
сха min и Суа* о п р ед ел я ю т  о д н у  из точек поляры. О стальны е  
точки поляры находятся  по уравнению  (3 .1 ) .  Р асч ет  с.и, п р ои зв о
дится ДО Суа =  c //0max. ВерХНЯЯ ЧЭСТЬ ПОЛЯры ОТ [Суатах “-  (0,1 ... 
. . .0 ,15)] до  С|,мпах чтроится ПРОИЗВОЛЬНО.

3.2. РАСЧЕТ Суа max М ЕТОДОМ  ЦАГИ

П р ед п ол а га ет ся , что рост коэф ф ициен та подъ ем н о й  силы  
крыла при увеличении угла атаки пр екр ащ ается , как только  
в каком-либо сечении крыла возникает  срыв потока. Срыв  
потока начинается, когда местный коэф ф ициент п о дъем н ой  силы  
сУи (г ) достигает  значения суа max ~  (z )  в р ассм ат р и ва ем о м  с е ч е 
нии. П о д  Суа max со понимается  максимальны й коэф ф ициен т  
подъем н ой  силы крыла бесконечного р а зм а х а ,  с о ст ав л ен н ог о  
из профилей, соответствую щ их д а н н о м у  сечению . В еличина  
I у а шах со зависит  от серии профиля, его относительной толщ ины

и числа Р ей н о л ь дса  R e = — —*ч~ - и в  о б щ е м  сл у ч а е  и зм е 

няется по р а зм а х у .  Е е значения берутся  из  характер истик  
проф иля. В р езультате  находится  зависим ость  сУатм<х>(г) . С л е 
д у е т  учесть, что дл я  пр оф иля  Суа max на 12% больш е, чем дл я  
крыла с удл инением  А. =  5.

В ы числяю тся величины местны х коэф ф ициентов  п о д ъ ем н о й  
силы в сечени ях  крыла при£'г/а к р = 1  в д и а п а з о н е  г = 2  z / / =  (0 .. .1)  
с интер вал ом  А 2  =  0,1 по ф о р м у л е

С у а 1 (Z) = [ Г „ л ( 2 )  + Г ,  ( г )  + ф °  Г з ( Z ) ]  - V  , ( 3 . 5 )

г д е  Гпл —  б е зр а з м е р н а я  циркуляция плоского  прям ого крыла;
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Г у ( г ) и з м е н е н и е  цир куляции в сл едствие  стреловидности;  
Ф° —  угол крутки концевого сечения, град, (ум еньш ени е углов  
атаки концевы х сечений при крутке соответствует ф° >  0°);  
Г3 ( г )  —  изм ен ен и е  циркуляции при ф° =  +  1°; b { г)  — т ек у 
щ ая  х о р д а .

З н а ч ен и я  Г пл и А  (г )  на хо дя т  из табл. П З .З— П 3 .5  в з а в и 
сим ости от относительной длины  центропл ана  и су ж ен и я .  Т а б 
лица П З.З  д л я  наглядности  ил л ю стр ир ована  графикам и  
(рис. П.3.1, П 3 . 2 ) .

Величины Гх ( г )  оп р едел яю тся  по ф о р м у л е

Гу ( z )  =  r y =45° (z )  J C , ( 3 . 6 )

где r z = 4 3 ° ( z ) —  изм ен ение  циркуляции при х =  45°. Ее з н а 
чение м о ж н о  найти по гр аф и ку (рис. П З .З)  и взять и з т а б л .П З .б .

В ы числяю тся отнош ения (z ) .  М ини м альное  з н а 

чение этой ф ункции равн о  м ак си м а л ь н ом у  коэф ф ициен ту п о д ъ 
емной силы крыла, а, сл едовател ьн о , и са м о л ета  л ю бой  схемы,  
кроме схемы «утка», для  которой с л ед у е т  учитывать подъ ем н ую  
си л у  го р изонтал ьного  оперения.

О дн ой  из з а д а ч  а эр оди н ам и ческ ого  проектирования является  
выбор крутки, о бесп ечи ваю щ ей  н аибол ь ш ее значение  с„;/тах. 
С этой целью  за д а ю т ся  рядом  значений крутки, вычисляют  
соо тветств ую щ и е к а ж д о м у  углу ф° с ,,а тах,строят зависим ость  
с*мта* (Ф°) 11 н аходя т  ф° оР1, соответствую щ ее с,,и тах тад- (это п о 
строение о п р е д ел я ет  ф° и с ^ т а х ) .

Д и а п а з о н  за д а в а е м ы х  значений ф° вы бираю т с учетом т ою ,  
что .ф°0р/ увеличивается  с увеличением су ж е н и я  и угла ст р е л о 
видности.

Расчет с„ ах

b(z) “ср
6 (2 )'

Г3

о 

0 ,!

1.0

сс
сб
с

£ е
О

е

* °  £  о-D. =та 7. X ^
с  S
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Р ек ом ен ду ет ся  первоначально за д а в а ть :
.д л я .п р я м о у г о л ь н ы х  крыльев ср° =  +  1°, 0°, :— 1°; 

дл я  трапециевидны х <р° =  0°, 2°, 4°;  ̂  ̂ ц
д л я  стреловидны х су ж и в а ю щ и х ся  крыльев ф ° = 0 ° 1 9°, 12 , 15^ 
Р асчет  п р о д о л ж а ет с я  д о  тех  пор, пока при н екотор ом  <р° 

Суа  шах■ не начнет убы вать. Р а с ч е т  с л ед у ет  вести в табличной  
ф о р м е  (табл. 3 .2 ) .

4. Р А С Ч Е Т  З А К Р И Т И Ч Е С К И Х  П О Л Я Р

П ри М >  М„  возникает  доп ол н и тел ьн ое  вол нов ое  с о п р о 
тивление, о б усл ов л ен н о е  появлением  в потоке, об т ек а ю щ е м  с а 
молет, скачков уплотнения. О б щ е е  сопротивлени е сам о л ета  
является сум м ой  сопротивлений, соответств ую щ их докритнчес-  
ким скоростям полета и волновых;

Сх а  =  Сха(ГЛ <  М*)  +  Сх а В .  ( 4 - 1 )

К а ж д о м у  числу М  соответствует  своя п оляра. В  курсовой работе  
закритические поляры рассчитывают в д и а п а з о н е  М* <  М <  1 
с шагом Д М  =  0,05 и при М  <  I с ш агом  Д М =  0,1. 
Н а и б о л ь ш е е  значение числа М  прин им аю т равны м М т а х 4-0,1.

В олн овое  сопротивление са м о л ета  при р асч ет а х  п р е д с т а в 
ляю т в виде сум м ы  пассивного волнового  (при сУа =  0) и ин д ук 
тивно-волнового, зависящ его от суа, сопротивлений:

Сха в ~  Сх а во 4 “ Cxaz i .  ( 4 -2 )

Т огда  ф о р м улу  (4 .1) с учетом ф о р м у л  (3 .1)  и (4 .2) м ож н о
представить в виде

Сл'а =  [Сл'ао(М C*£ibo]4"" (.Cxai  4 “ Слав/) ' =  ха п  4 “ В С у а  , ( 4 3 )

где В =  (1/лА.э) 4- А В  —  отвал поляры.
Зн ачения  С х а о ш - ^ м » )  и индуктивного (вихревого) сопр отив

ления были рассчитаны в р азд .  3.
К оэф ф ициент  пассивного волнового сопротивления сам ол ета  

вычисляют по прибл иж ен ной  ф о р м у л е

Сл,ш.. =  с«жс>кр( 1 4------- ^ ----—  )4-Сл-лвф 4 - п  Слагд — • (4.4)

где  Славокр —  коэф ф ициент  волнового  сопротивления крыла
Г.ри Суа =  0; Сха в ф, Сха в гд -  Коэффициенты ВОЛНОВОГО С ОПрО-
т явления ф ю з е л я ж а  и гондол  д в и гател ей  соответственно , п 
число гондол дви гателей; S, S ro, S BO, 5 Мф, S Mra пл ощ ади  
крыла, горизонтального  и вертикального оперения, м иделя  ф ю 
з е л я ж а  и гондол  дв и гател ей  соответственно.
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В ел ичину  с д„вокр нах од я т  по ф о р м у л е  

Сх а во кр ^  ( 1— S ck )  Сха во пр п~ ( 1 "4" S Ck) Coi в о  ск COS / ] ,  ( 4 . 5 )

гд е  Sck —  относительная  пл ощ адь  скользящ ей части крыла, ко
тор ую  о п р е д ел я ю т  по ном огр ам м е (рис. 4 .1 );  с.гавопр и Схавоск 
коэф ф ициенты  волнового  сопротивления прям ого и скользящ его  
крыла, их значения  сним аю т с графика (рис. 4 .2) в зависим ости  
ОТ М  и с (Сха во пр) или их эф ф ективны х значений М Ъ =  М  cos  / ,

Ц09

0,0i
о,от 
0,0* 
ftOS

i,25uo V50,90 0,95

Рис. 4.2. Зависимость коэффициента волновою  сопротивления крыла при 
с» а = 0  от толщины крыла и числа М аха



Г ) =  с / C O S X  (Сл-а с о с к ) ;  X —  Уг о л  стр ело в и д н о сти  ПО Л И П П И  

ф окусов  (1 /4  х о р д ) .
К оэф ф ициент  волнового сопротивления ф ю з е л я ж а  вы числя

ют по ф о р м у л е
С ха в ф “  СДч, в ф m ax  f (>Сф) . (4-6)

М аксимальны й коэффициент волнового сопротивлени я  ф ю 
зе л я ж а  для М  <  1,2 определяется  но ф о р м у л е

_  F<b /  0,016
Г' ко в ф ш ах  — — ^

мф \  \  )

Рас. 4Я. Зависимость функции

o,ooi9 \с ;.хвф

где Хф —  у д л и н ен и е  ф ю з е л я 
ж а; Ххвф —  у д л и н ен и е  его  
хвостовой части.

В еличину  I(у.ф) с н и м а ю т  
с граф и ка ( ри с .  4 . 3 )  как  
ф ункцию  перем енной  

.И— л?,
X ф —

'* ф

1.2-Л Кф ’
(4 .7 )

где  ЛЬФ —  критическое чис
ло  М а ха  для ф ю з е л я ж а ,  вы
числ я ем ое  по ф о р м у л е

М *  ф =  Ь ф  ( 0 , 1 7  — 0 , 0 0 7 6 / . ф ) .

Д л я  1,2 <  М  <  1,7 зн а ч е 
ния с х п в ф оп р ед ел яю т,

полагая, что с.г„вф(А1= | , 7) =  0 , 9 Сд„вф(м=1,2) и пользуясь  л и 
нейной интерполяцией.

Линии тоХа

диаметр Воздугозад^оника. диаметр сопла.

п р о д о л ж и т ь  o S p C L -  * 
Зуюшие до оси  
снмпетоии

Рис. 4.4. Схема построения фиктивного тела при расчете волнового 
2 0  сопротивления гондолы двигателя



К оэф ф и ц и ен т  волнового сопротивления гондол  двигателей  
рассчитываю т так  же, как и с.,-„Вф, но. для  фиктивного тела  в р а 
щения, сх ем а  построения которого показана на рис. 4.4.

Р асчеты  волнового  сопротивления при нулевой подъем ной  
силе  о ф о р м л я ю т  в виде таблицы  ( т а б л . 4 .1 ) .

Т а б л и ц а  4.1 

Лобовое сопротивление при нулевой подъемной силе

Вычис
ляемые

величины

Число Маха

М * + 0 ,0 5 М* +0,1 М max +0 ,1

С ха во пр График (рис. 4 .2 )

сха во ск — »—

сха во кр Формула (4 .5 )

Кф Формула (4 .7 )

/  (Яф) График (рис. 4.3)

^ха в ф Формула ( 4 . 6 )

*гд Формула (4 .7 )

/ (Ягд) График (рис. 4 .3 )

сха в I Л Формула (4.6)

сха к о Формула (4  4)

r.v,j о * :;а о =  1 ли о (Л?

И н дукти вно—волновое сопротивление вычисляют по ф о р м у л е

-1 У а •CxaBi  A S  Су  ^

Увеличение о т в ал а  поляры А В  рассчитывают сл едую щ им  
о б р азо м :

А  В  =  0 , 5 cos'x
2— — A  S f i p  +  ( i  +  S c k ) A  S CK C O S '/ ( 4 . 8 )

Зн ачения  A  S n p , A  S CK оп р ед ел яю т  по ном о гр а м м е (рис. 4 . 5 ) ,  

причем, A S np н аходя т  по действительным значениям  Л/, с, с,;а,

a A S ck — по эф ф ективны м: Af3= M c o s x >  сэ cos х » Суа '

Величины от в а л а  поляр вычисляют н о  ф о р м у л е  

В  {М,  С у а )  =   j—  +  А В  (М,  С у а ) •П Лэ

Расчеты  оф о р м л я ю т  в табличной ф о р м е  (табл . 4 .2 ) .

С у а

cos х ’

(4 .9)
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' г,# Kj**: С Л1 — лЗ

Рис. 4.5. Номограмма для определении прироста отвала поляр

Окончательные результаты расчета закритических иоляр но 
ф о р м у л е  (4.3) т ак ж е  сводят в табл. 4.3.

Т а б л и ц а  4.2 
Расчет отвала поляры при закритических числах Маха

. 4 ‘ и.. • и а э А В п р А В е к А В в

0 ,2

0 .3
Я сГ

л 3̂
r f

м , „ 0 ,4 я5  — - ев

0 .5 а . а .  ^ 5

1  % 2  о 5- Cl

0.(1 £  ^ — 3 е 1

Л/.,
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Т а б л и ц а  4,3 
Сводной таблица лобовых сопротивлений самолета

( уа

41
0 0,2 0.3 0,4 0.5 0,6

г хаО 1' хи

из табл. 4.1 по формуле (4.3)

П о д а н н ы м  т абл . 4.3 строят сетку закоитически.х н о н 'о  . г м  
М . ^  М  <  Afmax +  0,1 с интервалом  0,05 при М  <  1 и 0,1 при 
М  >  1 (см. прил. 4, рис. П 4 .1 ) .

В за к л ю ч ен и е  строят  графики зависимости от числа М аха:  
коэф ф ициен та л о б о в о г о  сопротивления при нулевой подъемной  
силе Сдпо, от ва л а  поляры В и качества са м о л ета  К.  Значения  
В  и К  бер ут  при с„а =  0,3.

5. В З Л Е Т Н О - П О С А Д О Ч Н Ы Е
Х А Р А КТ ЕР И С ТИ КИ  САМОЛЕТА

И зм ен ен и е  пол ож ения  элементов м еханизации крыла на 
взлете и п оса д к е  увеличивает п од ъ ем н ую  силу и л о бо вое  с о п р о 
тивление сам о л ета .  К росту  л обового  сопротивлении п р и в о д и i 
и выпуск уб и р аю щ егося  ш асси. К роме изменения конфигурации  
са м ол ета  на его аэр одинам и ческие характеристики влияет б л и 
зость Зем л и .

5.1. ПОСТРОЕНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК
ПО ДЪ ЕМ Н О Й  СИЛЫ

Н е м е х а н и з и р о в а н н о е  к р ы л о .  Кривую с,у„ (7 ) 
строят по уравн ению

Суа  =  C ’ V , ( а — ССо).

Л инейны й участок  кривой д о  значения суи =  суа шах— (0,1...0 ,15)  
проводят через д в е  точки: ( с уи =  0, а  =  «о) и [cva =  0 „  ( 1 0 —ао),
а =  10°]. В ер х н ю ю  часть кривой рисуют приближ енно, от руки. 
Угол нулевой под ъ ем н о й  силы а 0 берут из хар актеристик вы
бр анного  проф иля крыла. П р ои зв од н ую  г ' л для крыла ко
н ечн ого р а зм а х а  вы числяю т по ф ор м ул е

4 1 .+  0.05 

41.+0,1
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cos X ‘ h

где производную  c% a «, берут из х ар а к т ер и ст и к  пр оф ил я . Если  
она дан а  в р азм ерности  1 / рад, то д е л а ю т  п ер есчет  по ф о р м у л е

о ’ Г 1 1 _  1 г 1 1
Уа I град J 57,3 Суа[ рад J '

М е х а н и з и р о в а н н о е  к р ы л о .  Э ф ф ективн ость  м е х а 
низации, р а спол ож енной  на за д н ей  кромке, зав и си т  ог типа м е
ханизации; относительной хорды; угла отклонения; площ ади  
крыла, о б сл уж и в аем ой  м еха н и зац и ей .

Принимают, что при отклонении закры лков (щ итков) наклон  
кривой Суа ( а ) такой ж е ,  как и д л я  н ем ех а н и зи р о в а н н о го  
крыла. И зм еняю тся  только угол  нулевой п о д ъ ем н о й  силы  
аозак =  ао Даоэак («о —  угол нул евой  п о д ъ ем н о й  силы н ем е
ханизированного  кр ы л а);  суатах и а кр.

И зм енение угла нулевой подъем н ой  силы равно

Д а о  эак Gto . р ^ а к  5 обсл  зак  COS^

0 , 5 1

0,1

ЗО Я

Рис. 5.1. Площ адь крыла, об- р ис. 5.2. Зависимость производной a
служиваемая закрылком 0т угла отклонения и относительной

хорды  закрылка

г д е  % —  угол стр еловидности  по линии 1 /4  х о р д  крыла в о б 
ласти  закры л ка . П л о щ а д ь  крыла, о б с л у ж и в а е м у ю  закры л ком  
5 о б с л  з а к ,  о п р ед ел я ю т  по ч е р т е ж у  с а м о л е т а  (рис. 5 .1 ) ,  п р о и з в о д 
н ую  a 0s н а х о д я т  по г р а ф и к у  (рис. 5 .2 ) .

Е сли крыло имеет излом  в о б л а с т и  р а сп о л о ж е н и я  зак р ы л 
ков, то величину Дао зак о п р ед ел я ю т  д л я  к а ж д о й  секции о т д е л ь 
но и за т ем  ал гебр аи чески  сум м ирую т: Даозак — Даозаю  +  Даозжг-  

О п р ед ел и в  ао аак, отм ечаю т эту  точку на гр аф и ке и проводят
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через нее п рям ую , п ар а л л ел ь н ую  л и нейн ом у уча стк у  за в и с и 
мости с,,а (а )  н ем ех ан и зи р о в а н н о го  крыла. П р и рост  суа тз.< 
прин им аю т равным 2 / 3  прироста c lja па линейн ом  участке.  
В е р х н ю ю  часть кривой строят примерно эквидистантно а н а л о ги ч 
н ом у  у ч а ст к у  кривой суа ( а )  дл я  н ем ехан и зи р оваи н ого  крыла. 
Зн ач ен и я  а,<Р о п р ед ел я ю тся  этим построением.

Х ар ак тер и сти к и  крыла с отклоненны м и закр ы л кам и строяг  
д л я  взлетного  и посадочн ого  реж им ов . И х  отличие определяется  
р азл ичи ем  в у глах  отклонения закрылков. Е сли в описании  
с а м о л ета  эти углы не приведены, их принимают ориентировочно  
с пом ощ ью  табли цы  (табл . 5 .1 ) ,  имея в виду ,  что угол о т к л о н е 
ния закры л ков при взлете вдвое меньше, чем при посадке.

Т а б л и ц а '). I 
Предельные значения хорды и угла отклонения закрылка

j  Предельные значения

Тип механизации L =Л’;,,к ,,
у _

Д:.К.

Простой закрылок 0.25 40
Щелевой закрылок 0,25 45
Закрылок Фаулера 0,40 40
Двухщелсвоп закрылок 0,40 50
Щиток 0,20 00

Д л я  передней  кромки н а и б о л ее  паспр остр анеин ий  тип м е х а 
н и з а ц и и —  предкрылок. Если предкрылок автоматический, то  при 
а  > с с л он п р и ж а т  к основной части крыла и не изм еняет  
характер течения линейного участка. При </. >  а л предкрылок  
отходит  от крыла, предотвр ащ ая  отрыв потока, и с,,а с у в е л и 
чением угла атаки п р о д о л ж а ет  возрастать  до нового  
значения с ча ш.-,х сначала  по линейному, а готом по н ел и н ей 
ном у закон у . Критический угол атаки увеличивается. Д л я  крыла 
бесконечного  р а зм а х а  с„а max при выдвинутом предкры лке равен

с„а ггах л„„ -= 0,93 [с,,,,, +  27 ,„ )  / (1 +  20 с ' ,„)] ,

где с '  „а имеет разм ер ность  г р а д — I; с уа о —  величина с,,,, 
при а  =  0.

Д л я  крыла конечного р а зм а х а  прирост cyanVAX, о б у с л о в л е н 
ный вы движ ением  предкрылка, равен

А  Су а  ш а х  пр — ( С у а  ma x  а  пр Суа  m a x  а .) COS^ X-
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О пределен ны е таким о б р а зо м  характеристики п о дъем н ой  
силы м ех анизированн ого  крыла п оказы ваю т ш триховы ми  
линиями.

В л и я н и е  б л и з о с т и  З е м л и  на характеристики п о д ъ е м 
ной силы м еханизир ованн ы х крыльев своди тся  к увелич ению  с уа 
на линейном участке и ум еньш ению  суа max. В еличину с а уа 
принимаю т н е з а в и с я щ е й  от близости  Зем л и . Зн ачен и я  прироста  
коэф ф ициента подъем н ой  силы А суа зем на линейном  участке  
опр ед ел яю т  по граф ику (рис. 5 .3 ) .

Рис. 5.3. Прирост коэффициента подъемной силы 
вблизи Земли: а  — зависимость \ с уа эем от йзак, 
б  — схема определения величины й зак =  /!эак/Ьср заК

Уменьш ение м аксимального коэф ф ициен та  п одъем н ой  силы 
о цени ваю т ф о рм улой  )С

Cj ju  m a x  з е м  —  С у а  t n a x  С у а  т а х >

где с„а „,ах —  Максимальный коэф ф ициент подъем н ой  силы в д а 
ли от Зем л и , с,,а та-< оп р едел яю т  по граф ику (рис. 5 .4 ) .

С корректированны е таким о б р а зо м  за в исим ости  су а ( а )  при
ним аю т за  окончательны е и п оказы ваю т спл ош ны м и линиями.  
Эти зав и си м ости  и о п р едел я ю т  значения с уа шах и сскр сам ол ета  
в у сл о в и я х  взлета  и посадки .
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Рис, 5,4. Уменьшение cya max вблизи Земли

5.2. П О СТРО ЕН И Е В ЗЛ £Т Н О И  
И П О С А ДО ЧН О Й  П О Л Я Р

В зл е т н у ю  и п о са д о ч н у ю  поляры строят по уравн ению

—  /• Л .  {с у и  —  с * у а  ъ - п ) 1
ь х а  в —п  —  Ь х а  m i n  в —п " Г   ------------------ . ------------------------  ,

лА,ем

T-де С*„„ в_и =  С*уа +  0,5. \Суал,. А Суал —  НрНрОСТ Суа На ЛИНОЙНоИ 
участке зав исим ости  суа (и) с учетом Зем ли.

В еличину миним ального  коэф ф ициента л о бо в о го  соп р о т и в л е
ния на р е ж и м а х  взлета и посадки вычисляют по ф о р м у л е

С х а  m i n  в —п ^  С х а  ш " Ь  А  СХа  з а к  'S'oOcvi з а к -

З д е с ь  сХа min —  минимальный коэф ф ициент л об ов ого  сопротив
ления са м ол ета  для крейсерского  р еж и м а  полета. К оэф ф ициент  
л об ов о го  сопротивления ш асси с передней стойкой принимают  
равным

( 2  Sim — п л ощ адь  л обо вого  сечения всех к о л ес ) ,  а в сл учае  
велосип едного  ш асси  оп р едел яю т  по ф о р м у л е

1,5 М 5 П „  +  0,75 V 5 осн 
Сх а  ш —1 ^  »

где S n ст —  п л о щ а д ь  пневматика стоек, S OCh —  пл ощ адь  пнев
матика о снов ного  шасси. В еличину дополнительного  со п р от и в 
ления от отклоненны х закры лков, р асп о л ож ен н ы х  по всем у  р а з 
м а хе  крыла, Асдазак оп р едел яю т по графику (рис. 5 .5 ) .  С о п р о
тивлением предкры лков в первом п р ибл иж ен ии  пренебрегаю т.

Э ф ф ек ти вн ое  удл и н ен и е  крыла вблизи З е м л и  о пр едел яю т  
по ф о р м у л е

Я =  +  2 )Лзсм 2,23 ■ 8  Я Г г  /  ’
27
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где й =  f t / /  —  отнош ение расстояния 1 /4  ср ед н ей  хорды  до  
З ем л и  к р а зм а х у  крыла. Зав и си м ости  ^ „ ( а ) ,  сха (с уа) для  
докритического  р еж и м а  полета, взлета  и п осадки  строят  на о б 
щем графике. П римерны й вид этих  кривых и некоторы е прин
ципы их построения показаны  на рис. П5.1 и П5.2.

Qft

OJZ

0,Ю

0,08

Рис. 5.5. Увеличение сопротивления при 
отклонении закрылка

в. ПО ДБ О Р  ВО ЗД У Ш Н О ГО  ВИНТА

И сх од н ы е данные: крейсерская скорость  VKP и высота полета  
/ / „ р, м ощность одного  двигателя  на крейсерском  р е ж и м е  Лгк,->. 
Если в описании с а м о л ет а  ук а за н а  не кр ейсерская  м ощ ность, а 
статическая  (при V =  0) ном инальная мощ ность у З ем л и  
то по типовой характеристике  дви гателя  (рис. 6.1 и 6 .2 )  о п р е 
д ел я ю т  ном ин альную  крейсер ск ую  мощ ность А НОмкр =  К  Укр, Якр) 
г приним аю т

А'кр ^  0 ,85 N  ном кр

В случае, когда известна взлетная мощ ность (Ув.,л. Л/п,.«,<> — 
0 ,85 Л 'взл. М аксим альны й конструктивно допустим ы й диам етр  

винта D „ах о п р ед ел я ю т  таким о б р а зо м :  конец лопасти  при р а з 
беге  са м о л ет а  д о л ж е н  отстоять от З е м л и  не менее, чем на 
200  мм; т ак ое  ж е  р асстоян и е  с л е д у е т  в ы д ер ж ат ь  от конца  
л опасти  д о  ф ю з е л я ж а  и с о с е д н е г о  винта.
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Рис. 6.2. Тлпоиая характеристика 1В Д

О 2 4 6 & 10 н,*м

Рис. 6.1. Типовая харак
теристика порш невою  

двигателя

П о д б о р  винта проводят в два этапа. Н а первом этапе п а д а 
ют 3 или 4 значения  стандар тн ы х ди а м ет р о в  винта от D max и 
м ен ее  и чисел оборотов . С тандартны е значения ди ам ет р о в  п р е д 
ставлены  в т а б л .  П6.1. Д л я  Т В Д  принимаю т л с =  12...20 о б / с ,  
для П Д — 18.. .30 о б / с  (табл . П 6 .2 ) .

Д л я  к а ж д о й  пары D — пс вычисляют относительную  поступи

(,и>
и к о э ф ф и ц и е н т  МОЩНОСТИ

р = (6.2

Д л я  к а ж д о й  нары л —  р, пользуясь  серийными х а р а к т е 
ристиками в оздуш ны х винтов (рис. 116.1 — П 6 .5 ) ,  определ яю т  
коэф ф ициенты  п ол езн ого  действия. Серии, для  которых т |< 0 ,8 ,  
в расчетной т а б л и ц е  не регистрирую тся. К р о м е  того, учитывают  
только те пары D  — nc, для  которых концевое число М аха  
меньш е 1,2:

М * =  М  ] / 1  +  ( л / / . ) 2 <  1,2. (6.3)

Н аи больш ий 1] о п р ед ел я ет  сер и ю  во зд уш н ого  винта, число 
о бо р о т о в  пс и пр едв ар ител ьное  значение ди ам етра  D ' . Расчет  
вед ут  в табли чной  ф о р м е  (табл . 6 .1 ) .
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Т а б л и ц а  6.1

Расчет К П Д  воздуш ного винта по первому этапу

(К кр, м/с; Я кр, м; iVKp, кВт; р я , кг/м3; M J

D„ -д /у , ) ,м  (£>„

,ик
Серия 1 

Серия 2 

Серия 3

(J и CJ о о 1
ю о о о о оо о о о о о

rj « U г-
с с с 55 е

-A  U 2) , м

о
о

Формулы  

и графики

Ф ормула (6.1) 

Ф ормула (6.2) 

Ф ормула (6.3)

По серийным 
характеристикам
(рис. П 6 .1 — П6.5) 

или Р Д К -15000

На втором этапе уточняют знач ение  д и а м ет р а  винта и о п р е 
дел яю т  расчетный К П Д  по м ет од у  Ц А Г И , учитывая влияние  
сж и м аем о ст и  в оздуха  и гондол дви гателя  (или ф ю з е л я ж а ) .

И сх о д н ы е  данны е: те ж е ,  
что и д л я  первого этапа , а 
т а к ж е  вы бранны е на о с н о 
вании этого  эт а п а  число  
обор отов, серия винта и 
у к аза н н о е  в серийной х а 
рактеристике отнош ение  
м одельн ого  эквивалентного  
д и ам ет р а  гондолы  к д и а 
метру м одел ьн ого  винта  
( d3/ D ) 0.

В ы числение расчетного  
К П Д  вед ут  д л я  п р е д в а р и 
тельно вы бранного  д и а м е т 
ра винта D '  и д в у х  бл и 

ж а й ш и х  ст ан дар тн ы х значений: D' +  A D U D' — A D 2.
П оп р а в к у  на сж и м а ем о ст ь  К  ,м оп р едел яю т  сл е д у ю щ и м  о б 

разом: как и на первом этапе, вычисляют относительны е п ост у 
пи коэф ф ициенты  м ощ ности р и концевы е числа М а х а  Мр.  
З а т е м  для к а ж д о й  пары / . —  р, удо вл ет во р я ю щ ей  условию  
Af/?< 1,2, но серийной хар актеристике н а х о д я т  угол установки  
лопасти  в нулевом  пр и бл и ж ен и и  ф0с- Д л я  того ж е  хар актерного

Рис U.S. Зависимость угла притекання 
струй от поступи
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сечения ( r = 0 , 7 / ? ,  R  —  р ад и у с  винта) вычисляют угол притека-  
ния струй  (рис. 6 .3)

р° =  a rc tg  (6.4)

и геом етрический угол атаки в нулевом  пр иближ ении

ссго° =  фо0 —' P • (6.5)

П о  д и а г р а м м е  k ? ( M R, а.г°9) (рис. 6 .4) о п р ед ел я ю т  к оэф ф и ц и 
ент к?,  учиты ваю щ ий увеличение потребл яем ой  винтом м о щ 
ности в сл едствие  влияния сж и м а ем ост и  во зд ух а . За тем  вычпс-

С

»

10

S

о
0 ?5  О.т 0.8 0.9 1 .0  И'

Рис. 6.4. Зависимость коэффициента к от концевого числи 
М аха и геометрического угла атаки лопасти

ляю т коэф ф ициен т  м ощ ности р', соответствую щ ий отсутствию  
влияния сж и м а е м о с т и  и, следовател ьно , меньшей мощности:

Р' =  Р А  ю (6-6)

Д л я  к а ж д о й  пары /.— р' с серийной характеристики винта  
сн и м аю т значения  угла установки лопасти  в первом п р и б л и ж е 
нии (fiQ и н а х о д я т  геометрический угол атаки в первом п р и бл и 
жении

а п 6 -  <р,0- р о. (6 .7)
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В соответствии с м етодом  Ц А Г И  расчет п ов торя ю т д о  с о в п а 
д ения  д в у х  очередны х п р и бл иж ен ий: фл- | ° ~ ф л°. П р а к ти к а  р а с 
четов показы вает, что м о ж н о  ограничиться первым п р и б л и ж е 
нием и считать, что со ответств ую щ и е е м у  величины являю тся  
расчетными:

Р =  Рр> otri ^ c t r p ; ф1°= фр -

Теперь с графика К  т,ы(a r°, Af«) (рис. 6 .5 )  сн и м а ю т  величину  
поправки Па сж и м а ем о ст ь  дл я  рассчитанны х знач ений  а гр°иМ/г.

о,К

—I.

<* IО

Риг. 6.5. Поправка, учитывающая влияние сжимаемости воздуха  
на К П Д  винта

П оп равку на влияние гондолы двигателя (ф ю з е л я ж а )  К гл, 
вычисляют по ф о р м у л е  ,ф

К ,  Ф =  0 , 9 8 5 - ^ -  ,
*Ф0

(6 .8 )

где  коэффициенты  /еф =  /  \ - £ р - ]  и 6 ф0 =  f  ( - ^ _ ) о  о п р ед ел я ю т  
по гр аф и к у (рис. 6 .6 ) .

Расчетны й К П Д  винта на хо дя т  по ф о р м у л е

ЛРасч — Г) /Сг, М K Tl ф ,

где  л б ерут  по серийной хар актер истике дл я  к а ж д о й  пары  Л— рР.
Н а и б о л ь ш ее  зн а ч ен и е  т]расч о п р ед ел и т  о к он ч ател ь н ое  зн а ч е 

ние д и а м ет р а  винта и р а с п о л а г а е м у ю  м ощ ность  на крейсерском  
р е ж и м е  полета: А расч =  N KVт}расч. Е сли т^асчтах соответствует
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Puc. 6.6. Зависимость коэффициента /гл от относительною  
диаметра тела за винтом

н аи м ен ьш ем у из тр ех  р ассм атр иваем ы х диам етров, сл еду ет  о п 
ределить/ г)РаСч д л я  винта ещ е меньш его ст ан дар тн ого  д и а м е т 
ра и т . д .  Р а сч ет  ведут  в табличной ф ор м е  (табл . 6 .2 ) .

Т а б л и ц a 6.2 
Уточнение диаметра винта и определение расчетного К П Д

< //кр, м; УкР. м/с; р я , кг/м3; Л'.ф , кВт; пс, об/с; Серия Л»; Д,ф())

Численные значения расчетных величин
Расчетные
величины (U' +  \ U  | >, м D ' .  и • и  \1> ). м

Формула (6.3) 
Формула (6.1) 
Формула (6.2)
По серийной характеристике (рис.П6.1 ...Г16.5) 
Формула (6.4) или график (рис. 6.3) 
Формула (6.5)

График (рис. 6  4)

Формула (6 .6 )

По серийной характеристике (рис.П6.1 ...П6  5)

К -, м(а0гР. Л,я)
Ф ормула (6.7) 

График (рис. 6,5) 

График (рис. 6 .6 )

Формула (6 .8 ) 

Формула (6.9) 33
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Приложение 2 

Т а б л и ц а  П2.1
Координаты профиля G.4(VT) I, %

X V Ун X .'/в Ун

0,0 0,00 ' 0,00 30,0 10,16 — 6,45
0,5 2,04 — 1,38 40,0 10,49 — 6,49
1,25 3,07 — 2,05 50,0 10,26 —6 ,1 0
2,5 4,17 — 2,69 60,0 9,37 — 5,08
5,0 5,59 — 3,58 70,0 7,63 —3,40

6,55 — 4,21 80,0 5,29 — 1,60
10 ,0 7,30 — 4,70 90,0 2,64 -0 ,3 3
15,0 8,40 — 5,43 95,0 1,29 —0,26
2 0 ,0 9,20 5,93 97,5 0,61 —0,40
25,0 9,77 —6,27 100 ,0 0,07 —0,80

(W)  - 1

Рис. П2.1■ Геометрия профиля G .4(IT ')— I

Т а б л и ц а  112.2
Аэродинамические характеристики профили G /1 (№') — Г

Л1 «о- гРал <’ (/n v- 1/'рад j  с гп0 | хр

0 ,1 . .0,28 — 4 5,73 —0 ,01 0,29

2,0

10 12 Re-I0'e6

Рис. П2.2. Зависимость максимального коэффи
циента подъемной силы профиля G .l (tt^l — 1 от 

числа Рейнольдса



Т а б л и ц а  П2.3 

Координаты профилей серии N  АСА-23,  %

Ы А С А -2 3 Ш N A C A -23012 М4 0 4 -2 3 0 1 5
X

У в У н У  в У н У в У н

0 ,0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0
1,25 2,04 — 0,91 2,67 — 1,23 3,34 — 1,54
2,5 2,83 — 1,19 3,61 — 1,71 4,44 —2,25
5,0 3,93 — 1,44 4,91 — 2,26 5,89 — 3,04
7,5 4,70 — 1,63 5,80 — 2,61 6,90 — 3,61

10 ,0 5,25 — 1,79 6,43 - 2 /1 2 7,64 — 4,09
15,0 5,85 — 2,17 7,19 —3,50 8,52 — 4,84
2 0 ,0 6,05 — 2,55 7,50 — 3,97 8,92 —5,41
25,0 6 ,11 — 2,80 7,60 — 4,28 9,08 —5,78
30,0 6,05 — 2,96 7,55 —4,46 9,05 — 5,96
40,0 5,69 — 3,03 7,14 —4,48 8,59 - 5 ,9 2
50,0 5,09 — 2 ,8 6 6,41 — 4,17 7,74 —5,50
60,0 4,32 — 2,53 5,47 —3,67 6,61 — 4,81
70,0 3,42 — 2,08 4,36 —3,00 5.25 —3,91
80,0 2,41 — 1,51 3,08 —2,16 3,73 —2,83
90,0 1,31 — 0 ,8 6 1 ,68 — 1,23 2,04 — 1,59
95,0 0,72 - 0 ,5 0 0,92 —0,70 1 .12 —0,90

100 ,0 0 ,1 0 - 0 ,1 0 0,13 —0,13 0,16 —0,16

М С Я - 2 Ш 9

тел-2301г .

ЫЯСй-23015

Рис. П2.3. Геометрия профилен серии S A C  А -23
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Т а б л и ц а  П2.4

Координаты профилей Л'ЛСЛ серий 2221, 2412 и 4412,

X
■ Л54СЛ-2221 N A C A - 2412 Л'ЛСЛ-4412

У в У п Ув Ун У в У п

0 ,0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0 0 ,0 0

0,5 3,11 — 1,40 — — — —
1,25 4,40 — 2,50 2,15 — 1,65 2,44 — 1,43

2,5 5,75 - 3 , 5 5 2,99 — 2,27 3,39 — 1,95

5,0 7,62 —4,90 4,13 — 3,01 4,73 — 2,49

7,5 9,00 — 5,80 4,96 — 3,46 5,76 — 2,74

1 0 ,0 9,92 — 6,50 5,63 — 3,75 6,59 —2 ,8 6

15,0 1 1 ,2 2 — 7,46 6,61 — 4,10 7,89 — 2 ,8 8

2 0 ,0 1 2 ,0 0 — 8,04 7.26 — 4,23 8,80 — 2,74
25,0 12,45 — 8,34 7,67 — 4,22 9,41 —2,50

30,0 12,47 — 8,53 7,88 — 4,12 9,76 - 2 ,2 6

40,0 12,60 —8 ,2 2 7,80 — 3,80 9,80 — 1,80
50,0 10,98 - 7 ,5 2 7,24 — 3,34 9,19 — 1,40
60,0 9,50 — 6,49 6,36 — 2,76 8,14 — 1,00

70,0 7,62 — 5,22 5,18 — 2,14 6,69 —0,65

80,0 5,45 — 3,70 3,75 — 1,50 4,89 —0,39

90.0 3,02 —2 .0 0 2,08 ■0 ,8 2 2,71 0 ,2 2

95.0 1,62 1,15 1.14 - 0 ,1 8 1.47 —0,16

100 ,0 0 ,2 2 —0 ,2 2 0,13 —0.13 0,1.3 —0,13

т  с е - 2 221

Ы Й С Й - 2412

Ы Й СЙ -^ П

Рис П2.8  Геометрия профилен Л'ЛСЛ-2221, 
N A C A -2412 и Л'ЛСЛ-4412
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0,Z

0  

- 0,1

Cm0
О  0 ,5  M

Рис. Г12.13. Зависимость относительной ко
ординаты фокуса и коэффициента про
дольного момента при нулевой подъемной  

силе профилен А'АСА  от числа .Маха

Т а б л и ц а П2,5 

Координаты профилей серии .УЛСЛ-ОО, %

ДЛСЛ-0006 Х А С А -0009 X  АСА-0012

р Р Р

0 ,0 0 .0 0 .0 0 0 .0 0
1,25 0,95 1.42 1.89
•2.5 1.31 1,97 2.62
5.0 1.78 2,67 3,56
7.5 2 .1 0 3.15 4.20

1 0 .0 2.31 3,51 4.68
15,0 2.07 4.01 5,35
2 0 .0 2.87 4,31 5,74
25.0 2,97 4,46 5.91
30,0 3.00 4,50 6 .0 0

40.0 2.90 4,35 5.80
50.0 2.65 3,97 5,29
0 0 .0 2.28 3.42 4,36
70.0 1.83 2.75 3.66
80.0 1.31 1.97 2.62
90.0 0,72 1.09 1,15
95,0 0.40 О.Ь'1 0,81

1 0 0 .0 0,06 0 ,1 0 0.13

1 2 2 2 i

- 2 P IZ

2221

-  2 4 1 2  
А ы г

I

41



ИЙСД-ОООБ

ЫЙСЙ-OQQO

Ый СО- 0 0 1 2

Рис. П2.14. Геометрия профилей серии N  А С  А -00

ог о? 0+ г?о 0.1

Рис. П2.15. Зависимость максимального коэф
фициента подъемной силы прямоугольного 
крыла с удлинением л =  5 и профилями серии 

А'ЛСЛ-00 от числа Маха



s

м0 5О

Рис. П2.16. Зависимость производной коэффи
циента подъем ной силы по углу атаки про

филей серии Х А С А -00  от числа М аха

C-Q'iT. 0,09

гаобЛ

0 ,5  М

Рис. П2.17. Зависимость относительной ко
ординаты фокуса профилей серии Л'.46'Л-оо 

от числа Маха
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Т а б л и ц а  Г12.7

Координаты суперкритических профилей серии С, %

С -820309 С -790212 С -770315
X

г/в У н У  в У н г/в У н

0 ,0 0,16 0,16 1,67 1,67 0 ,0 С 0,80
0,5 1,11 —0,82 2,40 0,35 1,48 — 1,33
1,25 1,57 — 1,32 3,48 —0,36 2,24 — 2 ,0 0
2,5 2,08 — 1,74 4,09 — 1,13 3,12 —2,78
5,0 2,70 — 2,34 4,87 — 2,16 4,36 — 3,82
7,5 3,09 — 3,01 5,34 —2 ,8 6 5,30 — 4,49

10 ,0 3,37 — 3,31 5,69 — 3,37 6,04 —4,95
15,0 3.81 - -3 ,6 9 6 ,2 0 — 4,07 7,03 - 5 ,5 4
2 0 ,0 4,13 — 3,93 6,56 — 4,51 7,62 —5,86
25,0 4,37 — 4,06 6,81 — 4,80 8,06 - 5 ,9 8
30,0 4,55 — 4,10 6,98 — 4,98 8,39 —5,99
40,0 4,77 — 4,02 7,12 — 5,05 8,80 —5,41
50,0 4,84 — 3,64 7,02 — 4,71 8,93 — 4,19
0 0 ,0 4,80 — 2,39 6 ,6 6 —3,94 8,80 —2,39
70,0 4,62 — 0,53 5,77 —2,52 8,35 - 0 ,2 9
80,0 4,31 1,36 4,14 —0,76 7,27 1,73
90,0 3,64 2,29 2,24 0,31 5,42 2 ,6 8
95,0 2,93 2,11 1,50 0,43 4,07 2,52
97 ,5 2,45 1.79 1,23 0,42 3,14 2,28

100 ,0 1.77 1,18 0,61 0,35 1,99 1,90

е-вгпоя

C~?902lZ

Рис. П2.24. Геометрия суперкритп- 
ческих профилей серии С
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СиУ а оо

05

О
0,75 0.8 П *

Рис. П 2.25. Зависимость критического 
числа М аха суперкритических профи
лен серии С от коэффициента п о дъ 

емной силы

008

0,06

820309

0,7 08 09 10 Л7

Рис. 112.26. Зависимое 1Ь коэф ф и ци ен т  
волнового сопротивления суперкритических 
профилей серии С при нулевой подъемной  

силе от числа Маха

•17



Ч ат ах

13

и

о  DJ 0,2 0,3 0,4 М

Рис. 112.27. Зависимость максимального 
коэффициента подъемной силы прямоуголь
ного крыла с удлинением Я =  5 и супср- 
критичсскнми профилями серии С от числа 

Маха

0.5 МО

Рис. П2.28. Зависимость производной коэф
фициента подъемной силы по угле атаки с \-  
неркритическнх профилей серии С от числа 

М аха



о

о

QOS

0.15

Л?0 5О

Рис. П2.29. Зависимость угла атаки 
нулевой подъемной силы суперкрп- 
тнчески.х профилей серии С от чис

ла Маха

«г

/ ’/с:. П2..-Ц). Зависимость относи :сльпий 
координаты фокуса и коафнншпеп! а 
продольного момента при нулевой п одъ 
емной силе суперкритических профилей 

серии С от числа .Маха
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Т а б л и ц а  Г12.8 

Координаты профилей К А ГД-0009 и К А ГД -0012, %

X

КАГД-0009 КАГД-0012
X

КАГД-0009 КАГД-0012

У У У У

0 0,00 0,00 40,0 4,45 5,93
1,25 1,34 1,79 50,0 4,44 5,91
2,5 1,80 2,41 60,0 4,19 5,58
5,0 2,39 3,19 70,0 3,65 4,87
7,5 2,78 3,70 80,0 2,82 3,76

10,0 3,07 4,10 90,0 1,65 2,19
15,0 3,52 4,69 95,0 0,92 1,22
20,0 3,83 5,10 100,0 0,09 0,12
30,0 4,25 5,66

КйГа-0009

к а г а - о о 1 г

P u r. П 2 .31. Геометрия профилей серии КАГД 00

о 0,1 0,3 0,4 п0Z

Pur. П 2.32. Зависимость максимального ко
эффициента подъемной силы прямоуголь
ного крыла с удлинением >. =  5 и профи

лями серии КАГД-00 от числа Маха

50



Р и с. П 2 .33 . Зависимость производной коэф
фициента подъемной силы по углу атаки 
профилей серии КАГД-00 от числа Маха

С =0,09 /

) Г
C=0.1Z

О 05 П

Р и с. П'2.34. Зависимость относительной 
координаты фокуса профилей серии 

КЛГД-00 от числа Маха

51



Т а б л и ц а  Г12 9

Координаты профилей серии К А ГД -50, %

X

КА Г Д-5000 КАГ Д-5012 КАГД-5015

Рв У а У в Ун Ув Ун

0,0 0,35 0,35 0,35 0,35 0,35 0,35

1,25 2,00 — 1,05 2,55 — 1,52 3,10 — 1,98

2.5 2,50 — 1,35 3,22 — 1,91 3,94 —2,48

5,0 3,35 —1,81 4,36 —2,52 5,36 —3,24

7,5 3.97 —2,03 5,19 —2,81 6,40 —3,60
10,0 4,43 -2 ,2 5 5,80 —3,10 7,17 —3,96
15,0 5,15 —2,45 6,77 -3 ,3 7 8,39 4,28
20,0 5,68 —2,51 7,48 —3,44 9,28 —4.37
25,0 6,07 —2,53 8,01 —3,46 9,94 —4,39
30,0 6,33 —2,52 8,36 —3,44 10,39 —4,36
40,0 0,61 —2,39 8,74 —3,26 10,88 —4,12
50,0 6.50 —2,15 8,61 —2,92 10,72 —3,70
00,0 5,89 — 1,85 7,81 —2,51 9,72 -3 ,1 8
70,0 4,92 — 1,52 6,53 —2,06 8,13 —2,60
80,0 3,56 — 1,14 4,72 — 1,54 5,89 -1 ,9 5
90,0 1,87 —0,69 2,48 —0,93 3,09 -1 ,1 7
95,0 0,92 —0,-11 1.17 -0 ,55 1,52 0,69

100,0 0,00 —0,00 0,00 - -0,00 0,00 —0,00

Кй Га-5009

КйГЛ -50И

КвГП-5015

Рис. П 2.35. Геометрия профилей серии КАГД-50
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о, а
QOS

iO
0.5 / VQ

Рис. П2.36. Зависимость максимальною  
коэффициента подъемной силы прям оуголь
ного крыла с удлинением Л =  5 и профи

лями серии К А Г Д -50 от числа М аха

сЧ о $  
о ,и

Рис. П2.37. Зависимость производной коэф 
фициента подъемной силы по углу атаки 
профилен серии К А ГД -50 от числа Маха

<С--0,12.

/

0,09

^  0 0,5 П

Рис. П2.38. Зависимость угла атаки 
нулевой подъемной силы профилей  

серии К А Г Д -50 от числа М аха
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0,2
С = 0,15

О

М

Рис. П2.39. Зависимость относительной ко
ординаты фокуса и коэффициента продоль
ного момента при нулевой подъемной силе 
профилей серии К А ГД -50 от числа Маха

Прилож ение 3 

Т а б л и ц а  П3.1

Стандартная атмосфера

Вы 
сота 
II. м

Ско
рость 

звука 
и. м/с

П лот
ность 
IJ, кг/м3

Кинемати
ческая 

вязкость 
V-10 :>, м2/с

Вы 
сота 

II. м

Ско
рость
звука
а, м/с

П лот
ность 
о, кг/м3

Кинемати
ческая 

вязкость 
v-1 0 ’, м-/с

0 340.3 1,225 1,461 8000 308,1 0,5257 2,907
500 338,4 1,167 1,520 8500 305,9 0,4957 3,049

100 0 336,4 1 ,1 1 2 1,581 9000__ 303,8 0,4670 3,200
1500 334,5 1.058 1,646 9500 збТ.б 0,439б“ 3,360
2 0 0 0 332,5 1,006 1,715 1 0 0 0 0 299,5 0,4135 3,531
2500 330,6 0,9569 1,787 10500 297,3 0,3885 3,712
3000 328,6 0,9092 1,863 1 1 0 0 0 295,1 0,3648 3,806
3500 326,6 0,8634 1,943 1 2 0 0 0 295,1 0,3118 4,571
4000 324,6 0,8193 2,028 15000 295,1 0,1947 7,340
4500 322,6 0,7770 2,117 18000 295,1 0,1216 11,78
5000 320,5 0,7364 2 ,2 1 2 2 0 0 0 0 295,1 0,0889 16,15
5500 318,5 0,6974 2,312 25000 298,5 0,0400 36,71
6000 316,4 0,6601 2,417 30000 301,8 0,0181 81,95
6500 314,4 0,6243 2,529 40000 317,6 0,0039 416,7
7000 312,3 0,5900 2,648 50000 329,8 0,0010 1743
7500 310,2 0,5571 2,774

И



Т а б л и ц а  П3.2

Величина дополнительного сопротивления ф ю зеляж а  
отнесенная к миделю ф ю зеляж а

Наименование ^ СЛ'£1ф

1. Фонарь кабины пилота на сам олете с одним двигателем 0.041
с плоскими гранями и острыми ребрами окантовки,
с коротким гаргротом

2. То ж е, но с  округленными ребрами окантовки 0,035

3. То ж е, что в п. 2, но со скругленной передней частью 0,021

4. То ж е, что в п. 3, но с обтекателем (с постепенным 0 ,0 12 -ь 0,014
переходом  задней части фонаря в ф ю зеляж)

5. Фонарь обтекаемой формы с плоскими передними 0 ,007 -И),000
стеклами

(i. Фонарь кабины пилота с плоскими передними стеклами 0,025  
на ф ю зеляж е транспортного или пассажирского сам олета

7. То ж е, что в п. 6 , но со скругленной передней частью 0,012

55



Ра
сп

ре
де

ле
ни

е 
Г

П1 
и 

Г,
 

по 
ра

зм
ах

у 
кр

ыл
а 

пр
и 

/
ю —. С-5 Сч X Ifl 05 № О); — О О 

( Ю Т тр СО

■м <Г х  X ь-
ГО Л (М — С

1
СО ^ СО © © . 
X tfi 1Л V W

Г"- © — © © 
© © X © »©

о  о  о  о  о о  © © © © © © © © ©„
о  о  О О о  © о  о  с’

1 1 1 1 1
о  © © о  ©
М  М  1

©* © ©' ©’ ©
1 I 1 1 1

0,
75

97

0,
65

13

0,
60

90

0,
54

34

0,
51

15 © — с> t— © 
© © х  сч —

СЧ С ’*• © © © X © чг X
о  © © Б © : 
© ©* ©” ©* ©
! М  M l —

0,
02

36
 

- 

—
0,

02
14

 
- 

—
0,

01
91

 
- 

—
0,

01
74

 
- 

—
0,

01
57

 
■

| 
0.

9 О О о  о  о
©' о  о  о  о
1 1 1 1 !

i X СЧ О -  тГ
со о  г? © х

w: ct n  cl -  
■V Л — О 05

— © ю X © 
N lO СО — ©

© X — -*Г X
© Г", © со

1
0,

8 О) X N s  © 
о  О о  О О

О О о  О о  
О О о  о  о
М  I i i

© © © © © 
©' © о' о' ©*
м м ;

© © © © ©_ 
©' © © ©’ o ’
1 1 м м

•г X ОС — X 
Й X ^  N Ф 
ф ф ю W О ф X X 00 хр

— N t£) N 05 
~  05 N X 50

О Cl IM X N
со — © t-*- ©

N lC Cl S © 
О С5 О X N

h- о  о  §  о  © © © о  ©р ©. © © о  © ©
о о  О О О О О О о  о  о

t i l t !
© © © © ©
1 1 1 1 1

© © © © о
М  М  1

0,6
 

|

^ -  Cl Л 
LO —  h- *— **■
-г оо ю 2  2О ф Ф wj ©р

X *■“ О) W Xto Ю тг "3 Cl
О О О о  о
О О о  о  о

© -I- X © СЧ
ь» © х  ©
© © О © © © © ©_ © ©

X о  ю ю со
X N Ю Ч1 rt
© © о  © © ©_ о. © © ©

—*" о  о  о  о ©©©'©' О
M i l l

© О о' ©* ©
Т м и

©* © © © ©
М  М  1

1N

0,5
 

|

1,
07

65

1,
05

90

1,
05

70

1,
05

43

1,
05

61

—
0,

00
20

—
0,

00
07

—
0,

00
02

—
0,

00
01

0,
00

02

—
0,

00
22

—
0,

00
09

—
0,

00
22

0 0,
00

01

—
0,

00
24

—
0,

00
10

—
0,

00
05

—
0,

00
02

—
0,

00
01

J 
t'0 -  О) f  -  X 

© © X о  ©О) (N rf (О N
L.O — © lO СЧ 
со •* п м 
© © © © © 
о  © О о. о

от X сч © ©ГС t  X О 
© © © © © 
© ©_ © ©р ©

Ю ”t М -t © 
Ю Ю Tf ГС ТГ 
© © © © © © © ©р © ©

— — —Г —* —* О О о  о  о о' ©' © © ©' ©■ ©* ©" ©' с'

0.3
 

|

© о  X — СО 05 O'! — 
О х  сч © ь- -- — от сч

"М X © — — 
О) X ^ N 3̂ 
О О о  о  о  
О С о  о  о

© -о © X ©
—  © X Г- h-
© © © © ©

h- 05 — © X 
СЧ “  СП© Г— 
— — — © © 
© о  © о  ©

— — —  — — © о  О о  о ©' © © © ©' ©' ©" © © ©

CM
tO X X *-Л- 
Ф Щ О ^ ф
— со © £4 ^— С4! С-i СО

СО N Y  1C -
Гр (М ^  05 X

©  —  Г- — X  N Ю CI — © h -  СО ©  ©  СЧ
©  Г'- с-1 —

о О ©  ©  ^  ® © © р ©  ©  © ©  ©  ©  ©  ©
—  —  —  —  — О О* о  о  ©' ©' © © ' ©  © ’ © ’ ©  ©  ©  ©

©* 1,
12

61
 

1,
26

24
 

1,
32

98
 

1,
37

01
 

1.
39

87

0,
01

79
0,

01
53

0,
01

30
0,

01
13

0,
01

01

0,
02

10
0,

01
82

0,
01

53
0,

01
33

0,
01

17

0,
02

47
0,

02
11

0,
01

80
0,

01
56

0,
01

35

О ©  —1 LO ф  N
X  <М X  1C lO  
СЧ Т  X  —  
—  СЧ. со  с-5

С5 С 5 ь  О) Ю  
05 ©  СО —  о Г» сч — ^  сч © © "tt* сч

О — © ^ 
© сч © © -з* 
C l (М — -  © © © © ©.© о  © о  © © © © ©, ©

— — — — ©* о’ © © О ©’ ©©*©"© ©* © © ©' ©*

5=" -  W со тг тд —• СЧ СО © — СЧ со ^  © — СЧ © ©

U (0 1 ^ 4 ^ S ) iruJ (S =  4 )EJ ( i  =  "<)EJ (0 1 = 'М л

56



«г

57



©
о

©  Ю  Ю
о“ о '

l O  —
©  Т Г . 
ОС СЧ 0 0

IS» СО
о  © о*

— г-—■ СЧ СО ©  I

h - CO СЧ сч © о © оо © ОО 00СЧ сч © 00 ю © ©
со сч
со © © © © © © © © © © © ©
© ©

1
© © ” © О

1
©

1
©"

1
©

1
© © ©~ о

1

© © uo сч f**. ю оо Г-- 00 СО ©© © CO сч О © © тг сч © © т г© сч
о © © © © © © © © © © © •■

© ©
1

©
1

©
1

©
1

©
1

©"
1

о
1

©
1

©
1

© ©
1

©
1

© CO Г-. со © © г-. сч сч ©
СЧ Tf © ОС © со © оо © со
© © © ©
© ©^ © © © © © © © © © ©^ ©
©* © '

1
©*“

|
©

1
о '
]

©*
1

©“
1

©
i

© '
1

© '
I

©
1 т

о "

ч - CO © ОС © © © © 00 ОО соco © t"- © © оо г - © © © г - ©
© © © © © © © © о ©00 © © © © ©  © © © © ©_ © ©

©"
Y

©
1

©
1

©
1

©
1

©
1

©
1

©
1

©
1

© *
1

©
1

© '
1

r - © © г^- со тг оо © ю ©t - - f co *t* со сч со со сч© © © © © © © © © о © о ©© © © © © © © © © © © © ©
© ' ©

1
©*

|
© '

1
©

1
©

1
©

1
©

1
© '

1
© '

1
© '

1
©

s
©

1
ОС © CO СЧ © ©

1
© f - © ©©CO © © © © © © © © о © с ©

© © © © © © © © © © © ©

~
© ©“ © w © ' © ‘ © '

»<“> _ 0 1 1 ©ОС 1(0 со © 1.0 - г ©© © о © © © © © о о © ©
—_ © © © о © © © ©

“
© © ' © ' —■ © © © © © ' ©* °

Sич4>

©  ©  • О 
X  05  СЧ 05 
05  ГО СО S  
— сч сч сч

OI х  о т  со  
^  W lO -  
СО ОС —  ^  
СЧ СЧ СО со

СО «О
® £  о  о
о ' о '

0 5  о с  —  0 5
—  0 5  ОС ©
— о  © о  © © © ©

© со f-» со — © © © о  о  о  о  
о "  © * ©  © "

—  ©  ©  OJ
сч ©  ос t--

©  © ,  ©  ©  
©  © " ©  ©

ОС © ■-f ©  1 X © ©
© © 1 © СЧ ©

© о V
© © © © © © © ©
© “ © © ' о '  1 ©* © “ ©" ©*

С  ^  гГ  О ) 
"*■ СЧ ©  ©  
t.O — ГГ ©  
СЧ СО СО СО

-*■ © со сч© — Ю О 
©  СЧ СОсч го со со

СЧ СО тГ  ©

h- го со — 
СО —  cn  X

©  ©  ©  ©  
© ' © ' ©  © ‘

го ©  ©  го
-  =  S  о© © ©_ ©

СЧ СО т г  L.O

(Ol>Y>9)luJ ; (S =  Y)eJ

С4! h» © © © LOь. © — © ОС СО
Е © © © © ©
©’ © © ©‘ © ©

N  С*э м* i n

( i  =  4 ) eJ

©  ©  ©  ©

©  ©  
© * © *

СЧ СО ^  LO

(01='<)cj

53



Ра
сп

ре
де

ле
ни

е 
Г

ял 
и 

Г,
 

по 
ра

зм
ах

у 
кр

ы
ла

 
пр

и 
/ 

= 
0

,5
/

ю
с о о-а о _ю »—* сч ф

О) I 00 о t'-
о' | "SJ" со соo ’о о '

о»
о

г-
о

о
о

ю ф с">
lO © ю
СО ы со
о ю t o ю
о ’ о о о

аг- С5 ""*• -+* Л Ю ф С5 
О Ю сч С
ОС Г-- h -

О  Ю о  N
Ю  СО —I СО 
СЧ О  о  ОС 
О  О  ОС ОС
О о .  о  о

с о  с ч  о  с о00 00 00 05 СЧ СЧ Oi мо  о  о  о

(С Cl о  с
О  СО <м а с

0 5  2  О ) -О

1C X с  с

СО СО <2$ с-1

8 СО с о  f-*
СО VC со  

<М СЧ СЧ СЧ

СО СО —  О* 
О  СО i f  N
0  с о  ю  ф
0 1  с ч  с ч  с ч

СЧ СО ^9* УЗ

( 0 I > Y > S ) rBJ

о  о  .
о  о

о  о  о  о

СО О Ф
- .  с о  смо  о  о  о  о  о  о  о  

о  о  о  о

О О О
о  о  о

t  С  X  Cl

I оо
со
«0 -г

о о о с5
о о о* о

СМ Ю  СО с о  
ас со Ю -чг
о  с  <5 2Ё
cd сс cd

сч со ^  «л

С? Gj CD СО
о ' о  о  о

с о  Ю

О do О О О О
о  о ' о '  о '

О 1-0 »о

о  о  о  о_
о  о  о- о

о 1.0 о
Lyy о

8
1 -

о о о
о' о" о о

ас О г»- оО  ’ГГ со o-iо  о  о  о

”С h*- f>*
5  g  S  о  о  о
О О О

О -3- Гч. х
«л  Ч* л  сч 
О О о С  
О О о  о  

CD Q о

Ъ: f-х  о

-с Cl о  о0} Г̂, W5 tO
о  с  d  с  о  о  о  о

со —. uD 2ь- '£ ю
§ о 25 о
о о о с

§ § § 
d  с  о  о

СЧ СО *ч? «О

u - d ' j

О 5

S щ
О

о о о о
о о о о

с ч г о *ЧГ уО

(01 ~ Y )  *J



Т а б л и ц а  П3.6

Дополнительная циркуляция, обусловленная  
стреловидностью крыла х  =  45°

Z Г /. =45о г Г Х=45о г Г у =45о

0,00 —0,300 0,35 0,038 0,70 0,141

0,05 — 0,263 0,40 0,000 0,75 0,148

0,10 —0,225 0,45 (',035 0,80 0,150

0,15 —0,188 0,50 0,066 0,85 0,141

0,2£ - 0 ,1 5 0 0,55 (№1 0,90 0,113

0,25 —0,113 0,60 0,113 0,95 0,066

0,30 —0,075 0,65 0,129 1,00 0,000

-0,3

Рис, TJ3.S. Влияние стреловидности у - 45° на изменение 
распределения циркуляции по разм аху крыла

т



Приложение 4

Рис. П 4Л . Сетка закритичееких поляр сверхзвукового  
сам олета

Приложение 5

SiM ж

ас

Рис. П5.1. Взлетно-посадочные поляры и характеристики подъем-
ной силы 6 |
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Прилож ение 6 

Т а б л и ц а П6.1 

Значения стандартных диаметров и их степеней

D, м 0,25 я  D -, ,\г D*. м4 D \  м-‘ D, м 0,25 л D 2, м2 D \  м4 £>5, мг>

1,0 0,7854 1,0 1,00 3,7 10,752 187,4 693,4
2 ,0 3,142 16,00 32,00 3,8 11,341 208,5 792,3
2,5 4,909 39,06 97,66 3,9 11,946 231,3 902,2
2 ,6 5,309 45,69 118,8 4,0 12,566 256.0 1024
2,7 5,725 53,14 143,5 4,1 13,203 282,6 1159
2 ,8 6,157 61,47 171,1 4,2 13,854 311,2 1307
2,9 6,605 70,73 205,1 4,4 15,205 374,8 1649 •
3,0 7,068 81,00 243,0 4,6 16,619 447,8 2060
3,1 7,548 92,35 286,3 4,8 18,096 530,8 2548
3,2 8,042 104,9 335,5 5,0 19,635 625,00 3125
3,3 8,553 1 18,6 391,3 5,4 22,902 850.3 4591
3,4 0.037 133.6 454.4 5.8 26,421 1132 6564
3,5 9,621 150,1 525,3 6 ,0 28,274 1296 7776
3,6 10,179 168.0 604,6 !

Т а б . I н н л 110 2

Значения чисел оборотов и их степеней

" с «с*. ,v \ п п (.2, V . ! п г , /;с2, "с '

1/с 1/с 2 l /c :i 1/с 1/с2 1/с3 1/с
t

1 ч-2 1 /с ;

12 144 1728 2 0 100 8000
1

28 784 21952
13 169 2197 21 411 9261 29 841 2 1389
14 196 274 4 2 2 484 10618 30 900 27000
15 225 3375 23 529 12167 31 961 29791
16 256 4096 24 576 1382 1 ! 3 2 021 32768
17 289 4913 25 625 15625 j 33 089 35937
18 324 5832 26 676 \jsu U ' 34 156 39301

19 361 6859 27 729 19683 I 35 225 42875
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0  O S  1.3 4 ,5  2 ,0  2 ,5  50  5 5  У

fri t .  П6.1. Серийная характеристика грехлопастниго воздуш ного вшлл
серии ЗС М В -11
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V

i nc .  П6.3. Серийная характеристика трехлопастного воздуш но, о 
винта серии ВИШ -61П



0 * i  s  * 5  e  X

Рис. П6.4. Серинная характеристика ч е т ы р е х л о п а с т н о г о  в о з т у ш н о г о
винта серии 4Ф-1
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Рис. Пб.о Серийная характеристика соосного ьотлуш- 
ного винтя серии ЗСВ-1
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