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В методических разработках рассматривался метод 
выбора параметров и характеристик гражданского самоле
та, основанный на применении общей теории оптимального 
проектирования.

На основе исследуемого типа гражданского самолета 
составляется алгоритм последовательного расчета, опти
мизации параметров и характеристик. Составлена програм
ма расчета на ЭВМ, написанная на машинном языке АЛГОЛ-60 
для варьируемых в заданном диапазоне параметров и харак
теристик самолета. Решение алгоритма позволяет выбрать 
рациональные геометрические, аэродинамические и весовые 
параметры проектируемого самолета по минимуму экономи
ческого критерия-себестоимости перевозок.

Разработки используются студентами при выполнении 
курсовых и дипломных проектов. Они могут найти примене
ние также в практике инженерных расчетов, проводимых 
конструкторскими бюро.

Составитель И . П . В и с л о в

С Куйбышевский авиационный институт, 1976



О с н о в н ы е  о б о з н а ч е н и я

а - себестоимость перевозок, коя/тс ;

VKp - скорость крейсерского полета, км/час;

Нкр- высота крейсерского полета, км; 
р0 - нагрузка на м2 поверхности крыла, кгс/м2; 
а - удлинение крыла:

С0 - относительная толщина крыла у корня;
Сго - относительная толщина горизонтального оперения; 

х - стреловидность крыла по четверти хорд, рад ;
/ 7 7  -  степень двухкоятуряости ТРД;

Lp,L ~  расчетная дальность полета, км;
&кн - вес коммерческой нагрузки, кгс; 
ппас- число пассажиров, чел; 

riyg- число двигателей;
LBnn - длина взлетно-посадочной полосы, м ;
LKne- длина концевой полосы безопасности,м;

Lnpep- дистанция прерванного взлета, м;
&сл - вес служебной нагрузки, кгс;

Трес - ресурс конструкции самолета, час;

Т$$ - ресурс конструкции двигателя, час;

Ьс - межремонтный ресурс конструкции самолета, час; 

tf$ - межремонтный ресурс конструкции двигателя, час;
К - аэродинамическое качество самолета; 

k - коэффициент;
пяпс- число летно-подъемного состава, чел; 

п* - число бортпроводников, чел;"п
р* - эксплуатационное давление в гермокабине самолета, ати ;
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sin 60r*- угол наклона траектории при отказе одного двигатели 
на взлете, рад;

- относительная хорда закрылка;

£3 - относительный размах закрылка;

i 9Jl - относительный размах элеронов;
8пр - относительная хорда предкрылка;

Спр - относительный размах предкрылка;

4 ^  - относительное увеличение хорды крыла при выдвижения 
механизации;

f - относительное сужение трапецевидной части крыла; 

ос - угол атаки крыла в посадочном положении, рад;

р'0 - массовая плотность воздуха в расчетных условиях
( V  =30°С, Р = 760 мм рт.ст,), кгс.сек2/м4;

Тг - удельный вес топлива, кто/да®;
- удельный вес материала конструкции, кгс/дм3;

Г/к - температура газа на входе в лопатки турбины;

л к - степень повышения давлеяш на входе в компрессор ТРДЦ»
* j j - - диаметр фюзеляжа; м;

- удлинение фюзеляжа;
- длина фюзеляжа, м;

дхгэ - эксплуатационный разбег центровки самолета;
МкР - крейсерское число М полета; 
азв - скорость звука, м/сек;
МкрипГ критическое число М полета;

Cf«t> ~ К0ЭФФВДйейТ подъёмной силы крыла в крейсерском полете;
СРо " начальный удельный расход топлива, кгс/кгс.час ;

- удельный расход топлива в крейсерском полете, кгс/ кгс,час; 

&а - взлетный вес самолета, кгс;

5** - относительный вес конструкции крыла;
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Cqj - относительный вес фюзеляжа;

Pro * относительный вес горизонтального оперения;

&0О ” относительный вес вертикального оперения;

/̂7 “
относительный вес оперения;

относительный вес обтекателя;

относительный вес шасси;

““ относительный вес конструкции самолета;

ЛуСГ относительный вес пустого самолета;

PflOC относительный посадочный вес;

w
Р/ПОП

относительный

относительный

вес

вес

оборудования и управления 

топлива;

Рс, относительный вес силовой установки;

Pro ~ относительный вес топливной системы;

q4Q- часовой расход топлива, кгс/час;
ро - стартовая тяга двигателей, кгс;
Р0 - стартовая тяговооруженность самолета;

2S - площадь крыла самолета, м ;

£ - размах крыла самолета, м ;

6К - корневая хорда крыла, м ;
6КЦ- концевая хорда крыла, м;
6Й - средняя аэродинамическая хорда крыла, м;
ВБ - бортовая хорда крыла, м; 
л - угол отклонения закрылка на взлете, рад;

<д

С*- производная подъемной силы крыла по углу атаки;

C f - производная подъёмной силы крыла по углу отклонения
<7

закрылка;

Си - максимальный коэффициент подъёмной силы крыла самолета 

а г0 - статический коэффициент горизонтального оперения;
L ro - плечо горизонтального оперения, м;
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LB0 - плечо вертикального оперения, м ;

S r o  - площадь горизонтального оперения, лг;

- площадь вертикального оперения, м;

- площадь миделя фюзеляжа, м^;
2с - площадь миделя мотогондол, м ;

М. М С

Re - чйсло Рейнольдса;
С, - коэффициент трения плоской пластинки по сравнению с 

аэродинамическими характеристиками крыла;

Сж - минимальный коэффициент сопротивления самолета;

Kv - коэффициент падения тяги;

я*, 4, dx ,

п*,п\ п р ~ коэффициенты перегрузки; 

у - коэффициент разгрузки крыла.

С о к р а щ е н и я

ВПП - взлетно-посадочная полоса
ТРДД - двухконтурный турбореактивный двигатель
ТРД - турбореактивный двигатель
САХ - средняя аэродинамическая хорда
ЭШ  - электронная вычислительная машина
УПС - управление пограничным слоем
МВЛ - местная воздушная линия

И н д е к с ы

2

кр - крейсерский 5, крыло об. упр.,-оборудование-управление
го - горизонтальное оперение лпс - летно-подъемный состав
во - вертикальное оперение яаб - набор
дв - двигатель пасс - пассажир
топ - топливо пос - посадочный
к - конструкция взл - взлетный
кн - коммерческая нагрузка пуст - пустой
р - расчетный дрер - прерванный
оп - оперение прод - продолженный
отр - отрыв разб - разбег
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рс -- ремонт самолета сл - служебный
проб - пробег эк - экипаж
РД -- ремонт двигателя бп - бортпроводник
рейс - рейсовый ш - шасси
сер - серийный Ф - фюзеляж
су - силовая установка ЦТ - центр тяжести



ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ, ОСНОВНЫЕ ОГРАНИЧЕНИЯ

£’Для заданных значений коммерческой нагрузки, расчетной дальности 
полета (наибольшая дальность с максимальной коммерческой нагруз
кой) и при заданном классе аэродрома определить рациональные аэро
динамические, геометрические и весовые параметры и характеристики 
самолета на заданное число пассажирских мест.

В качестве критерия оптимизации принимается себестоимость пере
возок. На оснований принятого экономического критерия оптимизации 
составляется целевая функция - уравнение существования самолетах, 
представляющая собой зависимость параметров оптимизации от~ крите
рия оптимизации. Задача оптимизации сводится к нахождению минимума 
взлетного веса самолета и в конечном счете к нахождению минимума 
себестоимости перевозок.

Оптимизируемым параметрами и характеристиками являются: 
скорость крейсерского полета - VKp » км/час; 
высота крейсерского полета - нкр , км; 
нагрузка на м^ поверхности крыла - р 0 , кгс/ir; 
удлинение крыла - а ; 
относительная толщина крыла у корня - ё0 ; 
стреловидность крыла по четверти хорд - jcf/4 ; 
степень двухконтурноети ТРДД - т  •
Примечание. Наименование и число параметров оптимизации 

может варьироваться. В соответствии с этим изменяется алгоритм 
оптимизации и размерность задачи» В данных разработках рассматривает-; 
ся семимерная задача, решаемая методом сканирования [I] или слепо
го поиска. Преимущество метода сканирования в том, что он не предъяв
ляет особых требований к виду функций, связывающих искомые параметры 
с критерием оценки. Следует подчеркнуть, что сканирование является 
единственным надежным методом поиска глобального экстремума, т.е. 
самого оптимального среди локальных экстремумов и функции или их 
производные не обязательно должны быть непрерывными, их можно зада
вать как аналитическим так и табличным способами (табл. 1 ,2)*

х Впервые уравнение существования самолета получено В.Ф. Болхови
тиновым в 1946 году.
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С математической точки зрения задача формулируется следующим 
образом: требуется найти такую точку на гиперповерхности в семи
мерном ограниченном пространстве параметров, в которой реализуется 
экстремум комплексного критерия оценки рассматриваемых вариантов 
самолета - минимум себестоимости перевозок.

Зависимыми и также оптимизируемыми параметрами самолета явля
ются: число двигателей на самолете - ; тяговооруженность
при взлете - Р0 ; взлетный вес самолета - g0 и другие пара
метры.

Основные технико-экономические характеристики самолета:

расчетная дальность полета - Lp , км;
коммерческая нагрузка - GKH , кгс;
количество пассажиров - п пасс .чел;
длина взлетно-посадочной полосы - L enn ,м;
длина концевой полосы безопасности - LKng ,м;
дистанция прерванного взлета - Lnpe* , м;
вес служебной нагрузки (питания, запаса кислорода, химической
жидкости и др.):

л = 14 •£££ на I час полета;
С  Л чел

q. =20 на 9 час полета;с/х _ __чел
ресурс конструкция самолета - трес , час; 
относительный расчетный посадочный вес - £пос = ;
ресурс конструкций двигателя - Т9$ , час;
межремонтный ресурс конструкции самолета - Ьс 5час;
межремонтный ресурс конструкции двигателя - ty& , час ;
коэффициент среднегодовой коммерческой загрузки самолета: 

к9агр я 0,65 (союзные линии);
кзагр «0,7-0,75 (международные я трансатлантические линш) * 

коэффициент дросселирования двигателей в крейсерском полете - 
к др = 0,8 — 0,85; 

число членов летно-подъемного состава (пилот, штурман, бортин
женер ) - пЛпс ;
количество бортпроводников (на 50 пассажиров I бортпроводник) -
”  П (Гп »

Х В данной работе принято Lnpep m  L gnn

3-3625
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эксплуатационное давление в гермокабине самолета -

р э - 0,3 ати (Н = 3 - 6 км) 5
р э = 0,5 ати (Н = б - 10 км);

угол наклона траектории при отказе одного двигателя на
взлете - sin вотк = 0,03.

Т а б л и ц а  I

Тип аэродрома Покрытие П а р а м е т р ы

Lann м ^КПб М 1*прер м

Внеклассный Бетонное > 3000 400  ̂впп
I кяасс — •*— 2500 - 3000 400 ^ впп
П класс 2000 - 2500 400 L впп
Ш класс 1000 - 2000 400 Ь впп

1У класс грунтовое 1500 250 L* впп
У класс — п — до 600 50 " впп

Т а б л и ц а  2

Взлетный вес самолета, 
кгс

П а р а м е т Р ы

Lp
км @пос

Трес
час

То$
час

tc
час

t
час

G-0 $ 5600 1000 0,95 15000 4000 5000 2000
а0 $ 20000 3000 0,9 20000 6000 5000 2000

0о до 100000 5000 0,85 30000 8000 5000 2000
G0> 100000 5000 0,75 40000 10000 5000 2000

АЛГОРИТМ ОПТИМИЗАЦИИ ПАРАМЕТРОВ 
И ХАРАКТЕРИСТИК ГРАЖДАНСКОГО САМОЛЕТА

Вычислительный алгоритм выбора параметров и характеристик исследуе
мого или проектируемого самолета является математической моделью 
процесса формирования облика самолета. Учитывается связь между от
дельными параметрами и характеристиками агрегатов и самолета в це
лом. Это позволяет получить с заданным сочетанием параметров геомет
рические, аэродинамические и весовые характеристики агрегатов, а так-
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же определить себестоимость эксплуатации сформированного самолета 
на расчетной авиалинии.

Алгоритм отражает логику проектирования самолета с использова
нием приближенных формул и последующим циклическим уточнением их 
до получения любой наперед заданной точности. '

Несмотря на то, что во внешнем блоке задача решается перебором 
вариантов (метод слепого поиска) как семимерная задача оптимиза
ции, алгоритм позволяет получить оптимальные параметры самолета 
при выбранном числе дискретных значений оптимизируемых параметров.

Дискретные значения студент принимает на основании статистики 
исследуемого класса самолетов или из табл.З.

Т а б л и ц а  3 

Диапазон изменения исследуемых параметров

км/час 300 350 400 450 500 600 700 800 900 1000
н кр км 2 3 4 5 6 7 8 9 10 II
р0 кгс/м^ 100 120 150 180 200 300 400 450 500 600

л 6 7 8 9 10 II 12 — — —

Со 0,08 0,10 0,12 0,14 0,16 0,18 0,20 — — —

Хщ град 0 20 25 30 35 40 — - - -

/77 0 2 4 6 8 10 т т тт» ■ * тт»

По этим дискретным значениям строятся графики изменения крите
рия оптимизации в зависимости от изменения каждого из оптимизируе
мых параметров и находятся его оптимальные значения. В процессе вы
числения на ЭВМ по алгоритму для каждого варианта сочетаний парамет
ров определяются остальные расчетные величины, которые вместе с ис
ходными параметрами определяют облик самолета и оценивают его по 
критерию оптимизации - себестоимости эксплуатации на расчетной авиа
линии.

В табл. 4 приводятся постоянные параметры, которые не зависят 
от схемы самолета.

Т а б л и ц а  4

Наименование Обозначение Значение

Относительная хорда закрылка 

Относительный размах закрылка

1,

е\ . . i

0,3

0,65 - 0,7
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Наименование Обозначение Значение

Относительный размах элеронов
с законцовкой крыла 0,25
Относительная хорда предкрылка &пр 0Д4
Относительный размах предкрылка *пр 0,9
Относительное увеличение хорды
крыла при выдвижении механиза А ̂  кр 0,17ции
Относительное сужение трапеце

f 2 - 3,5видной части крыла
Угол атаки крыла в посадочном

0,21 (12°)положении самолета ос, рад
Массовая плотность воздуха в

Ро f 0 Арасчетных условиях взлета
( t ° - 30°С, Р = 760 мм рт.ст) кгс*сек /м 0,114
Удельный вес топлива Тот > кгс/да 0,82
Удельный вес материала конст

2,47рукции Гм , кгс/дм°
Температура газа на входе в

1400лопатки турбины П  *
Степень повышения давления на

25входе в компрессор ТРДЦ л к
Относительная толщина г о Cm 0,10
Диаметр фюзеляжа

* го 
/7_ Определяется

Удлинение фюзеляжа 
Длина фюзеляжа

лУ (р
А ф
1»<р

в зависимости 
от п. п<ГСф

уЬцн
Эксплуатационный разбег центровки 0,16

АЛГОРИТМ АНАЛИТИЧЕСКОГО ВЫБОРА ПАРАМЕТРОВ 
И ХАРАКТЕРИСТИК САМОЛЕТА

1. Ввод исходных данных (табл.1,2).
2. Определение числа М в крейсерском полете

Скорость звука на рассматриваемой высоте полета
ai$ ш 20^268-6,45 HKf\  м/сек .



3. Расчет коэффициента подъемной силы Су крыла в крейсерском 
полете: '

с = 1'9Р ° (* 0i-
SO Мгкр (?0-Нкр)(2в6-6,45Нкр) ' (2)

4. Критическое число М полета самолета:

П к р и ^ 1 - О М 5 (х - 1 ^ о Л 5 *и 5 с ,)(с о ^ ч г ^ ^ ) * ' (3)
5. Проверка: если Мкрит>/ мкр идти к II.

6. Невязка по числу М
М= 'крат м

*р *
7. Новое значение с» ?

с -г Гп~ъ 1укр у*Р Мф,т * С¥ «Р
8* Проверка возможности закончить цикл

если / f Ml < 0,0002 идти к II.
9. Защита от заклинивания при неудачном сочетании параметров:

если Су <1 идти к 4.
10. Идти к следующему варианту

( конец блока определения Су и М полета. Начало см0п02).
ll-о Удельный расход топлива для (й#н) =0:

а) тяжелых магистральных самолетов

ср° = т" л*с5/- кгс/кгс*час; (4)1+0,5 ут
б) легких реактивных самолетов36

с =  кгс/кгс.час. (4а)
■ 1+0,5\^Г

12. Удельный расход топлива в крейсерском полете
а) тяжелых магистральных самолетов

ср кР ~ 0,9 [сРо+Мкр(9,494-0,0145Нлр)] кгс/кгс. час; (5)
б) легких реактивных самолетов

СР«Р= 0,9з[сРо+10т\(0,63-0,0Г45Нкр)Мкр] кгс/кгс.час . (5а)

Начало итерационного цикла определения с0 
13. Взлетный вес самолета первого приближения 

Оо=4о«н кгс .

Здесь и в дальнейшем приводятся формулы, модифицированные из 
известных источников [I] - [5 ] с учетом обработки характерис
тик тяжелых и легких реактивных гражданских самолетов, а также 
с учетом перспективного развития таких самолетов я двухконтур
ных турбореактивных двигателей.
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Формирование геометрии крыла

14. Площадь крыла самолета
с _ °-0

Ро ’
15. Размах крыла самолета

С * Va s
16. Кбрневая хорда крыла [4]

, 2S %й„ ~

м

м >

17. Концёвая хорда крыла
t / +- ̂ м

Зл м” кц - ч ’
18. Средняя аэродинамическая хорда крыла

(М ) ■]
М •

(6 )

(7)

(8)

(9)

(10) 

(II)

"  з [ г'
19. Бортовая хорда кршга

6л>рг = , м
Определение эффективности механизации крыла

20. Влияние относительного размаха закрылков на их эффективность* а

f ( { ,  ) ш Ц -  й  ({,-1 )0 ,2 2 - 0,011 f ) ; (12)

7 - (АА& zM. n*6 <i*p).
3" £

Зависимость эффективности закрылка получена с использованием 
данных РДК, т.1.
21. Угол отклонения закрылка на взлете (по статистике)

сГ3 = 0,436, рад Л 25°.
22. Угол отклонения закрылка, соответствующий началу падения его 

эффективности в зависимости от стреловидности крыла (по ста
тистике)  i

<г, - 0,6 л/cos3Л,Л ’ ЦЗ)

23. Тангенс угла стреловидности оси шарниров закрылка

(14)

24. Приращение подъемной силы за счет предкрылка

Супр = 0,39[l-25(6np - 0,2)l][l- (t „p-l)*]cosx,„ fT 5)
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cf  — т : о (i7)

Цикл оптимизации угла отклонения закрылка
для получения максимального прироста подъемной силы
пои заходе самолета на посадку >$
В первом приближении принимается взлетное положение закрылка, а 
затем увеличивается угол отклонения закрылка, пока сохраняется при
рост подъемной силы.

25. Эффективность закрылка для текущего значения его угла от
клонения

НсГ3)-1-2,9((Г3-<Г0) г (16)
26. Проверка - началось ли падение эффективности закрыЛка на 

крыле рассматриваемой стреловидности
если (Р3 (р0 , идти к 28.

27. Полная эффективность закрылка при (Р9< (f0
W t ) = I

28. Производная с у  с убранной механизацией по углу атаки 
крыла: л0С б<8

I  ______
COSJCf/4 А

29. Производная подъемной силы крыла по углу отклонения закрыл
ка в зависимости от его хорды

Су = 2,5 - 11,2 (0,45 - s j  (18)
30. Приращение подъемной силы крыла, вызванное отклонением 

закрылка на угол (Р3 , с учетом выдвижения механизации

АСЧ т ах^{*СЧпр + [Су 0) f(<?3)  + Су Qt л  h p ] f ( i3)coSfi$,09+ 0,11 <Г3 Г1Щ 

На самолете применяются многощелевые закрылки, причем при откло
нении их во взлетное положение открывается одна щель, а при дальней
шем выдвижении-другие. Это учтено множителем (1,09+0.,П й3 а щ ), 
где - пщ- количество щелей.

31. Выход из цикла при взлетном положении закрылка
если (Г3 < 0,44, идти к 37.

32. Выход из цикла при достижении максимального приращения 
Си с посадочным <Г$

если л Сутах ^ Q , идти к 37.
33. Хранение лС утах до следующей итерации

0 - ЛСу max •
34. Новое отклонение закрылка

Л  = (Г., +0,0524 (20)



35. Проверка - если не превзойден предел <Р3 , то возвратить
ся для следующей итерации:

если (Г3 < 1*047 (сГ3 < 60°).
36. При недопустимости сГэ идти к следующему варианту.
37. Максимальный коэффициент Су % *

Су max = (Су ОС +■ $ ) (21)
38. Угол стреловидности горизонтального оперения

**/4 го = + °̂* ^2)
'39. Удлинение горизонтального оперения

лгд~ 0,6 Л . (23)
40. Статический коэффициент для Т-образного горизонтального

оперения
в 0,0 $d cosSf/t
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r0 U (Z,3ees%^rt) j -  (24

41. Плечо горизонтального оперения
а) стреловидного Т - образного оперения

L\, = k r '- !f ( i- k 9)-, <25>
б) прямого Т - образного оперения

Lro ~ kro"jjjj (2-кф ) • * (26)
кр = 0,22 = const ;

кго = 0,9 - го на фюзеляже;
кго - 1,05 - Т -образное оперение.

42. Площадь горизонтального оперения (формула М. Г. Хруцкого)

s = к сх ( М П М ё. шах ~ 0,0155) f> сх + 4,4(йХ„)]S# S м г t (27)
&ГО L*r о

где А г*о = 1,35 - Т -образное оперение (двигатели на крыле);
к а*9 = 1*04 - оперение на фюзеляже (двигатели на крыле);

к еГ\ - 1,35 - Т - образное оперение (двигатели на хвостовой
части фюзеляжа); 

к го - It04 - оперение на фюзеляже (один двигатель на хвосто
вой части фюзеляжа); 

к*сх я* 1*0 i. прямое оперение;
к'сл * 0,68  - стреловидное оперение.

43. Центр давления вертикального оперения от строительной гори
зонтали



' t i f '  ° ’5ззро L r.„ [ r~ ( ? ! t ) z J м - ш
44 о Ялечо вертикального оперения при Т- образном расположении по

Lb.° = - jj-  "  * (29)
45. Высота фюзеляжа'самолета

Ъф = 0,27 Lcp м. (30)
46. Площадь вертикального оперения (формула М.Г. Хрупкого)

а) тяжелых магистральных самолетов с учетом возможно
сти расчета самолета-высокоплана cjD

= С  [о .о з г з М т г ?  '+ 0 ,3 4 5 ^ ^ ] 7 ^  «  ̂  (аг)
б) легких реактивных самолетов

•У... = С  [ 0,03г5л/л(^-)3\  0,17hg, Lv ] j f -  " 7 ■ (31а)

Лу* = 0,87 - расположение го на во ;

k*6j0 = 1 ,0  - расположение го на фюзеляже;

к̂ .р = 1 ,0  - самолет ниЭкоплан ;

к.ФК.р = 1,25 - самолет высокоплан.

о = мз . (32)

47. Площадь миделя фюзеляжа:
г

____

Цикл выбора тяговооруженностд Р0
Тяговооружеыность самолета выбирается максимальная из следующих 
условий полета самолета:

а) продолженного взлета с одним отказавшим двигателем на взле
те;

б) обеспечен^ заданной крейсерской скорости полета ца опреде-. 
ленной высоте;

в) прерванного взлета.
48. Коэффициент подъемной силы крыла при отрыве самолета

р  max

49. В первом приближении принимаем рогр = р0 ,
50. Определяем скорость при отрыве самолета

V.rp = лГ г Ро^ - -, , м/сек. (33) ■
''Уотр Р о  —
принимается Р0 = 0,2.

К^-ЖШиевский
авиационный институт



52. Тяга самолета Р0 = Р0 &0 > кгс. (34)
Тяга одного двигателя Р0

•  А
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дб - a as
53. Часовой расход топлива при разбеге самолета:

п  _ р  п  кгс/часо (35)и. час - Ьр0 г q у
54 о Коэффициент падения тяги от скорости отрыва самолета 

(формула АоА. Бадягина):

=[ /- f  М°т р (1 - } Vomp)](l-0,07Momp m )i (36)
v

М  - УотР
отР “ J40,2

55. Тяговоорулсенность при отрыве самолета

р =р к (37)отр но K vomp '
58. Время разбега самолета по земле

w  = -f ’ сек' (38)7 f'omp - Т
где у - коэффициент трения качения при разбеге;

f = 0,02 - движение по бетонной ВПП;
{  =0,1 - движение по грунтовой ВПП с высокой травой;
/ = 0,05 - движение по грунтовой ВПП с низкой травой;
{  = 0,04 - движение по дерновой ВПП (утоптанное поле);
/ = 0,15-0,3 - движение по рыхлому песку, грязи и пр.

57. Вес топлива, расходуемого при выруливании и разбеге самолета 
на земле:

г = 1 С П ЬРа>*т роз if !,ОЫЧ0С J 600 * кгс. (39)
Коэффициент 1,5 учитывает расход топлива при рулении.
58. Нагрузка на площади крыла при отрыве самолета определяет

ся с учетом выгорания топлива при выруливании и разбеге са
молета:

п  Ь’о ~ Ь - т  Рва<г
3 9 кгс/м (40)

59. Проверка - закончить итерационный цикл выбора ротр и Vomp

•s - лг ^
Т  pomp =  Г  omp ~ Р о т р  о

если >0,0002, идти к 50.
Для текущего значения тяговооруженности Ро определяются пло

щадь мотогондол, сопротивление самолета и длина сбалансированной ВПП



( Lnpep = LBnn ). Если P 0 не удовлетворяет заданной длине
ВПП, то значение Р0 увеличивается на 0,01 и расчет повторяется 
с (52), пока не будет достигнута заданная Точность в увязке тяги 
двигателей в двух смежных итерациях при условия удовлетворения за
данной длине сбалансированной ВПП.

60. Площадь миделя мотогондол
а) тяжелых магистральных самолетов

Р п  /  3/4 )2  ( л - \

- Jg-ggg-(1,38 +0,214 т  )  , м‘ \

б) легких реактивных самолетов

<г -  Р °  м 1 ( 4 1 а )^ммг 22Р30 №>22 + 0 ,27ч т J  > м •

61. Коэффициент трения плоской пластинки по сравнению с аэро
динамическими характеристиками крыла для текущего значения 
взлетного веса турбулентного самолета

 ̂Q «У ____I
а) Re= 3,6(1,46*0,025Нкр + 0,0194 н\р)  ’> Ш )

б) п.- Q.45S
* (е$И е)г‘я6

62. Минимальный коэффициент сопротивления самолета в начале 
крейсерского полета

С*. = 0,96(0,9+0,15М кр)[2,97 cf  (1+3 С0) cos/,M  ̂ 0,009^ %

0,5
+ (o,ooe*v + - ^ ' )  - f - + C Xrtr- ^ -  + 0 ,0002j , (43)

если m <s 2,5, to c. =0,10, иначе r  = ■ ° Д -|-Mr X nr / 'у m
63. Эффективное удлинение крыла

д

Лзр~ 1,03Хщ ( МкР ~0,4) + (0,018 + 0,151 )  Я  (44)
64. Аэродинамическое качество в крейсерском полете

К, = ---- ^
К Р  сх ( сУ «р ~ 0 ,1 )  (45)

0 я х э<р
65. Коэффициент падения тяги в зависимости от скорости и вы

соты крейсерского полета
а) двигателей с большой степенью двухкоятуряостя ( т  £ 6)
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К  ^2 -------- 19,057-1,2234 Нкр+ 0,0178 //* + (2,202'«„-
1+0,056 т  AUp 1 Р р кр

0,07 Н*р - 21,29) Мкр + (II ,397-1,2376 НКр +0,0446 Н 11 ) М*^; (46)

б) остальных двигателей ТРД и ТРДД

k vKp м «р + Ум «р » (4-7)
где х  =0,72 + 1,89-10-2 т 2 ;

f = 0,311 + 1,73-1 о:2 /Г7г ;
IV = 2,05 - 1,14°10~2 т\

66. Тяговооруценность из условия продолженного взлета с одним 
отказавшим на взлете двигателем

п'д8 - число двигателей, расположенных на крыле;
/т* - число двигателей, расположенных на фюзеляже.

67о Тяговооруженность, потребна?! для обеспечения заданной крей
серской скорости полета на определенной высоте

72. Средняя перегрузка по оси X на участке продолженного 
разбега с одним отказавшим двигателем

73. Средняя перегрузка на участке торможения в случае прерван
ного взлета

F (48)

(49)

68. Выбираем наибольшую тяговооруженность
если Р0кр < Р0 Hgg , идти к 72.

89. Р0 = Р0 кр принимается, когда Р0кр> Р<> „ а<г •
70, Обход Р0кр > Р0 Htf идти к 72._
71. P0 = Ptn a f принимается, когда Рвкр < Рв „,



74. Средняя перегрузка на участке разбега со всеми работающими 
двигателями

d, = 0,8 ( I - 0,025 т  ) Р0 - 0,03 - ...Q*..Qg§_ (52)
Су о tnp

75. Проверка положительного ускорения с отказавшим двигателем

А/ _  2 (Lann ~ ^ выр)Ях Ъ ~ У отр „2 // V -------------— - С------------------ ,  * / * « *  . ( 5 3 )

^ =9,81 м/сек,
/

200 м - для тяжелых самолетов; 
lg  - 50 м - для легких самолетов.

76. Если /V < 0 идти к 81.
77. Критическая скорость при отказе одного двигателя

VKpur* J t r  м/сек. (54)
78. Дистанция прерванного взлета с учетом временя на реакцию 

пилота при отказе двигателя
/ - У*Р</г . , т/ у крит ^Ъа* <jr) 1 ^ /гггг\
LnP*p~ 2dxf  + 4,5а* ---zeTf .—

79. Располагаемая дайна взлетной полосы при прерванном взлете
с учетом выруливания и остановки самолета:

Lpacn - LBnn +■ LKns - LBb,p , м , (56)
LMp= 50 м - для легких реактивных самолетов;
/*,*■200 м - для тяжелых магистральных самолетов.
80. Проверка возможности взлета с данной полосы

если L npep < L pQcn , адти к 84.

81. Новое значение тяговооруженности

р . +
82. Если тяговооруженность Р„ не превзошла дополнительный 

предел, то возврат для следующей итерации
если Р„ -S 0,5 , идти к 52.

83. Идти к следующему варианту.
84. Проверка - есть ли разница между Р0 и той, которая при

нята для удовлетворения м к. на Нкр
- —Г D 

¥ / 7 - / 7  - - L *  .
0 °

1/2 8 -3 0 2 5  9



85. Если / Урв I > 0,0001, идти к 52.
( Конец цикла уточнения тяговооруженяости с текущим значе
нием (г0 . Начало см. п.48).

86. Длина разбега самолета

W  1.2 <?„. + 0,04 + ; (57)
X

W -  Т р Г с ^ Т Т Г Г Б  - П 1 \  С* pa itr - 0.1 Су о то  7  ^ ( 5 8 )

J

   ______________________

/ Л  Суогпр [2 (Рвтр -0,1). J
’У

Определение веса топлива, необходимого для 
полета между близлежащими аэропортами

87. Тяга при отрыве самолета

^отр г Ро ^отр * (59)
88. Средняя скорость полета на воздушном участке до высоты 

набора Н = I Огл

Ycp - -Ymp r212 VmL = 1,1 Vomp , м/сек. (60)
89. Продольная перегрузка на этом участке

Роп,р (61)
^ X & Г V*0̂ ~ Ьг раз (Г

90. Прирост скорости на воздушного участке

л Y - Vcp - Vomp =0,1 Vотр .м/сек.
91. Длина воздушного участка до высоты набора Н = 10 м

(62)

1 6 3 )

92. Время на пролет воздушного участка до Н = 10 м.

t(н = io) ~ Ycp ’ сек ' ^§4)
93. Вес топлива для набора высоты Н = 10м

у» _ 0-4QC  ̂( Н л 10)
Т( н? т  f Збоо / кгс • 65

94. Длина взлетной дистанции самолета

 ̂вал ~ L раз<Г + L в > М (6 6 )

-д Г ■ ■

В случае заданной длины разбега, производится сравнение рас
четной и заданной длин разбега . При LT * > t a"  
идти к следующему варианту. г
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95. Протяженность крейсерского участка полета 

= Lp - 4>ЗНкр V-jf-1 , км.
96. Относительный вес топлива, ̂ необходимого для набора 

высоты крейсерского полета у
q. = 0.0035Нкр ( X — 0,03/7? )  ̂ (68)
TMaf I - 0,004 Нкр

97. Относительный вес топлива, расходуемого при снижении 
самолета с Нкр

@г.снизю= 0,002 Нкр (I -0,023 Нкр) ( I - 0,03 т  ). (69)
98. Относительный вес топлива, расходуемого на крейсерском 

участке полета

г = Tl - 0.0035 Нкр (I -0.03 т  )1 _Zк р  С р  к р  %

r'*p L- I - 0,004 Нкр J  ( VKp -50) Ккр *
99. Относительный вес навигационного запаса топлива с учетом 

скорости встречного ветра и 0,5 часа полета

а = (7i)
H i 0,1 (Ч Кр-50) К  кр

100. Относительный вес топлива, необходимого для полета на
расчетную дальность

Л̂!9П ~~ на (Г + &Г. CHU&C * &Г. К Р О- /У-3 *" 0,005 (72)
(конец блока определения Огоп с текущим значенйем взлет
ного веса самолета 0о . Начало см. п.87).

IQP. Потребный объём для размещения топлива

v r < =  ,  л  ,  ( 7 3 )
Т  ГОП

1,05 - учитывает размещение несливаембго остатка топлива.
102. Допускаемый объём топливного отсека крыла

У**, =360кГв 6 , с, 1-0,015О-0 , л , (74)
кТд = 0,37 - учитывает использование площади сечения крыла 

для топливного бака;
0,025 о,, - учитывает уменьшение внутреннего объема кессона за

счет силовой конструкции.
103. Проверка достаточности объёма для размещения топлива:

104. Если f v > 0,01, идти к 106.
105. Идти к следующему варианту.

7-38  ав
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Начало блока весового расчета агрегатов самолета 
с текущим значением 80
Здесь приводится расчет из уравнения весового баланса так,
что всем характеристикам самолета, найденным ранее, прщ^ется за
конченное числовое значениео

Взлетный вес самолета определяется методом последовательных 
приближений из уравнения суммы относительных весов:

8 =0,87 - двигатели на крыяе;
8 = 0,91 - двигатели на фюзеляже.
107. Коэффициент расчетной перегрузки для тяжелых магистраль

ных самолетов

107а. Коэффициент расчетной перегрузки для легких реактивных 
гражданских самолетов выбирается как большее значение 
по абсолютной величине из двух условий: 

а  - максимальной маневренной перегрузки;

п*((Г) - максимальной перегрузки при полете в неспокойном
воздухе.

108. Если пр> 3,45, идти к 10.
109. Если пр 4 3,45, то принимается пР = 3,45.
НО. Предельное значение скорости полета самолета принимаётся:

где относительный вес
крыла - &лр
фюзеляжа -
оперения - аоп
шасси - G-W
силовой установки - Gc,y ; 
оборудования и управления -

106. Коэффициент разгрузки крыла

у  = в-о,аз агоп , (76)

У 1,2 V'кр
V * #  j, 6 ’

III. Предельный скоростной напор
м/сек (78)

%рев = 0,6 V lnpe)j} (79)
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Рассматриваются все высоты с Н=0 до ELnкр

112* Максимальная маневренная перегрузка 

Ь*=&0 + 0,1 (9000-а0)  у

С = ̂  'ffynpe* >
22,5

Я (а ) Г  а*"~*

Обычно принимают n*fa) =4 и не менее 2,3.
ИЗ. Максимальная перегрузка при полете в неспокойном воздухе:

пэ 4 У  пред к/
2 ро ’ (81)

где W = 10-вертикальный порыв ветра, м/сек.
114. Если п(а) < a (f) идти к 118.
II5- ' W  = п ’(а ) - принимается, когда п (а) > п(<Г} .
116. Обход п (а) > п."{ау .ВДТИ к 118.
117. п ’тах = п3(<Г) - принимается, тогда п'(а) < п % . .
118. Коэффициент расчетной перегрузки

(82)
119. Относительный вес крыла самолета (модифицированная формула

А.В. Лебедева;

6  -  ■-  W  /  А - /  \ 1 5  „  Г о о ч
Р  ~~ '  <ЗГ ^  /--------1 9 -  h п с (1  ~ — )  * — 7.—  ? ул * VPo СО&Хцщ С0 f + 0 ,5 \' f +Э/  Ро z

где jn = - отношение толщин корневого и концевого
*ч профилей крыла (по статистике и =1,2).

Когда на крыле закрылки
однощелевые * г =0,010
двухщелевые без предкрылков ос г =0,0135

с предкрылками ос2 =0,017
трехщелевые с предкрылками =0,021

120. Удельный вес двигателя
а) тяжелых магистральных самолетов

TfS = -Ц гр "1 V  -~А ~  ( 0,215 - 0,0275/п+ 0,00823/т»1*5)*,,;
25 ( 84)

б) легких реактивных самолетов

у  = Л Ш  J - S p 2  (0,25 - 0.028/77 + 0,008т 1 ' 5 ) ; (84а)
•з 25
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где к м =0,95 - при применении новых материалов в конструкции 
двигателей;

к ̂  = I - без применения новых материалов в конструкции
двигателей;

Г/ - температура на входе в двигатель*?
л  - степень сжатия компрессора.

fs

121. Относительный вес силовой установки
а) тяжелых магистральных самолетов (двигатели на крыле)

0,62 Ро a(S f /</ / *г *р , ч
су ~ Пм СЧ к” кР ( ° '23 * 0-06Гое) > (85а)

- двигатели на фюзеляже

4 =  Ч  кР (ОЛЪ * 0,06 Yds) ,
при расположении двигателей

(856)

только на крыле *р
1 Си, = i,i2;

часть на крыле, а ч

часеь на фюзеляже */> «р» си
к кр Кеи

= I ;
на фюзеляже = i ;
на крыле

Лк п
= 0,98 ;

только на крыле = 0,95 ;
часть на крыле к*р * п = х :
= 1,07 - коэффициент, учитывающий увеличение веса за счет

реверсивных устройств; 

б) легких реактивных самолетов

ё еу  = k s  ( f +  0 ,0 9  п й 1 ' п * й )  Гд6 *  °> 0 1 8 5  • ( 8 5 в )

Двигатели на Фюзеляже Двигатели на крыле

Kcj = I при пд6~ 2 К5 = 0,95 при пд5 = 2
К§ * 1,03 при п н *  3 к5 = 0,975 при п 8(= 3
К5 = 1,05 яри п д$- 4 К5 = 1  при Л ц  = 4.

122. Относительный вес топливной системы без топлива
а) тяжелых магистральных самолетов (формула В.В. Шейнина)

Gre = 1,05 (0,0127 - 0,QI7*I0~6 Vre ) (0,68 + кгв 0,27) (86)'  ■ ’* гс (гоп
при установке двигателя на крыле ктс- I;

на фюзеляже кТ€ =1»2; 
часть двигателей на фюзеляже к ГС



б) легких реактивных самолетов

ёгс = 0,012.
123. Относительный вес фюзеляжа

а) тяжелых магистральных самолетов (формула А.А. Бадягина)

й - расстояние от ц.т. до ц.т. двигателей и до конца

Приведенные цифры означают:
i 8$ s 0,16 - часть двигателей на фюзеляже;
Сх§ = 0,48 (по статистике);
ise 35 0,21 - двигатели на хвостовой части;
С s 0,12 - двигатели на крыле; 

к, = 2*10““̂  - кормовая установка ТРД;
к1 = 0,6*1 £Г® - двигатели в корне крыла;
А, = 1,5*10 - часть двигателей на крыле, а часть на фюзеляже

к2 *• I - обычное остекление кабины пилотов;

Аг = 1,07 - носок фюзеляжа остеклен;

ks ~ D - двигатели не крепятся к фюзеляжу;

Aj * 0,4 - двигатели крепятся к фюзеляжу; 

к3 = 0,2 - часть двигателей крепится к фюзеляжу;
А̂  = I - двигатели и главные стойки не на фюзеляже;

А* = 2,5 - 3,5 - ТРД на фюзеляже, а главные стойки на крыле

/ ft  V  
$Ш 567,2-760(1- Jo s )

И к р  М Ш 3

7 Л 7  ;

фюзеляжа определяется из статистики самолетов.

(А4= 2,5 - ограниченные вырезы в фюзеляже 
для уборки главных стоек; А =̂ 3,5 -вырезы 
в фюзеляже до оси симметрии самолета).



= 4,3 - главные стойки на фюзеляже и убираются в гондолы 
(Ан-10)-двигатели на крыле; 

кц =2,0 - ТРД на фюзеляже, а главные стойки на крыле и нет
вырезов в фюзеляже под главные стойки; ^
б) легких реактивных самолетов (из формул В.А. Ки- 
'селева)

1) f i =0,5 - 1,4*10 а0 - для самолетов с
ТРД и круглым фюзеляжем:
2) fy =0,53 - 0,9*10 , (г§ Ов - для самолетов с 
увеличенным багажником под полом кабины:

3)
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'f S  трйЛ

4) /з * (гсу,;

5) изгибающий момент на заднем лонжероне крыла без 
учета силовой установки

о
ЩМ ?*- 0,5 d, L9  Z  J/

6) дополнительный момент от силовой установки 

йМ?= 1,2а0L ^ f[0,z (ксу-1)[и0,1 ( к -1)] + [ j t -0,1 ( key -/)]

7) M o л Л //';

8) изгибающий момент на переднем лонжероне крыла с 
учетом силовой установки

9)
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Ю )

+ 5,05(рЭ+1)0ф + Qt5D9 + 2,б] +

Dtpл<5о ■*-2,3-10 &в (к с0ЧЛ -г 1,67j J  • (37а)

Приведенные цифры означают: 
кСу = 1,25-два двигателя на крыле; 
кСу = 1,36- один двигатель на хвостовой части фюзеляжа;
Асу = 1,45 - два двигателя на хвостовой части фюзеляжа;
key - 1,55 - три двигателя на хвостовой части фюзеляжа;

кСу = 1,56 - четыре двигателя на хвостовой части фюзеляжа;
90Н~ I - фонарь только для Шалотов;

1,5 - фонарь для пилотов и штурмана;

ксон~ 3,5 - главные стойки крепятся к крылу*
124. Относительный вес оперения

а) тяжелых магистральных самолетов, вес горизонтального 
оперения (формула М.Г. Хрупкого)

q __ кпр j 6,57 Ргркмл/Хго Sго
го 00 I cos jtf/4 JO6

Г0,1475 L  
L  С го \

1,5 1д ГО  ̂2 J6^ + 1t37

СгоГм cos*f„ ro 4,5 S го 
О*

где Рго ' 0,534 n pp 0SrA , кгс ;

вес вертикального оперения (формула В.М. Шейнина)

вес обтекателя на стдке го и во

- -  5 0  r - v & T  ;

л  со
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ôn = О @40 *' G'otTr > ( 88)

кПр- 1*36 - Т-образное оперение;

кпр= 1 Д 5  - оперение, расположенное на фюзеляже;

к = 0,88 - учитывает применение новых материалов;

= 1.04 - оперение на фюзеляже (двигатели на крыле);
CJC

ксх = 0,43 - среднее расположение оперения;

ксх~ ~ Т-образное оперение;
у =0,5 - обтекатель на линии стыка г,о и вр;
у =1,0 - если в обтекателе расположено радиооборудование;

б) легких реактивных самолетов
расчетная нагрузка на оперение (формула В.СоХухорева)

Роп = &о [о,94 - 0,066 ( 0,5-10 %  * Vp7  + 0,03 Ю '\  Зпв + 0,325) ] ,  кгс-

П / {  . с/ О̂П* с 7 (1.2 + 0,83 10~*S го) (1.32-0,061)
G„n “  О0 \ 7' 5* 103cosJC,„ J c J  (1- 0,0585 Sinjcm  )

+ SU  f oa[kc* + S v ] + 4 0 f / j ^  I J
r° J (88a)

4 = 12.5 - вес одного м2 конструкции оперения, кгс/м2.Гоп
125. Относительный вес шасси:

а) тяжелых магистральных самолетов

0Ш = 0,024 +•0,00/0Л,, -3,5-10 sл) , ; (89)
б) легких реактивных самолетов

4  = А*, [н ь  ( Ал * м т ь .+ 0,0005) Г 0,025] , (89а)

где Нш = 0,252 а̂ , - 0,0073 л - 0,245 - высота стойки
шасси 9 м ,

кш~ 1,9 - шасси на крыле высокоплана; 

кш- 1,5 - шасси на фюзеляже высокоплана;



kuf- Х Д 5  - телескопическое шасси (типа ГУ-124, ТУ-104); 

кш - 1,05 - остальные типы шасси; 
к\ = 10 - бетонная ВПП; 
к\ = 30 - грунтовая ВПП.
126. Относительный вес оборудования и управления

а) тяжелых магистральных самолетов

jr _ & Л оасег 500 ( l r 3’f0 V (г o ') П-пасс лп*А 1. .«• (90)
&о<Г.упр-----------^  W f r ~  *о)+0,03;

б) легких реактивных самолетов
- 0028+ - ° °- 1- ^Л д яас . (90а)of.ynp UZO + &0 + G0

127. Относительный вес конструкции самолета

= е«Р *■ а9 * * аш •
128. Относительный вес аустого самолета

&пуст 31 &*+" О с у + &ГС * О od. упр * (92)

Блок решения уравнения весового баланса самолета

129. Невязка по взлетному весу
О'луе/п * О"топ )  &сауж]~ Оо >

130. Новое значение взлетного веса самолета для следующей 
итерации

а0 = 00+ 0 , 6 , хгс.
131. Относительная погрешность вычисления

i  - * 4  *4 а0*
132. Защита от заклинивания и переполнения при неправильной 

работе программы или неудачном сочетании вариантов исход
ных параметров самолета (аварийный выход из цикла)
если / j > 0,4, идти к следующему варианту.

133. Проверка возможности выхода из цикла при достижении задан
ной точности определения 00 в уравнении весового ба
ланса или возврат к следующей итерации:

если / f ,. •/> 0,0001, идти к 14.
( Конец блока определения &0 из решения уравнения 
весового баланса).

Все геометрические, аэродинамические и весовые характеристики,

- 31 -
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определенные в данном алгоритме, теперь приобретают свое оконча
тельное числовое значение и выводятся на печать, а также исполь
зуются в дальнейших расчетах.

Расчет посадочной дистанции самолета

134. Минимальная скорость на посадке

Vain = t м/сек » (93)
Я  о 5 С у  /пах /пл\где ,  '  - £ (94)

орс min — Ор ( f &r с нале  ̂G-f-кр J 0"p , K2C .
135. Скорость захода на посадку

V** -1,3 Vmcn к м/сек. (95)
136. Дальность предпосадочного выравнивания:

 ̂h*1,S ~ 0,75 К  max (75 - Н 34,р ) ,  м  
обычно высота выравнивания НВЫр = 7м.

(96)

137. Длина участка выравнивания

Lu'p = f KnZ*H '  М  ’ (97)
«план = °-75 К max - аэродинамическое качество на

планировании;
Cyai,p =0,85 Сут4х - коэффициент подъемной силы при вы

равнивании;
Су план ~ (0,6 - 0,7) Сутах *- коэффициент подъемной силы при

планировании.
138. Посадочная скорость самолета

Гпос =•/t^nqg. тС_д  f м/свК. (98)
Ро S С у max

139. Длина участка выдерживания
. 7( max /_ г 1 ,. • \

£*34,1 - 2 а (Уп*.ср~Упос) * М *
ЗДе т/ Ь*ах + Vnoc м/сек.

'ПА.Ср------ ^ 9
140. Длина пробега самолета без применения реверса тяги

_________  2рпос____________  ■

tJ>)cynax [г (input - P„r) - t o

(99)

где л _ °'пвс кгс/ir;rnoe — 9
0.28

(100)

Cr = 1,2 cx + 0,065 +*npOtf ■* xo 9
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fnput= 0,75 frp - приведенный коэффициент трения;

frp - 0 ,25 - коэффициент трения на грунтовой ВПП с прчлене
нием тормозов; 

fnpue- 0,2 - бетонная ВИД;

cynpe/z 0,55 Сутах ;

р ,= I x r  - тяговооруженность самолета на режиме малого газа 
G"°c ( Р „ г =0/024).

141. Длина пробега самолета с реверсом тяги
_ 2 р  П О С ___ ______

^  проеГ. ре 6
М

}p ;cymoi[2 (fnpat + кж p ^ .fa a L E y e ^ s s e if (10i ) 

К2 = 0,9 - учитывает потери тяги при реверсе;

Рре$- Р„ ре— - тяговооруженность при реверсе тяги;- (гпоС
PP£g-0 5Po " ПРИ четном числе двигателей.
142. Длина посадочной дистанции самолета:

^пос - L H3f5 + L ab,p у- L6b,d + L npof t -vj  ̂ (l02)

^посреб - +■ 1выр + L 6i ,0 i- Lnpos.peS M , (iOB)

если Lnoc или LnoCpeS>BЦП, то идти к следующему варианту.

143. Путь, проходимый самолетом за взлет, набор высоты НКр, 
снижение и посадку:

4вп = 4,3Нкру/ j? > ап  • (104)
р о

Расчет технико-экономических показателей 
и критерия оценки вариантов гражданских самолетов

Расчет себестоимости тс-км проводится по методике, предложенной 
С.;Л. Егером, А.А. Бадягиным, Е.А. Овруцким см. [5]

144. Вес пустого снаряженного самолета

Р~пуст ~ 5/7 ус/м у К  2. С (105)
145. Рейсовая скорость самолета на расчетную дальность на 

высоте Н.кр*
V*p

УРейс tr+V*p[0,06HKp(l-0,031 н Кр ) - Щ % -  ’ * м/час (106)
146. Коэффициент скорости полета проектируемого самолета

k v = Л _  ( i + (107)
* 2 800
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147. Коэффициент серийности самолета

3-'-°5— )35»Ю5 )0,4
C t f  '  C n y C „  Z n C ’  ( I 0 8 )

148. Стоимость самолета без двигателей (включая .затраты на

(109)

проектирование)

Сс К  % с г  (32401-0,017 С„усг -  1,05-10 “а ^ сг) ,  коп  •

149. Коэффициент отношения стоимости одного капитального ре
монта к первоначальной стоимости самолета:

кр%с = о,II + — М О   . (ХХО)
Сс

150. Расходы на амортизацию самолета

Аа* = 1> № °с  —  , коп/час;
’ С

1,05 - учитывает непроизводительный налет самолета
(тренировки, обучение экипажей, облет самолетов 
и т.д.).

151. Коэффициент серийности двигателей

— )0’5 c m )2 г\дв
152. Стоимость одного двигателя (включая затраты на проекти

рование)
/2,. - L L

сер

где P0i « тяга одного двигателя; 
ксх =: 1-ТРД;

ксх = I Д5-трдц с м <I;
к сх =1,5 двигатели СПС.

153. Коэффициент отношения стоимости одного капитального ре
монта к первоначальной стоимости двигателя:

0,15 + 4,I5*I0-5[i-0,2 (-JjL - 1)1 Г„ . (ИЗ)
154. Расходы на амортизацию двигателей

Ла, 4 ,0 7 1 *4  Си > коп/час; (114)

1,07 - учитывается непроизводительный налет.
155. Расходы на текущий ремонт и техническое обслуживание 

самолета:

- кСх keep P0i (3400-1 O')/P0i ) > (112)
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Дг.о.с = к го - 0,121 -КГ5* епуст ) &пуст ,коп/час, (115)

где к Т.0~ - коэффициент, учитывающий метод технического
обслуживания. При введении прогрессивных форм 
обслуживания он может быть снижен до 0,35-0,4.

156. Расходы на текущий ремонт и техническое обслуживание дви
гателей

Яго} = — Ъ & Л ъ м  1'0 7 , коп/час. (116)
I +7*10 Tfg

157. Расходы на зарплату

Дзп = II00 плп0 + 400 гьш  коп/час • (117)
158. Стоимость расходуемого топлива

й 5д  iber-..,g» J , коп/час, (1X8)
L P

где 5,1 - стоимость I кгс топлива ( с учетом непроизводи
тельных затрат и расходов.на опробование двига
телей, на тренировочные и контрольные полеты).

159. Косвенные аэропортовые расходы

ВАП= (0,45 - ?,10-4 / £  ) &0 7 коп/час * (119)
160. Налет часов на самолете в год

Вго̂  2600   7ГТТТ?  * час/год , (120)Lp 1- U, О о У рейс
161. Расходы на эксплуатацию самолета в течение одного лет

ного часа

A 'flac* + Ят.о.с + #n».i+#T0.n коп/час. (121)
162. Себестоимость перевозок

А
а - — _------------ , коп/тс.км. (122)

Загр &кн Vpe йс
ПРИМЕРЫ РЕШЕНИЙ ЗАДАЧ НА ЭВМ

По приведенному алгоритму составлены две программы на машинном язы
ке АЛГ0Л-60 для ЭВШ М-222 с транслятором TA-Lvl.

Одна программа предназначена для выбора параметров тяжелых 
гражданских самолетов с газотурбинными двигателями (турбореактив
ными - ТРД и удвухконтурными турбореактивными - ТРДД) при взлетном 
весе больше 20000кгс, а другая - для самолетов со взлетным весом 
меньше 20000йгс. Самолеты могут эксплуатироваться на любых аэрод
ромах: с грунтовыми или бетонными ВПП.
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решения задачи в стандартные программы студент вводит 
свои исходные данные в том порядке, как описан ввод чисел. Напри
мер, карты 16, 17, 18 и т.д. Р00А2 (X АЭР, G КОМ, Д/ПАС, ВПП,
КПП... и т.д.), где

L АЭР -расстояние между аэропортами, км, (X АЭРб'ХР);

G КОМ -величина коммерческой, нагрузки, кгс;
ПАС— количество пассажиров;

N ВПП -длина взлетно-посадочной полосы, м;
КПБ -длина концевой полосы безопасности, м.

Карты 19, 20, 21, 22, 23 вводят постоянные числа, с помощью которых 
в программах формируются числовые коэффициенты и значения, так как 
машина М-222 не позволит применить более 120 простых чисел во всей 
программе.

Принятые исходные данные и варьируемые параметры дополня
ют стандартные программы, затем полностью скомплектованные карты 
вводятся для решения в машину.

Ддя решения задачи оптимизации по выбору параметров и харак
теристик студент заполняет таблицу исходных данных (табл0 5). В 
таблице указаны:

Аз зачетн. книжки - номер зачетной книжки студента;
VI , V2, V3 - скорости крейсерского полета;
PI, Р2, РЗ - нагрузки на м2 крыла;
ЛЯМ1, ЛЯМ2, ЛЯМЗ - удлинения крыла;
СОХ, С02, СОЗ - относительные толщины крыла у корня;
ХЩ, ХИ2, ХИЗ - стреловидности крыла;
ДВ/Я, ДВУХ2, ДВУХЗ - двухконтурности ТРД;
HKPI, НКР2, НКРЗ - высоты крейсерского полета.
Остальные идентификаторы описаны ниже:
X АЭР - расстояние между аэропортами (дальность полета), км;
X Р - расчетная дальность полета, км ( Lp );

& КОМ - вес коммерческой нагрузки, кгс ( );
N ПАС - количество пассажиров на самолете, чел ( п пас);
ВПП - длина взлетно-посадочной полосы, м ;
КПБ - длина концевой полосы безопасности, м ;
ТТС - общий ресурс конструкции самолета, час (^рес “ табл.2);
ТС - межремонтный ресурс конструкции самолета, часГ^с - 

табл.2);
ТТДВ - общий ресурс конструкция двигателя, час (Т^-табл.2);
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ТДВ - межремонтный ресурс конструкции двигателя, час 
( ̂  дв- табл.2);

ЫШО - число членов летно-подъемного состава, чел (^лдс):*
/VI - число бортпроводников, чел (/* бп);
KI, К2,КЗ, К4, К5, Щ1 - коэффициенты (с.39,32,37);
КСИК, КСУК^ШЖ - коэффициенты (с.32 , К ̂  , К Kg );

/УДВК - число двигателей на.-крыле (л*/- с.24);
N ДВФ - число двигателей на фюзеляже f/i |в - с.24);
ЭТА - сужение крыла ( t );

N ДВ - число двигателей на самолете ( п дв);
N ДВР - число двигателей с реверсом тяги {-п );
L ВЗД - длина выреза в закрылке под двигатель, м;
КСУ - коэффициент (с,35 ЯСу);
ДЕЛЬТАЗ - угол отклонения закрылка на взлете, рад (^з);
СОЛ - вес служебной нагрузки, кгс (с.10);
БЗ, I 3, L ЭЛ, БПР, L ПР - относительные величины хорды закрылка,

размаха закрылка, размаха элерона, хор
ды и размаха предкрылка (см. табл.4);

СГО -.относительная толщина горизонтального оперения ( сго);
ДФ, L Ф - диаметр и длина фюзеляжа (Др, i  ф);
ЛЯМФ - удлинение фюзеляжа ( а ф);

L ДВ, L ХЁ - коэффициенты ( /  дв, £ хв -с.33);
А/Щ - число щелей закрылка (л щ - с.18);
КТО - коэффициент (Ктс - с.33);
КПР,КСХ, КСИ - коэффициенты оперения (Кпр, Ксх- с.36);
КШ - коэффициент (Кане. 37);
КЗАГР - коэффициент загрузки (Кзагр-с.12);

S МФ - площадь миделя фюзеляжа (£ мф);
N САМ - числб самолетов в серии (л сам).

*



-  Ъь -



-  39 -

Обработка результатов решения
На печать выводится 69 параметров самолета и двигателя, которые 
совместно с исходными данными описывают облик и характеристики 
сшолета и двигателя. Параметры на печати располагаются друг, за 
другом в последовательности, указанной в картах печати И 041 
( VKp , Р0 *лям % со, хи  ,д в у х  , н к р  9 мдв9 L , s , б к , дкц, 
SCAXU. т.д.), где

Укр- скорость крейсерского полета, км/час; 
р0 - нагрузка на м2 поверхности крыла, кгс/м2;

ЛЯМ - удлинение крыла;
С0 - относительная толщина крыла у корня; 
хи - стреловидность крыла по 1/4 хорд;

ДВУХ - двухконтурность двигателя;
Нкр - высота крейсерского полета, км;
NAB - число двигателей на самолете;
L - размах крыла, м ;
S - площадь крыла, м2;
Б к - корневая хорда крыла, м ;

Бкц - концевая хорда крыла, м ;
Бсдх- средняя аэродинамическая хорда, й и т.д.
Примечание. Идентификаторы VKР, РО,Л#м, со, хи ,Д ВУХ ,н к р , мд в , 

/ с к* кки ксдх соответствуют начальным буквам названий
параметров или их общепринятым обозначениям.

В качестве примера приводится расчет самолета местных воздушных
линий для следующих исходных варьируемых параметров оптимизации:

Укр- 350, 400,500, 600, км/час;
Ро = 120, 150, 130, кге/м2;
Н*р= 2,4,5, км;
д = 6, 7, 8, 9;
с0 = 0,08; 0,10; 0,12; 0,14;
CO гг 0, 2, 4, 6;

Л/4= 0*
LprLa*1* 200 , 400, 600, км;
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£*„ = 600, кгс;

r~innc~ ■£» <7c= 5̂ в̂пп~ 500, м ; —SO, m ;

Lnper 500’ ы ; ^*c= °»3't <*сл= *80> кгс ; трес~ 250б0,час;
T6S = 15000, час; tc = 5000, час; Ьц  = 5000, час;

квагг 0,8; 0,85; п,„= 0; f>* = 0,2, ати .
Рассматривается схема яизкоплан с двумя и тремя двигателями, 

расположенными в хвостовой части фюзеляжа. Самолет эксплуатируется 
на грунтовой ВПП ограниченных размеров.

В результате решения алгоритма по программе строятся гра
фики изменения критерия оптимизации ( себестоимости перевозок) по 
дискретным значениям параметров оптимизации:

a = fr (V « p )  ; а - {г ( ро) ; * * f 3 (л ) > а = ( т )  ;

a - fs  ( Н кр) ; U - {с ( са ) .
На рис. 1 - 8  (приложение) приводится часть графиков зави

симости себестоимости перевозок от параметров оптимизации.
Из рис.1 видно, что при полете на высоте Нкр = 2 км минимум

себестоимости перевозок лежит в диапазоне 400-600 км/час,а
для полета на высоте = 4 км значение минимума не получено вкр
рассматриваемом диапазоне VKp ~ 400-600 км/час. Кроме этого, для 
riffg = 2 значение тяговооруженности на взлете Ра =0,48, а для 
n dS = 3 значение Р0 = 0,42. Следовательно, полет должен выпол

няться на высоте Нкр4 2 км с рациональным значением скорости 
500 км/час для дальности Lp = 600 км.

На рис.2 показано значение нагрузки на м^ крыла для VKp =
= 500 км/час . Видно, что рациональным значением р0 можно при
нять р9 =150 кгс/м .

Из рис. 3 видно, что минимум себестоимости перевозок имеет 
место при л =8.

На рис.4 показано, что оптимальное значение двухконтурности 
ТРД лежит в диапазоне т  = 3,6-4. Принимаем рациональное значение 
т  = 4.

Из рис. 5-6 видно, что практически не получено оптимального
значения высоты коейсерского полета L ,  но для дальностикр

Lp « 200-400 км полет должен проходить на умеренной высоте.Важно, 
что самолет М М  должен эксплуатироваться на высотах, где не работают

^,3;
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магистральные самолеты. Поэтому за рациональную высоту крейсерско
го полета принимаем = 2 км, что позволяет сделать кабину пас
сажиров негерметичной и облегчить вес конструкции фюзеляжа на 
6-1#.

На рис.7-8 показано, что относительная толщина крыла б0 =0,12 
дает мщшмум себестоимости перевозок при полете в рассматриваемом 
диапазоне дальностей Lp = 200-600 км.

Следовательно, по минимуму себестоимости перевозок а коп/тс.км 
находят оптимальные значения параметров оптимизации для каждого 
варианта самолета. В зависимости от назначения самолета, логичес
кого исследования принимают рациональные параметры, которые могут 
отступать от оптимальных.

Принятые параметры оптимизации, имеющие определенное числовое 
значение: VKf> =500 км/час; = 2 км; р0 = 150 кгс/м2; л =8;

с0 = 0,12; т  = 4; =0° вводят в программу и получают окон
чательные геометрические, аэродинамические и весовые параметры ра
ционального самолета.
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а коп / гс км а коп I  тс км

35 

33 

31
б

29 

27 

25

23 300 400 500 км/час ^  300 400 500 V*p k m /woe

На j h c.I. Зависимость себестоимости перевозок от 
крейсерской скорости полета V  (Ро =150 кге/м ,
СTQ = 0,12, Л = 0°, м = 4, л =  8, LBnn= 500 ):
при 2 а - Нкр = 2 км; при 3 б ~Нкр=2км
при пд8- 2 в - Нкр = 4км; при п§9 = 3 г - Нкр=4км.

»
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/лр=ЯЯ5*м;

400 —  А

__ __ .
ООО

8

Рис.З. Зависимость себестоимости перевозок а  от т  
кршга а (Ро - 150 кгс/м , = б,12, х = о .
Нкр - 2 км, L втпп = 500м): при 0 п д6= 2 а = 
при r\*t = j б - у*, = 500 км-час; при

= 600 км/час; /7/>£/ _ j г ̂  = 6 0 0к*/ч<гс .

удлинения 
• ^ = 4, 

гАр=500км/час; 
л * - 2  в - Кгр-
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Рйс.4*‘Зависимость себестоямостирперевозок а от двух- 
контурности ТРД ( Ро =150 кгс/м , С0 = 0.12, ; = 0 , 
л = 8, Нкр * 2 км, п,9$= 3, L впп =500 м): а - У кр г
= 350 км-час: <Г - VKp = 400 км/час; в - Чкр- 500 км/час 
г - Чкр = 600 км/час.
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Рис,5в Зависимость себестоимости перевоаок _ cl . от высоты крей- 
серского полета Нкр (Ро « 150 к г с / м С п = 0Д2, jc = о0,
/7} =4, л * 8): при vKp =? 350 км/час а - пн = 2, б- п#=3;

при 400 км/час в - /|#/ *2, г - /г*= 3
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Окол/тскм О коп /гемм

Q  КОП /ТС AM

1*озр-200км

7мft ММ
Рис.б. Зависимость себестоимости перевозок а от высоты крей
серского полета Н кр ( Ро .= 150 кгс/м , cQ = 0Д2» S  = 0°,

m = 4, а = 8): при у**>= 500 кда/час u а - п.д$- 2,
б - ndS = 3; при УкР = 600 км/час в - п дв = 2, г -nffS=3
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OLKonfrCKH

CL коп/тс км а  коп/тс км

Рисо7о Зависимость себестоимости перевозок а, от относи
тельной толщины крыла Со ( Ро =150 кгс/м , лг =0 , m =4, 

а  =  8 ,  Нкр =  2 км): п в &  L в п п  =  500м V«p = 350 км/час
а - пд6 = 2, б - = 3; при V*, =400км/час в - /1**2
г “ 9̂6 ~^л
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a KOff/re K ti

?

4г^ Ш т
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&
ощ ato 0,12 Co

Ряс.8. Зависимость себестоимости перевозок 
ной толщины крыла СЛ (Ро = 150кгс/м , л =0 ,

от относитель-
- -  , -   -А. /л \А V   J,VWiki W/ Ш У |Л ~W 9 /7? “4 у «А  ̂8.
Нкр - 2км):_при , V*p= 500 км/час а - пд6 =2, у 3
при у^=600 км/час в - = 2, г- - л
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