
ФЕДЕРАЛЬНОЕ АГЕНТСТВО ПО ОБРАЗОВАНИЮ

ГОСУДАРСТВЕННОЕ ОБРАЗОВАТЕЛЬНОЕ УЧРЕЖДЕНИЕ 
ВЫСШЕГО ПРОФЕССИОНАЛЬНОГО ОБРАЗОВАНИЯ 

САМАРСКИЙ ГОСУДАРСТВЕННЫЙ АЭРОКОСМИЧЕСКИЙ 
УНИВЕРСИТЕТ имени академика С.П. КОРОЛЕВА

И.П. Вислов

ПРОЕКТИРОВАНИЕ ЛЕГКИХ И СВЕРХЛЕГКИХ 
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ

Допущено Учебно-методическим объединением высш их учебных 
заведений Российской Ф едерации по образованию в области авиации, 
ракетостроения и космоса в качестве учебного пособия для студентов 
высших учебных заведений, обучающ ихся по специальности 160200 

«Самолего- и вертолетостроение»

С А М А Р А  2005



I,Г,К »*> •> \

Б 15

УДК 620.73.001.2

Наслои 11. 11, Н рогкпф ш инпн ' п п к н х  и сверхлегких лета- 
i c j i i . i i i . ix i i i i i i i ip i i io i i :  Учеб пособие / Самар, гос. аэрокосм. ун-т. 
-  Самара, 2005. I N  с.

ISBN 5-7883-0363-Х

Рассматривается содержание и последовательное выполнение 
эскизного проектирования легких и сверхлегких летательных аппа
ратов (самолетов, мотодельтапланов, автожиров) с поршневыми дви
гателями. Особое внимание уделено концепции создания, выбору 
схемы и компоновки, расчету массы, центровки, аэродинамических и 
летно-технических характеристик.

Учебное пособие предназначено для студентов, выполняющих 
курсовые и дипломные проекты по специальности 160200 и 160901. 
Будет полезно инженерам и самодеятельным конструкторским бюро, 
проектирующим и самостоятельно строящим легкие и сверхлегкие 
летательные аппараты.

Печатается по решению редакционно-издательского совета 
Самарского государственного аэрокосмического университета.

Рецензенты: гл. конструктор ОАО «Авиакор -  
Авиационный завод» Л.Л. М арков; 
зав. кафедрой «Аэрогидродинамика» 
профессор В Т. Ш ахов

ISBN 5-7883-0363-Х ® И.11. Виелои, 2005
@ ( пмнрскиИ госудпрг I пенный 

а (ромн'ми'мч кий университет, 
,’005



П р е д и с л о в и е

Легкие и сверхлегкие летательные аппараты во всех странах ми
ра занимают ведущее положение по широкому применению в раз
личных отраслях промышленности и хозяйства. В нашей стране лег
комоторная авиация применяется: для доставки грузов в трудно
доступные районы; в сельском и лесном хозяйствах; в геологии и 
метеорологии; для транспортно-связных и аэрофотосъемочных ра
бот; медицинского обслуживания населения, на рыбном и зверобой
ном промыслах; в геологоразведке; для газовой и нефтедобывающей 
промышленности; для обслуживания газо- и нефтепроводов, линий 
электропередач. Легкомоторная авиация общего назначения в раз
личных странах включает: самолеты для деловых связей, самолеты, 
вертолеты, мотодельтапланы и автожиры личного пользования, са
молеты воздушного туризма, авиационного спорта, учебно-трениро
вочные, рекордные и экспериментальные, аэротакси.
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I КОНЦЕПЦИИ < d i l l  \  1111Я II IK ИХ И СВЕРХЛЕГКИХ 
II I VI I II,111.14 АППАРАТОВ

По нормам ИКАО к легким ниппельным аппаратам (ЛА) отно
сятся JIA с нчлетной млееоИ менее А7'■<0 кг. Однако в настоящее время 
к легким относят JIA, имеющие один или дна поршневых двигателя 
(I I/O общей МОЩНостмо до 2М) к 111 | l |  (I кВт = 1,3596 л.с:), а к 
сверхлегким с ИД мощностью до 50 кВт и предназначенных для 
выполнения различных задач

Транспортные перевои<и выполняю'!си с коммерческой на
грузкой до 500 кг или А. . .6  пассажиров, с дальностью полета до 
1000 км в основном на местных воздушных линиях. Сюда могут 
быть отнесены и деловые самолеты, обслуживающие деятельность 
крупных производственных объединений, фирм, министерств, воз- 
духнное такси и туристические самолеты.

На выбор типа размера самолета влияют: число мест, комфорт 
пассажирской кабины, наличие навигационного оборудования для 
заказных полетов, эксплуатация с грунтовых аэродромов и стоимость 
производства самолета.

Сельскохозяйственные -  предназначены для авиационно-хими
ческих работ, работ в лесном хозяйстве (внесение удобрений, опры
скивание, дефолиация, обслуживание лесных массивов, борьба с 
вредителями и болезнями леса). Особенностями эксплуатации явля
ются: сезонность работ, выполнение полетов на малых скоростях 
(80 ... 120 км/ч ) и малых высотах (5.. .10 м), частые взлеты и посадки. 
М огут применяться сухопутные и гидроварианты. Все это формирует 
специальные требования: малая стоимость производства и эксплуа
тации, простота ремонта и обслуживания, удобство работы экипажа, 
принцип неповреждаемости кабины экипажа при авариях, коэффи
циент использования в лесном и пожарном варианте, время и ско
рость патрулирования лесных площадей, габариты сбрасываемого 
груза и десантников для борьбы с лесными пожарами.

Санит арное обслуж ивание ~ предусматривает перевозку боль
ных, раненых и сопровождающих их медработников. J1A этого клас
са долж ны  обеспечить: удобство транспортировки, погрузки и вы
грузки больного; новейшие средства оказания скорой медицинской 
помощи в воздухе; современное навигационное оборудование, по
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зволяющее совершать полеты в сложных метеоусловиях; посадку и 
взлет на неподготовленные площадки, выбираемые с воздуха; доста
точную дальность полета; потребное количество вызовов к больным 
в течение всего года.

Учебно-тренировочные ЛА -  обеспечивают первоначальное 
обучение курсантов и тренировку летчиков. Эти типы должны быть 
просты в управлении, иметь удобство для работы инструктора, нали
чие пилотажно-навигационного оборудования для тренировки в ноч
ных и сложных погодных условиях.

Спортивные -  предназначены для авиационного спорта, выпол
нения фигур высшего пилотажа (акробатические) и установления 
новых рекордов согласно таблице рекордов ФАИ:

I категория -  взлетная масса до 500 кг;
II категория -  взлетная масса 500... 1 ООО кг;
III категория -  взлетная масса 1 ООО... 1500 кг;
IV категория -  взлетная масса 1500...3000 кг.
Экспериментальные -  предусматривают развитие новых схем,

компоновок, управление пограничным слоем, подъемной и боковы
ми силами и т.д., т.е. накопление экспериментального материала для 
создания новых JIA.

Мотодельтапланы, автожиры, вертолеты  -  сверхлегкие, од
но- или двухместные JIA, имеющие ПД мощностью до 50 кВт, в по
следние годы получили распространение для выполнения народно
хозяйственных задач с полезной нагрузкой до 2 0 0  кг.

М опюпланеры и авиетки -  сверхлегкие ЛА -  создаются для 
спортивных полетов, независимы от средств буксировки, имеют са
мостоятельный взлет, хорошие аэродинамические и летно-техничес- 
кие характеристики, являются простыми и дешевыми, используются 
в качестве учебно-тренировочных.

Однако большое количество сверхлегких ЛА, часто любитель
ской постройки в одном или двух экземплярах из подручных мате
риалов, имеют почти 100% катастроф, т.к. многие любители авиации 
не имеют авиационного образования, навыков проектирования и 
строительства авиационной техники, навыков пилотирования и 
управления построенным аппаратом в случайных критических си
туациях.



С оздание соврем енною  п о к о ю  11 cm-p-XJiei кого ЛА требует зна
ний и вы сокою  уровни передоим.ч научно технических достиж ений в 
области авиационной техники Актупиьными задачами при проекти
ровании и строитедьеIво новых НА на современном уровне явля
ются:

создание легких, надежных, экономичных поршневых двига
телей мощ ностью 15. ..50 кИт.

выбор рациональных решений на основе наибольшей эффек
тивности и надежности;

применение новых профилей крыла, обеспечивающих боль
шую подъемную силу с малым сопротивлением;

- снижение аэродинамического сопротивления всего J1A и каж
дого отдельного агрегата;

-  применение новых композиционных материалов, стеклопла
стиков для уменьшения массы и числа деталей, увеличения прочно
сти;

-  создание радиоэлектронного, пилотажно-навигационного обо
рудования на основе полупроводников и миниатюризации;

-  использование последних достижений в области аэродинами
ки (механизация по всей задней кромке крыла; применение интер
цепторов взамен элеронов; применение цельноповоротного горизон
тального и вертикального оперений; применение системы непосред
ственного управления подъемной силой (СНУПС) и т.д.);

-  использование концепции «1,5 двигателя»;
-  применение неубирающегося шасси до скорости полета 

V < ЗООкм/ч.
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2 ПРОЕКТИРОВАНИЕ САМОЛЕТОВ

2.1 ВЫ БОР СХЕМЫ САМОЛЕТА

При проектировании самолета любого назначения анализируют
ся несколько возможных схем и применяется та, которая дает мини
мальную взлетную массу. Для легких многоцелевых самолетов с ПД 
основной остается нормальная схема с оперением позади крыла. 
Крыло чаще всего расположено по низкопланной схеме при одном 
IЩ в носовой части фюзеляжа или двух ГЩ, размещенных сверху на 
крыле.

Для специализированных сельскохозяйственных самолетов до
минирующей схемой является нормальная схема -  низкоплан с рас
положением бака химикатов за кабиной пилота.

Для специализированных санитарных самолетов, грузовых пере
возок, борьбы с лесными пожарами, десантных самолетов, аэрофо- 
тосъемочных наиболее рациональной является нормальная схема -  
высокоплан, что существенно уменьшает расстояние от земли до 
пола кабины (улучшаются условия для погрузки и выгрузки).

Часто для низкопланов и высокопланов применяют крыльевые 
подкосы, что позволяет на 10... 15% уменьшить массу крыла, увели
чив тем самым весовую отдачу по целевой нагрузке.

Для легких гидросамолетов основной схемой является нормаль
ная -  высокоплан с размещением двигателей на пилонах над крылом 
и чаще с толкающими винтами. Необходимо стремиться размещать 
двигатели ближе к центру масс по оси «У», чтобы уменьшить реак
цию самолета (пикирование и кабрирование) на изменение режима 
работы двигателей.

Для учебно-тренировочных, туристических, спортивных самоле
тов применяется нормальная схема -  низкоплан с расположением 
пилотов для кругового обзора при выполнении фигур высшего пило
тажа и безопасного покидания самолета.

2.2 РАСЧЕТ МАССЫ САМОЛЕТА И ЕГО АГРЕГАТОВ

Взлетная масса самолета определяется методом последователь
ных приближений и на этапе предварительного проектирования в 
первом приближении по уравнению существования самолета [2 ]:
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-  m.r -  m,об упр

где т цн -  масса целевой нагрузки (обычно задается); 
шсл -  масса служебной нагрузки, mCJ] = 85-пэк, кг;

на спортивных самолетах и планерах целевая нагрузка мо
жет быть и служебной; 

пэк -  число членов экипажа;
m  = 0 ,28 ...0,32 -  для многоцелевых, учебно-тренировочных, 

спортивных самолетов;
т к011 = 0,24.. .0,26 -  для сельскохозяйственных самолетов;

Шкон = 0,34...0,38 -  для гидросамолетов; 
т КОн = 0 ,4 8 ...0 ,5 2 - д л я  мотопланеров;
массу силовой установки для ПД в абсолютном весе можно оп

ределить:

где Ксу = 1,2 для N0 = 15... 30 кВт, уДЕ = 1,2 кг/кВт;
Ксу = 1,6 для N 0 = 35 ...250  кВт, удв = 0,76...0 ,82 кг/кВт; 
m = 0,25...0,32 -  относительная масса силовой установкиLy

(больш ие значения для спортивных самолетов); 
гй = 0 ,1 . . .0,12  - д л я  мотопланеров;су

относительная масса топлива для самолетов с ПД

где Lp -  расчетная дальность полета, км;
Се уд -■ 0,3...0 ,38 кг/(кВт-ч) -  удельный расход топлива двигате

лем;
г|в = 0 ,7 5 ...0 ,8 -  коэффициент полезного действия (КПД) винта; 
К кр = 10.. .12 -  аэродинамическое качество в крейсерском полете;

m  - = 0 .0 8 ...0 ,12  -  относительная масса оборудования иоо  упр

управления для самолетов;
т об упр= 0,05.. .0,06 -  для мотопланеров.

На основании анализа статистики по однотипным летательным 
аппаратам (табл. 2 .1) выбираются относительные массы, основные 
параметры и определяется взлетная масса первого приближения mjj.

шсу Ксу-удв-.No,

mT = 1,3Lp-Ce Уд/(360-г|В'ККр),

Ккр = (0 ,85.. .0,9) Ктах;
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На втором этапе -  этапе эскизного проектирования -  определя
ется взлетная масса второго и последующего приближений в зависи
мости от параметров агрегатов, массы агрегатов и элементов самоле
та, зависящ их от самой взлетной массы.

М асса конструкции самолета включает массы основных агрега
тов -  крыла, фюзеляжа, оперения, шасси:

где Кмех — коэффициент, учитывающий механизацию крыла;
Кмех = 0,9 -  механизация отсутствует;
Кмех ~  1,0 -  применяются щитки и шарнирные закрылки;
К мех = 1,5 -  применяются закрылки Фаулера и предкрылки перед 

элеронами;
К к011 -  коэффициент, учитывающий тип конструкции крыла:
К к011 = 0,9 -  широко применяются монолитные элементы, панели 

и сотовые конструкции;
Ккон = 0,95 -  клееклепаная конструкция;
К ко„ = 1,0 -  клепаная конструкция;
Кмх -  коэффициент, учитывающий марку основного материала 

конструкции крыла;

Ккои'Кмт = 0,8...0,85 -  применение композиционных материалов 
для силовых элементов (угле- и боропластов);

К мт=  1,0 -  для Д16-Т;
К мт =  1,2 -  для АМ Г6 (гидросамолеты);

0  -  коэффициент, учитывающий эффективность работы про
дольных силовых элементов;

© =  1,0 -  для однолонжеронного или кессонного крыла;

0  = 0,9 -  для двухлонжеронного крыла;

2.2.1 Масса конструкции

шкон = т кр + т ф + т ш, + т ш- 

М асса пряного крыла может быть определена по формуле:

ю



(р -  коэффициент разгрузки крыла;
<р = 0,92 -  0,5-ш т -  0,1 -Ксу ,

Ксу -  1,0 -  двигатели крепятся к крылу;
КсУ = 0 -  двигатели не на крыле; 
пр -  расчетная перегрузка.
Расчетная перегрузка пр для крыльев самолетов и планеров 

общего назначения пр = 5 ,5 ...6 , для акробатических самолетов 
пр = 13,5.

с0 = 0 ,12...0 ,18  -  относительная толщина крыла для легких ле

тательных аппаратов; 
b

г| = —— = 1 ...2,5 -  сужение крыла, равное отношению корневой к
Ь кц

концевой хорде крыла;

с  т 0§ 2S = — ------- площадь крыла, м .
Юр,,

Выбрав по статистике X, г|, с0, ро, подставив Шо1 и S, можно оп

ределить массу крыла самолета.
Масса крыла планеров рассчитывается по формуле Чернобров- 

кина:

т 0

т к р  =  т о  -

ЮОс0
+ 2 ,9 -S  + 5

1 +  0 , 8 5 - К Г 5  - п Р  ■ ( ]  ^  +  1 7

со

где £ = \JX-S -  размах крыла, м.
Массу крыла можно определить приближенно, зная поверхност

ную плотность крыла, закрылков и элеронов т ; = qi • Ss. Поверхност

ная плотность крыла для планеров и авиеток qKp = 6 .. .8,5 ДаН/м2, для 
акробатических самолетов qKp = 11 ...14  ДаН/м2, для остальных само
летов qKp = 11... 14 ДаН/м2.

Поверхностная плотность закрылков и элеронов легких самоле
тов

q3 = 5 ,4 ... 11,0 ДаН/м2, q3 = 6 ,6 ...8 ,3  ДаН/м2.



М асса фюзеляжа с негерметичной кабиной рассчитывается по 
формуле:

т ф= 1,14 ■ К 'у ■ / ф2 • mq 4 .

где К" = 1,0 -  если двигатели не на фюзеляже;

К"у= 1,14 -  если двигатели крепятся к фюзеляжу.

Если известна омываемая поверхность фюзеляжа

экв м-,
то массу фюзеляжа можно определить приближенно по поверхност
ной плотности:

пЗф ' Fф,

где Яф = 3 .5 ...5  ДаН/м2 -  поверхностная плотность фюзеляжей гтла- 
неров и авиеток;

Яф = 7 ,5 ... 12 ДаН/м2 -  поверхностная плотность фюзеляжей 
остальных самолетов.

М асса оперетт  может быть определена по поверхностной 
плотности площадей горизонтального и вертикального оперений и 
выбранных площадей Sr0 и SBO :

т оп Яоп (Дго )■
где Sro = (0 ,15 ...0 ,3)S, SBO = (0,06...0,12)S;

соответственно выбираются площади руля высоты и руля на
правления

SpB = (0 ,3 ...0 ,4)S ro , SPH -  (0 ,35...0 ,45)SBO;
q01i =  0,6-qKp или qon = 3,6. ..5,1 ДаН/м2 -  для планеров и авиеток; 
qon =  6 ,6 .. .8,4 ДаН/м" -  для акробатических самолетов; 
qon =  7 ,2... 11,4 ДаН/м2 -  для остальных самолетов.
М асса шасси может быть принята по статистике в относитель

ных величинах для самолетов с неубирающимися опорами: 
т ш= 0,036...0 ,052 (большие значения для шасси с хвостовой опо

рой), а массу крыла и фюзеляжа можно уменьшить на 2-3%, т.к. со
ответственно отсутствует гидро- или пневмосистема для уборки -  
выпуска шасси на агрегатах, к которым крепятся опоры.

Относительную массу колесного неубирающегося шасси с носо
вой опорой можно определить по формуле Ш ейнина:

12



/ \ , ° ’0 6 2 5 J f W ^
lTlin =  К конК о б т ( 6 Ь глш  + 1 1 ’ 3 ) 1 0  + ------ 7 ~ ~ ----------- +  ° , ° 0 5 ,

7 1 + Ргл,п

i ie K,ftm -  1,0 -  если шасси из стали ЗОХГСА;
1̂ мж = 0-65 -  если опоры шасси из стали 30ХГСНА или ВТ-20.

ВТ-22;
Кобт = 1,05 -  если на колесах есть обтекатели;
Кобт = 1,2 -  если обтекатели для шасси на фюзеляже (по типу 

самолетов «Фрегат» и Л -410);
Ьгл ш -  длина главной опоры шасси от взлетно-посадочной поло

сы (ВПП) до узла крепления (обычно hrjII„ = 1,0 м);
Рглш = 3,5...4 ,5  ДаН/см2 -  давление в шинах главных колес.
М асса колес шасси составляет 45 ...60%  от массы опоры шасси с 

колесом. Подбор колес производится по стояночной нагрузке в соот
ветствии с распределением на все опоры шасси. При выборе базы 
шасси по длине самолета необходимо, чтобы для шасси с хвостовой 
опорой стояночная нагрузка на хвостовую опору составляла 8 . . .  10%.
Это позволяет быстро перевести фюзеляж в горизонтальное положе
ние на разбеге, уменьшив общее сопротивление самолета. Для пе
редней опоры рекомендуется стояночная нагрузка 10-15%. Выбрав 
колеса по каталогу, можно определить массу каждой опоры. Размеры 
колес далее учитываются при определении сопротивления шасси 
(см. п. 2.4.1.6).

Для лыжного варианта шасси вычитается масса колес и добавля
ется масса лыж:

ГПлыЖ —  Члыж ■ 5 ЛЫЖ,

1П0 2
где Slb[)K = — 5-------площадь лыж в плане, м~;

Рлыж >
Рлыж ~  1000 кг/м ' -  для снега;
Члыж =  30. ..35 кг/м2 -  поверхностная плотность лыж.

2.2.2 Масса оборудования и управления

М асса оборудования и управления уточняется путем дифферен
циации его состава для конкретного проектируемого по назначению 
ЛА:

ГПоб унр — ПТоб 4" ГГЦ,пр>
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Г Д С  ГП 0 б “  т - , л . о  ^  Ш р а д .о  ~  т а н 0  т г п 0   ̂ ^ б ь п  о ' т а н т 0   ̂ т п0   ̂ т сгю  "+

т „ р о-
шупр = 0,0135 • ш0 -  масса одинарной системы управления; 
гПупр = 0 ,02  • т 0 -  масса сдвоенной системы управления;
Шало = 0,032...0 ,034 -  относительная масса электрооборудова

ния самолетов общего назначения с одним ПД;

Шэл.о = 0,026...0,028 -  относительная масса электрооборудова
ния спортивных самолетов и мотопланеров;

Шрадо = 3 ...6  кг -  масса радиооборудования спортивных самоле
тов и мотопланеров;

m pai о = 1 2 . . .2 0  кг -  масса радиооборудования самолетов общего 
и с/х назначения;

ma.no = 0 ,007 ...0,014 -  относительная масса аэронавигационного 
оборудования;

mr.no = 0,005...0,01 -  относительная масса гидропневмооборудо
вания; если шасси не убирающиеся, то гидропневмосистему можно 
не устанавливать, но учесть тормозную систему колес основных 
опор шасси массой 3 ...5  кг;

шбых0 = 12(ппас + пэк) -  масса бытового оборудования (кресла, 
теплозвукоизоляция, кондиционирование, отделка салона и т.п.);

шан1 о ~ 3 -1 -  масса антиобледенительного оборудования много
целевых самолетов, где /  -  размах крыла, м; 3 кг/м -  статистический 
размерный коэффициент;

т и0 = 3.. .5 кг -  масса противопожарного оборудования; 
т с „о -  масса спецоборудования обычно известна из технического 

задания.
М асса спецоборудования для с/х самолетов с бункером из стек

лопластика

т с/хо= 0,079 ■ т хнм + 38,

где т хим -  масса химикатов, кг;
т сацо -  масса спецоборудования санитарных самолетов на двух 

больных и двух медработников 
т са„ о — 120  кг,
т пр0 = 2 . . . 7 кг -  масса прочего оборудования включает: 

швартовочное. приборы контроля систем, разрядники и т.п.
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2.2.3 Масса топлива

Масса топлива может быть рассчитана более точно для 
конкретного самолета и двигателя на всех участках движения 
I амолета: на земле, наборе высоты, в крейсерском полете, снижении, 
i уче гом навигационного запаса и невыработанного остатка топлива.

шт mT 1ем't m, ■ mT кр т гпт см гпт H3 : mT ост,

I дс m , = 2 mTj,
п1л • Се̂ .д ■ tj,
N, -  мощность на этапе полета, кВт;
Ссуд -  удельный расход топлива, кг/кВт-ч; 
tj -  время на каждом участке, ч;
t3CM = 0 ,1 . ..0,16 ч -  время, затрачиваемое на земле на прогрев 

днш ателей, руление, разбег;
tHa6 = 0 ,05...0 ,08 ч -  время на разгон и набор высоты крейсерско

го полета;

к-рt -  — — , ч -  время крейсерского участка полета самолета;
кр

протяженность крейсерского участка полета:

, Ж
■ " ( К

Ц ф = Ц - 4 , З Н к м ;

протяженность участка до набора высоты крейсерского полета

lJna6 ~ К нас ‘ Нкр КМ,

где Кнаг, = 1,2-Кразб -  аэродинамическое качество самолета при наборе 
высоты Нкр;

Краэ6 = 8 ...10 ;
протяженность участка снижения (планирования) до посадки с 

высоты крейсерского полета

Н с н  В  р. В иаг. “  1ккр , К М , L CH К и д а л  ‘Н Кр- 

где КШ1Ш, = 0,75 Ктах — аэродинамическое качество при планировании;

* К = •; * - _ -  максимальное аэродинамическое качество
2 1С\  ° оао

самолета;
15



С = 0,98(0,9+0,15MKp)[0,0083(l+3c0)+(0,00083 Хф+ - ~ ) + 0 ,004] -
а° Ц

коэффициент лобового сопротивления самолета при нулевой подъ
емной силе;

М кр = ———  число Маха в крейсерском полете;

%
ан -  скорость звука на высоте крейсерского полета; 

тэ !>2D 0 = ------------ аэродинамический параметр для трапециевидного
п Л ф

крыла в плане;

X . =    эффективное удлинение для трапециевидного
1ф 1 + 0,025А,

крыла в плане;
tcH= ОД ...0 ,2  ч -  время на снижение с высоты крейсерского поле

та и посадку;
t„ з = 0,5 ч -  время полета на навигационном запасе топлива; 
гпт ост = 0 ,0 0 2  - ш0 -  невырабатываемый остаток топлива. 
Определив все составляющие взлетной массы самолета во вто

ром приближении, имеем:

гп о Шкон + Шсу + т о6 уПр + т Т + гпсл + гпцн.

Все составляющие являются функциями т 0 и решение достига
ется последовательным приближением к ш0 с некоторой допустимой 
точностью  расчета ( 1 .. .3%), повторяя расчеты до нужной точности.

2.3 КОМПОНОВКА И ЦЕНТРОВКА

Компоновка JIA предназначена для пространственной увязки си
ловых элементов конструкции с размещением целевой нагрузки, то
плива, силовой установки, оборудования, управления при условии 
заданного положения и допустимого диапазона центровок.

Компоновка условно разделяется на аэродинамическую, объем
ную, силовую и массовую.
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Аэродинамическая компоновка должна обеспечить:
наибольшие значения аэродинамического качества и CYa max- 

паммсньшие значения СХа при рациональных параметрах агрегатов и 
схеме самолета;

-  наилучшие полезное аэродинамическое взаимовлияние час- 
■ ей J1A при плавном развитии срыва потока с корневых частей крыла 
к концевым;

-  эффективность управляющих поверхностей во всем диапазо
не углов атаки, включая и закритические (сваливание, штопор);

-  линию продольной тяги двигателей возможно ближе к центру 
масс, чтобы исключить влияние режима работы на положение рулей 
высоты.

Объемная компоновка должна:
-  увязать объемы служебной и целевой нагрузки, топлива, обо

рудования и управления с объемами крыла и фюзеляжа;
-  уточнить бытовое оборудование и интерьер кабин, размеще

ние пассажиров, багажа, почты и грузов, входных и аварийных две
рей, люков, аварийного оборудования;

-  обеспечить удельные объемы для размещения багажа -  
120 кг/м3, почты -  270 кг/м3, грузов -  300 кг/м3, а пол грузовой каби
ны должен быть рассчитан на удельную нагрузку 4000 Н/м“ и объем 
кабины на одного пассажира не менее 0,8  м3.

Силовая компоновка должна:
-  определить рациональную силовую схему для крыла фюзе

ляжа, горизонтального и вертикального оперений, конструктивно
силовую схему шасси, рамы крепления двигателя;

- увязать конструктивно-силовые схемы всех агрегатов и час
тей самолета в единую силовую схему с размещением стыковых уз
лов и разъемов, технологических и эксплуатационных разъемов;

-  предусмотреть необходимые технологические и эксплуата
ционные вырезы и лючки с их подкреплением для осмотра и обслу
живания агрегатов и систем самолета в процессе эксплуатации.

Массовая компоновка и центровка являются составной частью 
весового проектирования и должны обеспечить:

-  размещение центров масс (ЦМ) топлива, пассажиров, грузов 
ближе к ЦМ пустого самолета;
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-  уменьшение разноса масс по размаху крыла и фюзеляжа для 
улучшения характеристик устойчивости и управляемости самолета;

-  положение ЦМ самолета в строго заданном диапазоне на 
средней аэродинамической хорде Ьа; для легких самолетов классиче
ской схемы проектное положение ЦМ

Хт = 0 ,23...0,26;

-  для удобства эксплуатации желательно, чтобы диапазон цен
тровок был возможно больше и следует стремиться к предельно 
передней допустимой центровке (16 ... 18%) Ьа, а предельно задней 
допустимой центровке (36...38% ) Ьа при запасе продольной статиче
ской устойчивости не менее (5 ...7% ) Ьа;

средняя аэродинамическая хорда трапециевидного в плане крыла 
может быть вычислена:

i?(7 + l)  + l 
(ту + 1)2

м,

с mog ?где Ь = —   площадь крыла, м ;
Ю 'Ро 
Ь0ту = —-—  сужение крыла;

Ь кц

к 2r? sb0 = —--------  -  корневая хорда крыла, м;

I -  Vs • X -  размах кры ла, м ;
2 S

кд концевая хорда крыла, м;
(1 + Л) г

положение Ьа по оси X от корневой хорды и по оси Z от оси сим
метрии самолета

Х а
1 г) + 2 

Л + 1.
■̂ёХпк ’

I f  г\ + 2

6  V Л + 1
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I дс х„к уг'ол стреловидности по передней кромке крыла при виде в 
пиане;

расчетные значения координат ЦМ самолетов с неубираю- 
щимися шасси для следующих случаев эксплуатации: 

взлетная масса и 100% целевой нагрузки; 
посадочная масса и топливо на борту превышает навигаци

онный запас на 10-15%;
-  пустой самолет без нагрузки для шасси с носовой опорой 

(неоирокидывание на хвост);
-  взлетная масса без нагрузки с максимальным запасом топли

ва вместо нагрузки (перегоночный вариант);
расчет относительной координаты ЦМ:
по оси X в % Ьа

-  X  - X ,
Хт = —£-----а -1 0 0 ,

Ь а

по оси Y в м

Y Х ш.у.

Т “  5 > i  ’

V  т-х-
где X -   % м -  координата ЦМ по оси X от носка самолета;

Ха -  координата в м по оси X от носка самолета до носка Ьа;
mi - масса какого-либо элемента, кг;

х„ у; -  координаты центра масс элемента по оси X и Y, м.
Расчет центровки выполняется с помощью центровочного чер

тежа, на котором изображается самолет при виде сбоку слева и в 
плане с нанесенными координатной сеткой и координатами ЦМ эле
ментов по оси X и Y и центровочной ведомости, в которой фиксиру
ются все элементы, из массы, координаты масс по оси X и Y и произ
ведения масс на координаты.

Типовая массовая сводка, по которой составляется центровочная 
ведомость, приводится в [3].

19



2.4 АЭРОДИНАМИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ САМОЛЕТА

2.4Л Лобовое сопротивление самолета

Полное лобовое сопротивление самолета включает профильное 
и индуктивное сопротивления:

Х а = Х а + Х а -  а ап а;

В безразмерных коэффициентах

С х - С х + С х - С х + А С У ’
■ а а0 ai а0 Уа

где С -  коэффициент подъемной силы крыла;
Уа

С х -  коэффициент сопротивления самолета при нулевой подъ

емной силе (когда С =  0 );
Уа

С = A C l -  коэффициент индуктивного сопротивления;
Ха̂ Уа

А -  коэффициент отвала поляры:

А = - '  + 6
п ' К ф

где 5 -  коэффициент, учитывающий форму крыла в плане, в зависи
мости от удлинения X и сужения крыла р (рис. 2 .1);

Хэф -  эффективное удлинение крыла:

к - \
^эф с. />

1+>S

где X =  удлинение крыла;
S

S -  площадь крыла;

Si =  8 Пф + SMr -  площадь подфюзеляжной части крыла и площадь 
крыла, занятая гондолами двигателей на крыле;

к -  коэффициент, учитывающий установку охлаждающих уст
ройств;

к =  0,82 -  при установке ПД воздушного охлаждения в носовой 
части фюзеляжа и выходным отверстием, расположенным внизу;
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к 0,74 при установке ПД в носовой части фюзеляжа с выход
ным щ перстнем сбоку фюзеляжа под крылом;

к 0,8  при тоннельных радиаторах, расположенных под фюзе- 
пын-м или под крылом.

Коэффициент лобового сопротивления самолета при нулевой 
подъемной силе относится к полной площади крыла S и равен сумме 
коэффициентов минимального лобового сопротивления изолирован
ных омываемых частей крыла, фюзеляжа, оперения, гондол, двигате- 
пей, шасси:

С,.
С* -S с Л ,ф с с .S„

! Ф I dr.O I ав.о
-ао S S

Сх, '^ммг Сх -Sjy,
+ -

S S
где S, SM ф, Sr0, SB 0, SM мг, SM ш -  соответственно площади крыла, ми
деля фюзеляжа, площади по. и в.о., миделя мотогондол и шасси.

2.4.1.1 Коэффициент сопротивления крыла

Минимальный коэффициент аэродинамического сопротивления 
крыла при дозвуковых скоростях полета самолета

С \ = с х + 2 с х ,кр %  ха’
где С Ха -  коэффициент профильного сопротивления;
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£ с Ха -  сумма коэффициентов дополнительных сопротивлений с 
учетом особенностей крыла, надстроек на крылег щелей и т.д.:

коэффициент профильного сопротивления -j

СХар = 0,925 - K t • Cf • г|с ■ г)м,

где К, -  коэффициент, учитывающий наличие гондол двигателей на 
крыле;

К] = 2 , если крыло без гондол:

S ■
K.J = 2  — - если крыло с гондолами двигателей;

S
C f -  коэффициент сопротивления трения плоской пластинки, 

зависящ ей от числа Рейнольдса (Re) и положения точки перехода Хт 
(в долях хорды крыла) ламинарного пограничного слоя в турбулент
ный (рис. 2.3);

для большинства легких самолетов с ПД и ТВД и крыльев, 
обдуваемый винтами, Хт = 0;

V b „
Re = - ср

V

где V -  скорость полета, м/с; 

к SЧ> средняя геометрическая хорда крыла, м;

v  -  —  кинематический коэффициент вязкости воздуха;
Р

р -  плотность воздуха; 
р  -  коэффициент вязкости воздуха;
значения р, v, р  берутся для расчетной высоты полета по табли

це стандартной атмосферы (СА);

для t = 15°С, р = 760 мм рт. ст., р0 = 0 ,]25  кг-сек2/м4;

v0= 0,145 -10"4 м2/с;

C f ^ n p .  105<Re<106; 
Re ’
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0,455
п р и  Re > I О6;

(] + 0 .178M2 ) Ig
Re

(1 + 0Д78М 2)2’3

V
число M полета;I це М

а
а скорость звука в м/с на расчетной высоте полета по таблице

< 'А;
V скорость полета, м/сек:
цс коэффициент, учитывающий переход от плоской пластинки 

к профилю крыла;

корне и концевого профиля;
Пч -  коэффициент, учитывающий влияние сжимаемости воздуха 

па профильное сопротивление;

сумму следующих дополнительных слагаемых ЛСХа:

ЛСХа =  0,0012 -  металлическое крыло с заклепками впотай, 
листы обшивки соединены встык;

ЛСХа = 0,002 -  крыло имеет 100% выступающих головок закле
пок по хорде;

ДСХа = 0,0017 -  крыло имеет 90% выступающих головок закле
пок по хорде;

АСХа =0,0013 -  крыло имеет 80% выступающих головок закле

пок по хорде;

ДС = 0 , 0 0 2 —1— + 0,0001  -  щель между крылом и предкрылком
■ а (

на размахе предкрылка / пр;

г|с = 1 + 3,5 Сср,

Со+Ск
  - средняя относительная толщина профиля крыла в

П„ 1 + 0 , 1М?.

Коэффициент дополнительного сопротивления ^ С Ха учитывает
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е
ДС,. -- 0 ,0 0 1 7 --  -  щель между крылом и закрылком на размахе

а £
закрылка £э;

£
ДСХ = 0 ,0 0 1 7 -^ -  -  профилированная щель между крылом и

^ом
элероном с осевой компенсацией на размахе £эл, отнесенной к разма
ху кры ла за вычетом ширины фюзеляжа £ом = £ -  £ф;

ДСХа = 0,0003 -  учитывает увеличение сопротивления вследствие 
обдувки части крыла винтами;

К - я , , ........... ........

учитывает дополнительное сопро-дсх =схАа лар
| ахэ П̂ф

S\ У
тивление от интерференции крыла и фюзеляжа,

где Кав -  коэффициент аэродинамического взаимодействия крыла и 
фюзеляжа в зависимости от схемы самолета:

Кав = 0,95 -  высокоплан;

Кав = 0,85 -■ среднеплан;

Кав =  0,25 -  низкоплан с круглым поперечным сечением;

Кав = 0,5 -  низкоплан с овальным поперечным сечением;

Кав =  0,6 -  низкоплан с плоскими поперечными стенками фюзе
ляжа;

Бпф -  площадь подфюзеляжной части крыла, м2.
Д л я  крыльев с ламинизированными профилями коэффициент

Cf рассчитывается с учетом ламинарного и турбулентного обтекания 
крыла.

Для расчета чистых необдуваемых крыльев самолетов с толкаю
щими винтами и крыльев планеров с ламинизированными или лами
нарными профилями с высоким классом чистоты поверхности надо 
знать положение точки перехода ламинарного пограничного слоя в 
турбулентный X . В первом приближении можно принять, что точка 
перехода близка к месту максимальной толщины профиля, т.е. 

Хт ~ Х с
Коэффициент трения Cf в этом случае

C f  =  C f л ' Х т  +  C f  т (1 -  Х т  ) ,
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I Ic ( III
U  28

Д 7 Г

и  R e „
V ■ bcpXT

(l + 0,178M :

0,455

lg
Re,

(l + 0,178M :
2.8

и ReT
v -bcp(i-x .r)

Cf л. Re,. C fT и ReT -  соответственно для ламинарного и турбу- 
пен т о г о  обтекания.

Коэффициент г)с определяется в зависимости от Х т и С 
( р и с .  2 . 2 ) .

Коэффициент р м ~ 1 для скоростей полета М < 0,4.

п .

Рис. 2.2. Коэффициент гр

2.4.1.2 Коэффициент сопротивления оперения

Профильное сопротивление горизонтального и вертикального 
оперения определяется аналогично крылу:

С х = 0 ,925-2Cf •цс +ДС го+ У  С х ,
" :,го хво ' аво

где коэффициенты Cf и т|с для оперения, обдуваемого воздушным 
винтом, определяются по графикам (рис. 2.2 и 2.3) при X = 0 или по 
формулам для чисел Рейнольдса:
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Рис. 2.3 Коэффициент трения плоской пластинки

V - b ,
СРг,

Re =- и Ь = - Е2-, b
'■'Pro О Рв<

*ТО

ДС = 0.002 -  если рули высоты без аэродинамической компен-
хго

сации;

ДС = 0,003 -  если рули высоты с осевой компенсацией;
х го

£ С Х -  определяется аналогично крылу, I е *. = 1  ДСХ .

Для горизонтального и вертикального оперения, которые не об
дуваю тся винтами, расчет профильного сопротивления аналогичен 
крылу с ламинизированными профилями.

2.4.1.3 Коэффициент сопротивления фюзеляжа

Коэффициент сопротивления фюзеляжа, обдуваемого винтом, 
расположенным в носовой части фюзеляжа

с .  + д с , . . 1X
ЛСГ  s « „

м.ф

где С -  профильное сопротивление фюзеляжа.
РФ
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I if (', коэффициент трения плоской пластинки, определяется по 
11».к|>11ку (рис. 2.4) в зависимости от чисел Рейнольдса фюзеляжа.

Рис. 2.4. Коэффициент трения плоской пластинки

Рис. 2.5. Коэффициент т?х

КеФ = —
V

гц — коэффициент, учитывающий влияние удлинения фюзеляжа, 
определяется по графику (рис. 2.5) в зависимости от удлинения фю 
зеляжа.
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где БМф -  площадь миделевого сечения фюзеляжа;
^ Ф -  длина фюзеляжа;
г|м = 1 для М < 0,4 -  коэффициент, учитывающий влияние сжи

маемости воздуха;
S0M -  омываемая поверхность фюзеляжа:

фюзеляжа, тип и место размещения силовой установки, имеет значе
ния:

0,0004...0 ,0005 -  фюзеляж металлический, обшивка клепается 
внахлест;

0 ,00015...0 ,0002 -  обшивка без уступов, клепка впотай;
0,0003 -  обшивка полотняная;
0,01 ...0 ,015 -  средняя часть фюзеляжа прямоугольная;
0 ,025 ...0 ,03  -  на фюзеляже установлен ПД звездообразный; 
0 ,005...0 ,01 -  установлен рядный ПД;

ДС"ал-  увеличение коэффициента сопротивления за счет над-
х а

строек фюзеляжа (фонарей, обтекателей, гаргротов и т.д.);
Shew -  площадь надстроек над фюзеляжем при виде спереди фю

зеляжа;

значения коэффициента ДСнад следующие:
х а

0,04 -  фонарь кабины с плоскими гранями и коротким гаргро-
том;

0,035 -  тот же фонарь со скругленной передней частью;
0 ,01  -  тот же фонарь со скругленной передней частью и длинным 

гаргротом;
0,005 -  фонарь плавно переходит в хвостовую часть фюзеляжа;

где 8 фб -  площадь проекции фюзеляжа сбоку;
Бфп -  площадь проекции фюзеляжа в плане;
ДСХ -  дополнительный коэффициент, учитывает неровности



0 ,012  фонарь с плоским передним стеклом, плавно переходя
щим и хвостовую часть фюзеляжа;

I I ( *х открытая кабина с козырьком увеличивает общее со- 
нрщинисние фюзеляжа на 30%.

II сопротивлении ламинизированных фюзеляжей учитывается 
  ожепие миделя фюзеляжа на его длине.

Коэффициент сопротивления фюзеляжей, не обдуваемых винта
ми, оез надстроек и малой шероховатостью поверхностей определя
ли и аналогично ламинарному крылу:

Cf = С (-лХтф+ Q  Т(1 -Х тф ),
_  у

I к- х | , -  Хм -  —— ~ относительная координата положения миделя
СФ

фюзеляжа по его длине (рис. 2.6). Число Рейнольдса уточняется для 
аяминарного течения и турбулентного:

v ^ d - x T(11)
“флЯефл =  * ^  и Re,.,,. -  ■“ф г

V V

Остальные коэффициенты остаются без изменений.

Рис. 2.6. Определение точки перехода ламинарного 
обтекания в турбулентное

2.4.1.4 Коэффициент сопротивления гондол двигателей

Коэффициент сопротивления гондол двигателей аналогичен рас
чету коэффициента сопротивления фюзеляжа:

\с . е; -'нал
C v = c f 'Лх-Лк

s  1 ( д с х а -sMr)H— -Т д  С + ± ^  2мг---------
_S аМГ S^М.МГ ^м.мг

где C t, -  определяются по рис. 2.4, 2.5 при Хт= 0; г|м = 1, а число 

Re определяется по длине гондол двигателей;
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д с х -  определяется аналогично фюзеляжу;
S0M -  омываемая поверхность гондолы двигателя за вычетом час

ти, занятой крылом или пилонами;
SMMr-  площадь миделя сечения гондолы двигателя, м2;

Е (С Хам, • SMr)uaa -  сумма сопротивлений надстроек гондол двига
телей.

Сопротивление всасывающего воздухозаборника двигателя с об
текателем, выступающим за габариты капота гондол двигателя

СХа- S = (0,012...0,015)N/736,

где N -  мощность ПД, кВт.
Сопротивление выхлопных патрубков рядного ГТД воздушного 

охлаждения
Сх • S - 0,001 N/736.,\а 3

Внутреннее сопротивление всасывающих патрубков

N
С х -S ~ 0,001----------,

v ■ Дн
где V -  скорость полета, м/с;

РнАн = —-—  относительная плотность воздуха на расчетной высо- 
Ро

те полета.

2.4.1.5 Коэффициенты сопротивления при пулевой подъемной 
силе непесущих частей самолета

В конструкциях легких самолетов весьма часто применяют под
косы, стойки, расчалки, неубирающиеся опоры шасси, колеса и т.д.

Лобовое сопротивление таких элементов учитывается общим 
членом

г  X cC s~
аЯ S

где С^ -  коэффициент сопротивления какой-либо детали самолета;
х а

SMJl -  площадь миделевого сечения детали, м2;
S -  площадь крыла, м .
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Л фодинамическое сопротивление деталей самолета СД -SMA

и» Iлпляет:
0,0  12 -  антенны легких самолетов;
0,01 - хвостовое колесо;
0 ,012  -  открытые части куполов убранного шасси;
0,012 -  всасывающие патрубки с обтекателями для ПД;
0,01 -  выхлопной патрубок ПД:
0,005 -  щели капотов ПД;
0,007 -  зазоры между килем и рулем высоты;
0,01 -  дорожки для хождения по крылу;
0,03.. .0,06 -  детали управления без обтекателей;
0,001  -  профилированный подкос толщиной 20  мм и длиной 1 м; 
0,0026 -  крепление подкоса;
0,0016 -  профилированный подкос толщиной 30 мм и длиной 1 м;
0.004 -  крепление подкоса;
0,0022 -  профилированный подкос толщиной 40 мм и длиной 1 м; 
0,0066 -  крепление подкоса;
0,026 -  круглая труба 0  = 25 мм и длиной 1 м;
0,052 -  круглая труба 0  = 50 мм и длиной 1 м.

2.4.1.6 Коэффициент сопротивления шасси

Для легких и сверхлегких самолетов, имеющих многоцелевое 
применение и сравнительно нескоростных, чаще применяют неуби- 
рающееся шасси. Однако всегда можно определить целесообраз
ность убирающегося или неубирающегося шасси по критической 
скорости такого применения:

Ч ф И Т  -  8 6 0

n 2 m 0 f 2 0  + H ^  1

п, Сг 1 Л 2 0 - Н ; у | в  D - 0  214В2 )1 '• Д Д  кол кол ’ КОЛ I

где т 0 -  в кг;
С (' — километровый расход топлива, кг/кВт-ч; 

L -  дальность полета, км;
Н  -  высота полета, км;
В кол и DK0J1 -  ширина и диаметр колес, м;
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tii ^  коэффициент применяемого колеса; 
ni = 4,2 -  обтекатели только на опорах шасси;

3,0 -  обтекатели на опорах и колесах шасси;
5,4 -  пирамидальное шасси без обтекателей;
] ,95 -  носовая опора убирается в фюзеляж, а основные опо

ры -  в специальные обтекатели; 
п2 = 0 .02  -  имеется гидросистема для уборки шасси; 
п2 = 0,03 -  шасси неубирающиеся.
Если скорость на основном режиме полета больше на 10% кри

тической скорости, полученной по формуле, следует все же предпо
честь неубирающееся шасси.

Коэффициент сопротивления шасси можно определить, имея 
размеры колес и применяемую схему шасси;

Гх = 0  242— V f  В D - 0 ° 1 4 В 2 )'-'X ,;, о ,.£4/. /  ,| Цкон кол ^  1 ч и кол у
'У

где S -  площадь крыла, м~.
По статистике можно применять коэффициент сопротивления

неубирающегося шасси СХ|п:

0,014 -  шасси с обтекателями на опорах;
0,01  -  шасси с обтекателями на опорах и колесах;
0,018 — пирамидальное шасси без обтекателей.

2.4.2 Коэффициент сопротивления самолета при нулевой 
подъемной силе Сч

Для определения С всего самолета (см. п. 2.4.1.) сводка лобо-
■ а0

вых сопротивлений всех агрегатов и частей самолета в соответствии 
с вышеприведенными расчетами (табл. 2 .2 ).

Коэффициент минимального лобового сопротивления всего 
самолета:

У С Х ■ S;
С\. = 1,05 ■ — — 1ч  s

где 1,05 •- коэффициент, учитывающий лобовое сопротивление не 
поддающихся расчету деталей.
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Т аблица 2.2

С 'водка лобовых сопротивлений при (V, Н) - const

N " 1 Ьтмеиование
и и частей

1 Крыло
1 ори каналь
ное оперение

1 Мсртикальное
оперение

>1 Фюзеляж
Мотогондолы

(, Радиаторы
/ 111асси
Н (Отдельные

деггщи:
подкосы,
расчалки,

..........И т.д.

Коли
чество

~ т 
1

Площадь 
или ми
дель, м2

Общая 
площадь 
или ми
дель, м2

Сх всех

агрега
тов

С

С

Итого

4  sтф
С S

\ о  10

с -s.

) I Л Коэффициент аэродинамической подъемной силы самолета

Дня легких дозвуковых самолетов нормальной схемы принима
ют, ч ю  подъемная сила создается только крылом:

С у =С у .
У а У акр

Дня углов атаки а< 1 0 ...1 2 °  коэффициент подъемной силы:

С уа ~  С ха ( « - « о ) ’
J  Л ■ а кр

I m ( "у производная коэффициента подъемной силы по углу атаки
"кр

к |>i.iHit (/;

а _  2,02 • л • А.
Уа,ф р - А -г 2

I не р отношение полупериметра крыла к его размаху для прямых
крыльев легких самолетов, планеров:
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P = 1 + 4 n  + i ) :
а  -  текущий угол атаки крыла в градусах:
а 0 -  угол атаки крыла при нулевой подъемной силе (зависит от 

кривизны и крутки крыла);
для современных профилей

а 0 = а 0f + а 0 [; а 0 = - (3 .. .4 ° ) ;

где а 0 f -  зависит от кривизны профиля и определяется по характери
стикам профиля крыла;

a o f = - ( 2 . . .3 ° ) ;

d a n
otoT = ------■ т ; для дозвуковых профилей а 0т = -  (0,5... 1 );

dr

т = 0.. .5° -  угол крутки крыла для легких самолетов;

-  -  d a oдля линеинои крутки крыла производная вычисляется:
dx

-  0,093 -  0,00057arctg ^  
d r /3

0,566 0,2645

+ 1 ^  ’

где р = Vl -  М 2 при М < 1;

X -  стреловидность крыла по четверти хорд, рад.

Угол атаки самолета:

а  а ф ~ Фуст 5
где а ф -  угол атаки относительно продольной оси фюзеляжа;

Фуст -  установочный угол крыла относительно оси фюзеляжа;

ф у с т  = 2.. . 3 °  -  для легких многоцелевых самолетов;

фуст = 0 .. .2 ° — для легких спортивных самолетов;

фуст = 4 .. .6 ° -  для планеров и могопланеров.
Построение зависимости коэффициента аэродинамической 

подъемной силы от угла атаки Су = f ( a )  проводится по уравнению
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С У а С У 3кр ( а  а ° ) '

I mi первая точка а  = а 0 и Су = 0 (рис. 2.7);

in оран точка а  ~ 12° и C v = С? ( а - а п), а  и а 0, рад;
У  a Уаки  v v /

I pci ья критический угол атаки крыла:

С У1 У а шах

°т<рит “  крит f  ^  / 5 7 ^ 3  ° ’
Уакр

Ac Iкрп г для легких самолетов;

( ’v * максимальный коэффициент подъемной силы крыла

самолета без механизации или с механизацией крыла по передней и 
•алией кромкам.

< 'ледует учесть, что увеличение угла атаки а  на один градус да-
с I прирост С\ w 0,1.

1 1  У а

Р и с . 2.7. Построение зависимости Су = f  (а)

Дня современных легких летательных аппаратов рекомендуется 
новый профиль крыла GA (W) -  1, разработанный известным амери
канским аэродинамиком Уиткомбом и его сотрудниками. Координаты 
профин» СiA (W) 1 даны в табл. 2.3.
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Т аблица 2.3

X
Ь . b

Y„
b

X
Ъ

Y-3L
ь

I t
b

X
b

I t
ь

I t
ь

0,0000 0,00000 0,00000 0,3000 0,10160 -0,06450 0,7500 0,06513 -0,02490

0.0050 0,02040 -0,01380 0,4000 0,10491 -0,06490 0,8000 0,05286 -0,01600

0,0250 0,04170 -0,02690 0,5000 0.10258 -0.06100 0,8500 0.03988 -0,00860

0,0500 0,05589 -0,03580 0,5500 0,09910 -0,05700 0,9000 0,02639 -0,00360

0,1000 0,07300 -0,04700 0,6000 0,09371 -0.05080 0,9500 0,01287 -0.00260

0,1500 0,08400 -0.05430 0,6500 0,08599 -0,04280 0,9750 0,00609 -0,00400

0,2000 0,09200 -0.05930 0,7000 0.07634 -0,03400 1,0000 0,00070 -0.00800

-16° -12° -8° -4" 0 4° 8° 12° 16° а

Рис. 2.8. Зависимость С от угла атаки а  профиля GA (W) -  1;Уа
53 -  угол отклонения закрылка
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V

Рис. 2.9. Поляры профиля GA(W)-1. Предкрылков нет

График зависимости C y a = f ( a )  и профильная поляра

< * ( < ' ар ) представлен на рис. 2.8. и 2.9.

При расчетах максимальный коэффициент подъемной силы не
мочамитированного крыла можно определить:

С = c up к  0  + cosx)^
Уатах Уатах 4 2

1Лс Г 1'1’ -  максимальный коэффициент подъемной силы профиля
Л| | | 11Х

Kpi.i па мо средней геометрической хорде;

К „ коэффициент, зависящий от сужения крыла в плане:

П I ; 2; 3; 4,

К„ -  0.9; 0,94; 0,93; 0,92.

Коэффициент максимальной подъемной силы крыла с механиза- 
шк*II по задней и передней кромкам.
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где C v -  определяется для немеханизированного крыла;
^атах

АСуК -  приращение коэффициента подъемной силы от меха-
■* атах

низации задней кромки крыла (табл. 2.4);

АС1̂  -  приращение коэффициента подъемной силы от меха-
■̂атах

низации передней кромки крыла (табл. 2.4);

АС -  приращение коэффициента подъемной силы из-за влия-
•̂ аф

ния фюзеляжа, его ширины Ьф и длины 1^,

поправочные коэффициенты, учитывают влияние на ACV :
'  a max

К] -  относительной толщины крыла;

К2 -  угла отклонения закрылка;

К 3 -  относительной хорды закрылка;

К4 -  относительного размаха закрылка (предкрылка);

К 5 -  стреловидности по 'А хорд крыла;

К6 -  угла отклонения органа механизации передней кромки;

К7 -  относительной хорды механизации передней кромки.

Значения коэффициентов подъемной силы от механизации пе
редней и задней кромок, поправочных коэффициентов представлены 
в табл. 2.4 и на рис. 2.11.

Приращение коэффициента подъемной силы из-за влияния фю-

ЬФ к"зеляжа, то есть его относительной ширины ——=Ьф представлено на 

рис. 2 .10 .
На рис. 2.11. приведены значения поправочных коэффициентов, 

которые необходимо ввести в табличные значения для перерасчета 
на другие геометрические данные.



Т аблица 2.4

I </тпшишнческие характеристики крыла с механизацией

Тип механиза
ции ___

Исходное крыло:
Суа = 1,0

J  amax

= 0,009

Простой щиток

Щиток ЦАГИ

Простой закры
лок
Однощелевой
закрылок
Двухщелевой
закрылок
Трех щелевой 
закрылок

Закрьшок Фау
лера

Двухщелевой за
крылок Фаулера

Предкрылок

Щиток Крюгера

Отклоняемый 
носок крыла

8°opt

60

45

60

40

30/55

дс„

1,15

0,9

1,11

1,4

30/44/55

30

15/30

25...30

40...45

30

1,67

2 25

0,6...0,9

Д С П

0,23

0,21

0,1

0,4... 0,5

0,55 
(№2-4) 

0,75 для 
№4-8

Число
Re

0.12

0,13

0,23

0,23

0,15

6-10"

6-10°

6-10"

6-10"

3,5-106

6 -10°

6 -10"

3,5-10

3,5-10е

■10"

3,2-10

6 -10°

Примечание: S°opt-  оптимальное значение угла отклонения органа меха
ми пиши для получения С ; АС -  приращение коэффициента макси-

'* 1 Ш  Уаптах

мшн.пой подъемной силы; ДСХ -  приращение коэффициента сопротивления
агшп

m i  механизации при 8°op,;Re -  число Рейнольдса при испытании механизации; 
т.пения даны для исходной геометрии крыла:

X. 12; ц = 1,0 с -  10%; х = 0°; Ьмех = 0,3; Ьпр = 0,15 по всему размаху.
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Рис. 2.10. Прирост ДС.
>'аф

После расчета коэффициента ДСу немеханизированного кры-
ашах

ла и АСуех крыла с механизацией необходимо рассчитать и коэф-
ата х

фициент лобового сопротивления самолета с учетом механизации 
крыла и учесть изменение профильного сопротивления ог прироста 
коэффициента подъемной силы за счет механизации:

С у = Сч + А С Г Х+ДСХ +С Х ,
х а ао а л ар

где С ,
ао

коэффициент сопротивления самолета без механизации

крыла (см. п. 2.4.2);

д с Г х приращение сопротивления от механизации крыла в за

висимости от типа механизации:

ДСхсх = АС..‘'а л я • кЕ-кг кф-кх,

где ДСХ
ап

табл. 2.4;
40
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I'm-. .'’ I l l  1омравочные коэффициенты K 1 . . . K 7  для определения приращения 
коэффициента подъемной силы от механизации крыла

поправочные коэффициенты (рис. 2 . 12) учитывают влияние:

К относительной хорды закрылка;

К г относительного размаха механизации;

Кф ширины фюзеляжа;

К /  угла стреловидности по оси шарниров закрылка;
41



Рис. 2.12. Поправочные коэффициенты К ^,К ^,К ф ,К ^

ДСХ -  поправка, учитывающая изменение профильного сопро-
ар

тивления самолета с изменением коэффициента подъемной силы 
крыла; определяется в зависимости от относительного параметра

Су
СУа, где Суа - - -а— (рис. 2.13).

0,2 0,4 0,6 0,8 с У!
Рис. 2.13. Поправка ДСХ

‘ ар
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2.4.4 Построение поляр самолета

I рафики зависимости С у = f ( C x ^строятся для самолета с не-

мсчнцитированным крылом в следующей последовательности по 
и ннч I пому коэффициенту подъемной силы Суашах и СХЭо.

I 11о с|)орме крыла в плане в зависимости от А, и р определяется 
hi |ффициент ст и эффективное удлинение крыла (см. п. 2.4.1).

'Задаваясь значениями коэффициента CVa от нуля до Cyamaxj оп- 

редепиют значения индуктивного сопротивления С х (см п. 2.4.1).
ai

С у
1. По относительному параметру С у = ---- -— определяют при-

Су 
у  а ш ах

pm I профильного сопротивления ЛСХар по рис. 2.13.
■1 Вычисляют значения коэффициента сопротивления самолета

Сха — Схао + Сха, + Д СХар.

N. I йшосят на поляру значения углов атаки по данным зависимо- 
• in СУй - Г((х).

I 1о,пмру для самолета с механизированным крылом строят в сле
ту и и пей последовательности:

1 Выбирают тип механизации крыла по табл. 2.4 и вычисляют 
коэффициент максимальной подъемной силы крыла Смех (см.

ат а х

и ,4 .1 ) .

2 ’Задаваясь рядом значений C v от нуля до Смех , вычисляют
,а а1ШХ

шипение индуктивного сопротивления CXaj.

1 Вычисляют приращение сопротивления от механизации крыла

Л(

I Вычисляют коэффициент лобового сопротивления самолета с 
умеюм механизации крыла:

Сх = Сх + С Х + Д С Х +Д С “ех.
Л а л ао ' а ,  л ар л а

Копиры могут быть построены для крыла с механизацией, от- 
и пшенной для взлетного и посадочного положений.
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2.4.5 Расчет летных характеристик

Летные характеристики легких летательных аппаратов с порш
невыми двигателями рассчитываются по методу мощностей, и ос
новными исходными данными для этого являются поляры самолета и 
характеристики авиационных двигателей. Для каждого летательного 
аппарата проводится выбор энерговооруженности, потребной для 
осуществления полета на разных режимах.

2.4.5.1 Полет на максимальной скорости

'о '

т Ч - . _ ” 0“  _  1 Л- p 'A" ' V~

—  VПотребная стартовая энерговооруженность N0max определяется:

N ,Y m“  С Хял ' Д Н ' V max
■jSj v m ax

m o 1280- ро -К ^ н • g ' 

где NYmax -  энерговооруженность, кВт/кг;

К ^ н -  коэффициент, учитывающий падение мощности двигате
ля по высоте и скорости полета, определяется по рис. 2.14;

Ро -  удельная нагрузка на м2 крыла, ДаН/м (см. табл. 2.1);
РнАи = -2 -  -  относительная плотность воздуха на высоте полета;
Ро

g = 9,81 м/с2 -  у скорение свободного падения;
Vmax -  заданная или желаемая максимальная скорость полета са

молета, км/ч;
С* -  коэффициент сопротивления самолета при нулевой подъ-ао

емной силе, определяется из аэродинамического расчета (см. п. 2.4.2) 
или приближенно (см. п. 2.2.3).

2.4.5.2 Полет на крейсерской скорости

4q * 1 AJÎ  v кр
= 0,85 Vmax:

Потребная энерговооруженность N 0Kp определяется для VK-

v N V|<P С х 'Л н 'Х о з3TtVkp 1N0 ао н КР
N o ~ m о 8 5 4 -р0 - к ;»
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Рис. 2.14. Падение мощности от высоты и скорости

2.4.5.3 Скороподъемность у  земли  

11о| рсбная энерговооруженность определяется в зависимости от 
in ||ц |К 11Л1.пои скорости подъема Уутя > 1,5 м/с [1]:

]у|Уу,ту 0,555 ,С Хзп ^у тах 
0 “  ,^ v ,

К ^ н  \  Р о

2.4.5.4 Разбег самолета

Погребная энерговооруженность зависит от желаемой длины 
рипк'щ / р111б, м:

N lp“ 6 = 0,75
0 .9 -Ро

С  • Р у а разб
V  ̂ взл

+ l,lfp , (6 +0,033

( 'v.
I IU* < N „ 1,44

коэффициент подъемной силы при взлетном

нш тж сш ш  механизации крыла;
I!,,, ,г, коэффициент трения колес шасси на разбеге;



Грачг, = 0,03 бетон, укатанный снег, лед (0,04 -  мокрый бетон); 
Оразб = 0 ,1 0  -  мокрый травяной покров;
1разб = 0,08 -  твердый грунт; 
fpa36 =  0,07 -  травяной покров.

2.4.5.5 Взлет с грунтового аэродрома

Потребная энерговооруженность должна обеспечить проходи
мость самолета по грунту:

N ’ieo x > l ,0 5 - fKa4,

где fKa4 -  коэффициент трения качения; 
fKa4 — 0,25 -  грунт в период высыхания; 
fKa4 =  0 ,1 2  -  сухой плотный грунт.
Из всех рассчитанных значений необходимо выбрать наиболь

шую потребную энерговооруженность, согласовав ее с рекомендуе
мыми значениями N 0 по статистической табл. 2.1 в зависимости от 
назначения летательного аппарата.

Начальная мощность двигателя

N 0 =  m 0 • N 0 , kBt .

Полученная расчетом мощность двигателя N 0 определяет зада

ваемые конструктором желаемые характеристики: Vmax,V Kp, Vy ,

Н. ^ра;!б, р0, применяемую механизацию крыла, характер ВВП. Эти и

другие характеристики можно получить расчетом по методу мощ но
стей.

2.4.6 Расчет располагаемых и потребных мощностей

2.4.6.1 Расчет располагаемых мощностей

Располагаемая мощность винтомоторной группы с ПД в боль
шей степени зависит от коэффициента полезного действия (КПД) 
воздушного винта, высоты полета и числа оборотов двигателя (сте
пени дросселирования).

где N  — степень дросселирования двигателя, показывает падение 
мощности при уменьшении числа оборотов двигателя;
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Is (J" учитывает падение мощности на разных высотах и скоро- 
* • и н (% м рис. 2.14).

< I ! = K H . K V ;

i/B КПД винта зависит от выбираемого винта, назначения са- 
м и тчп  н выбранного режима полета.

Рис. 2.15. Зависимость N = f (n )

Ми рис. 2.15 показана зависимость относительных параметров 
ни/нчшя мощности от числа оборотов при управлении двигателем от 
мим нмши.ной мощности до минимальной.

Подбор воздушного винта к  самолету

Расчетный режим, на который выбирается винт, зависит от типа 
и низначения самолета. Для спортивного, скоростного самолета рас
четным будет режим максимальной скорости на полной мощности 
инипнсля. Для легких туристических, учебных, сельскохозяйствен
ны s н других самолетов расчетным будет режим взлета или режим 
m piitoiii ильного полета на скорости, обеспечивающей минимальный 
pm so я гоилива на один час полета q4:

Ям ~ -̂ ео ’ N 0 •

И oi п о стел ьн ы х  параметрах часовой расход топлива равен:

-  C e-N
q = 7 ----- к7“Се0 • Ny

47



В зависимости от степени дросселирования двигателя относи
тельный часовой расход рассчитывают по формуле:

-  0,18 + 0 ,82N 2.

Выбрав режим полета, можно определить необходимые характе
ристики двигателя и подобрать винт последовательным приближени
ем следующим способом:

1. Задают скорость и высоту полета. По рассчитанной мощности 
N0 и желаемой степени дросселирования на соответствующем ре
жиме задают число оборотов вращения винта в минуту пм для низко- 
и высокооборотных двигателей (рис. 2.16).

1600 2000 2400 2800 3200 3600 4000 4400 пм, об/мин

Рис. 2.16. Зависимость числа оборотов двигателя от степени 
дросселирования

2. Определяют основные параметры винта.
Диамет р винта (м), DB:

Db = K d -4
1.36-N

V ■ Д ■ n iм

где пм -  частота вращения винта, об/мин;
N -  мощность, кВт; V -  расчетная скорость, км/ч;
Д -  относительная плотность воздуха на расчетной высоте; 
К,) -  коэффициент типа винта (табл. 2.5),
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Значения коэффициента KD

Т аблица 2.5

Inn винта Деревянный 
(две лопасти)

Металлический 
(две лопасти)

»• 1II II  И 1 МОИ 98 96
1 11|111110Д1.СМ11ЫЙ 1 10 108

1М111111М И ' 1111.111 104 103

An u/)i/>iiifueiim мощности, затрачиваемой на вращение винта:

102N

PfI - Пс ■ °в

I йтнн птсльная поступь винта:

V
к  =  -

т с  V расче тная скорость, м/с;
и, час тота вращения винта, об/с;
/|ц плотность воздуха на расчетной высоте. 
lilac винта в воздухе, т.е. расстояние, проходимое винтом за 

манн оборот вдоль оси вращения, м:

h = ^ .  
п .с

I >1<1>\:>к ная скорость вращения винта вычисляется на 0,75 радиу- 
I и мшил от оси вращения, м/с:

U = 0,75 • л ■ D B -пс .

Vmji установки элемента лопасти на этом расстоянии ф сумми- 
|»уг и м с утлом атаки элемента лопасти винта а вв градусах:

А V
ф = arctg г а с ; tgф = — + tg a  

л  U

| пс м угол атаки хорды лопасти винта зависит от профиля лопасти 

мнит,  выбираемого аналогично профилю крыла с большим козффи- 
т н ч м о м ( Ч а и меньшим Сха профиля.

Примечание.  Если по характеристикам винта определяется шаг винта, то 
in cl iii мп/iiiio вычислить угол установки винта ср, зная шаг h:
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h = 0,75 • я • DB ■ tg(cp-aB) .
По характеристикам винтов различных серий и коэффициентам и X оп

ределяют 7/в -  коэффициент полезного действия, угол установки винта <р или 
шаг винта h.

На рис. 2.17 и 2.18 приведены характеристики серии винтов для 
невысоких мощностей и скоростей полета легких самолетов.

Необходимо стремиться получить минимальный DB при макси
мальном т/в .

Рис. 2.17. Характеристики серии деревянных винтов ЦАГИ СДВ-1

Рис. 2.18. Характеристики серии двухлопастных винтов NACA 5868-9 
с гондолой рядного двигателя
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о VO 200 300 v км/ ч

Гне. 2.19. Изменение КПД 2-лопастных винтов от скорости полета 
и оборотов двигателя

Пл рис. 2.! 9. приведены сравнительные значения т]п при различ
ных скоростях полета и оборотах двигателя.

111 графика для скоростных JIC видно, что всегда можно выбрать 
i корне п . полета и число оборотов двигателя, которые дают макси
мальный коэффициент полезного действия винта на соответствую
щем режиме полета в зависимости от назначения самолета.

2. ■/. (>. 2 Построение кривых располагаемых мощ ностей

I loci роение диаграмм располагаемых мощностей ведется в ко- 
opmiiini.ix Np -  f  (V) по следующей схеме расчета:

I Й1Д1ПОТ ряд частот оборотов двигателя в минуту, соответст- 
Nviomvio степень дросселирования, расчетную высоту полета и ско- 
|Ш| п. 11л »той высоте (nM, N , Д, V).

' Дня рассчитанной мощности двигателя N 0 определяют диа- 
Mi’ip пиита I )„ по желаемому типу винта:

с винтом фиксированного шага
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3. Определяют коэффициент мощности винта:
102N,О

P„n?D5и с

4. Определяют относительную поступь винта:

V
Х--

" А
5. По характеристикам винтов различных серий и коэффициен

там (3 и X определяют коэффициент полезного действия винта т?в,

угол установки винта ф или шаг винта h.
6 . Располагаемую мощность для каждого значения скорости, с

учетом коэффициента падения мощности от скорости полета К ^ н ,

рассчитывают по формуле:

%N p = N 0 - N - t v k J .

2.4.6.3 П ост роение кривых потребных мощ ност ей

Построение диаграмм потребных мощностей для заданных ско
ростей полета ведется в тех же координатах на графике N p = f  (V) по 
следующей схеме.

1. Для заданной скорости V полета и высоты Н определяют ко
эффициент подъемной силы СУа:

2 m n
С = ------ —

Ph V 2S '

2. По поляре самолета определяется коэффициент сопротивления 
СХа для рассчитанного СУа и аэродинамическое качество самолета:

Cv
К =

с .

3. Рассчитывается потребная мощность (в кВт) двигателя для 
скорости полета V и высоты Н:

m n • VШ л
N „ = —— , 

11 102 • К
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2.4.7 Определение летных характеристик

П е т ы е  характеристики самолета определяют из совмещения 
рн полагаемых и потребных мощностей, построенных в одних и тех 
те координатах для разных высот полета.

11а рис. 2 .20  показаны совмещенные на одном графике кривые 
мощнос тей, рассчитанные для гипотетического легкого самолета для 
ni.li < n II 0 и Н = 2 км.

Рис. 2.20. Кривые погребных и располагаемых мощностей

Максимальная скорость полета определяется из условия равен- 
( мы наибольших потребной и располагаемой мощностей и соответ- 
I п и п  ти кам  1, 2 пересечения кривых для каждой высоты полета:

II

204N 71
%пах -  3,6 з — = 4  КМ/Ч,

а0

| и Nniil4 максимальная мощность двигателя на расчетной высоте. 
K i l l .

и KI1Д воздушного винта на Vmax.
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Наивыгоднейшая скорость полета определится в точках 3, 4 ка
сательных линий, проведенных из начала координат к кривым по
требных мощностей:

где С -  коэффициент подъемной силы, соответствующий наивы-
У а н в

годнейшей скорости полета на максимальном аэродинамическом ка-

Минимальная скорость (скорость срыва) определяется в т. 5, 6 
касательных, параллельных вертикальной оси к кривым потребных 
мощностей:

где С у -  максиматьный коэффициент подъемной силы,
аш ах

определяется по поляре самолета.
Вертикальная скорость подъема Vy , м/с и потолок Н, км само

лета определяются в зависимости от скорости полета и имеющегося 
избытка мощности:

где AN = N ~ N n -  определяется по графику для каждой высоты

полета (рис. 2 .2 0 ).
Для разных скоростей V на одной высоте можно найти ANmaxH

Vy и построить зависимость Vy = f ( H ) .  На этом графике опре-

честве; на поляре самолета это точка касательной из начала коорди
нат к поляре.

V.
102 ■ AN

у
'о

ш ах
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тчипси Н., -  теоретический и Нпр -  практический потолок самолета, 
ни i.i соответственно Vy - 0  и Vy = 0,5...1 м / с .

11а рис. 2.21 приведена такая зависимость для легкого гипотети- 
ч< 1 inn о самолета с поршневым двигателем.

Н. км

0 2 4 6 8 Vy, м/с

1’пе. 2.21. Зависимость вертикальной скорости от высоты полета

Нрсмя набора высоты полета t, мин можно вычислить, зная за- 
miu и мост ь вертикальной скорости от высоты полета, и построить 
(mpoi рммму набора теоретического и практического потолка по при- 
Гшижснпой формуле:

н ДН
t = У  -—  

^  1 2 0п = о V.
м и н .

Уы )

I мс Л11 интервал высоты при наборе от Н; до Н м;

V , V -  вертикальная скорость на высоте Н, и Hi+b м/с.
vi У+1

Па рис. 2.22 показана барограмма подъема гипотетического са- 
Moiicia на разные высоты. Время подъема на теоретический потолок 
пчсш. велико, поэтому и ввели понятие практического потолка с ко
нечным временем набора.
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О 10 20 30 40 t, мин

Рис. 2.22. Барограмма подъема самолета

Дальность полета по горизонтали, км при наборе высоты ДН 
от конца взлетной дистанции с высоты Н = 10,7 м [1] до высоты 
крейсерского полета Нкр определяют по формуле:

где t„a6 -  время набора высоты Д Н, мин (рис.2.22);

VHa6 = l,5V min -  скорость полета по траектории в м/с при наборе 
высоты (V min -  см. рис.2.20);

Vymax -  вертикальная скорость набора, м/с (рис.2 .2 1 ).
М асса топлива в кг, расходуемая на набор высоты ДН на номи

нальном режиме:

т т .н а б = С е н о м ^ н о м Л а б / 6 0 ’

где С еном = 1,05Се0; среднее значение расхода топлива для Г1Д -  

Се0= 0,32 кг/кВт-ч;

N„om = 0,86No -  номинальная мощность ПД, кВт.
Дальность полета по горизонтали, км при снижении с высота 

крейсерского полета Нкр до высоты Mi+i=15 м (начало посадочной 
дистанции) [ 1J.
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' <")с.н ~ Угол планирования в радианах при снижении самолета приСИ

минмчии тяги:

0 с„ =
^ СХ 102N - N n -Г1 л

а сн  О ‘ ВСН

1 Дс ( 'v.i с» ~ (0 ,5 ...0 ,6 ) Суа max; Суа тах -  коэффициент максимальной 
1ЮД1.СМНОЙ силы крыла без механизации, а Схасн -  коэффициент силы 
11(противления, определяемые по поляре самолета без выпущенной 
механизации крыла;

N - 0,1 -  степень дросселирования двигателя при снижении са-
молпа;

Vctl = 1,3 Vmin — скорость при снижении самолета, км/ч;
'•«си ~ винта при снижении, определяется по характеристи

кам А. и (} при VCH; обычно Цвсн= 0,3...0 ,4; птср= ш0 ~ 0,5 шТо -  сред

ний масса самолета при расчете дальности полета; 
in,,, общий запас топлива на самолете, кг.
Н/н'мя снижения с высоты Нкр, ч:

t = ^ сн
СН у  ■

сн

Мш са топлива, кг, расходуемого при снижении:

ч ' Ч >

I -и «|м Се0 • N0- часовой расход топлива, кг/ч.

т т„„ Ч ч 'Я ч ., '4 ’

I >/чтавигационный запас топлива, кг для легких самолетов вы- 
Пмрпскя из расчета продолжительности полета 0 ,5 ...0 ,75 часа на 
нг*м |м е максимального качества:



Несливаемый остаток топлива, кг принимается 0 ,5 ...0 ,7% от 
общего запаса топлива на самолете:

- (0.05...0,07)тт .rri

Топливо, расходуемое на крейсерский участок полета, кг:

т . т  - т  - т
г 0 1 наб ' с

т..
‘ кр ‘ (J ‘ пай ' сн аэр

Дальность крейсерского полета, км на VHB = V кр:

1Т1
L = 270-кр т

кр Т/-  кр

шах Се
с р кр

ГДе I'Vniax
С..

максимальное аэродинамическое качество;

Г| -- КПД винта на VKp, определяется по характеристикам (31вкр

и серии винтов;
Се = С е С екр ном удельный часовой расход топлива;

Се -  коэффициент удельного часового расхода топлива, опреде
ляется в зависимости от N = N Kp /N H0M (см. рис.2.23);

Рис.2.23. Дроссельная характеристика ПД с Се0=0,32 кг/кВт ч
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I и I m-1 с VKp в м/с.
П/юдолжительностъ крейсерского полета, ч при V Kp -  const.

( Кпцес полетное время от Н = 10,7 м до Hj+i равно:

2.4.8 Определение взлетно-посадочных характеристик

< )бщая потребная длина взлетно-посадочной полосы грунтового 
н 1|юдрома V класса [2 ]:

• 'if I - длина разбега самолета;

1 , расстояние, проходимое самолетом за время срабатывания 
шрмозов колес и принятия пилотом решения при прерванном взлете 
при отказе двигателя в конце разбега на скорости Vorp = l,3V min за
I 1 с.

Налетная дистанция легких самолетов Ь взл складывается из дли
ны разбега и длины воздушного участка, на котором самолет разго
нит I си от VOTp до скорости набора высоты V„a6 = 1,5Vmin и поднимает- 
1 и па высоту 10,7 м.

Длина разбега самолета, м:

ПрВПП Lpa:i6 ^ироб “t" 25 550 м,

I , 1,3 v mint;
I „рой длина пробега самолета.

2.4.8.1 Расчет взлетной дистанции

V2отр

.  _ 1  ш о  _  - - f  m

ср з  к  з  разб 0
отр
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ср

Тягу, создаваемую винтами поршневых, трубовинтовых и трубо
вентиляторных двигателей на основании статистики приближенно 
можно определить, т.к. 1 кВт мощности двигателя создает винтом 
статическую тягу 36,7...38,8Н  при цв= 0 .6 5 ...0,75м и скорости V = 0. 

С ростом скорости движения самолета относительная тяга винта па
дает. На рис. 2.24 приводится график падения относительной тяги от 
скорости полета для среднего значения г) = 0,7.

20 40 60 80 V м/с

Рис. 2.24. Падение относительной тяги ПД с г| = 0,7 от скорости полета

Тягу, создаваемую винтом, можно определить по известным ха
рактеристикам двигателя и винта [4]:

P = a 'P HncDB кг>

д R
где a  -  коэффициент тяги винта, a  = —— ;

7,
по желаемым характеристикам двигателя и винта можно опреде

лить необходимую мощность, кВт:

N _ РРнПсР в .
102
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i]B -  КПД винта, берется на скорости V = 0,7VOTp;

V =отр ,
2 ш0

ЧСУ SK,обд

| дс Ко6д -  учитывает увеличение Суа ОТр вследствие обдувки крыла 
шипом;

СУа отр = 0,7Суа „их, а Суа тах берется при взлетном положении ме- 
члнизации крыла с поляры;

Р • п SIГ _1  . 01Р в обд

^отр в

| дс I -  1,4N0 -  тяга винта на скорости V = 0,7Vorp;

п„ количество винтов;
I „ площадь диска одного винта, м2; 
с|1>тр -  скоростной напор на V=1,2Vmjn;
So6a -  обдуваемая площадь крыла, м2;
Котр -  аэродинамическое качество самолета на скорости V0Tp, оп

ределяемое по поляре с выпущенной для взлета механизацией крыла. 
Длина воздушного участка взлетной дистанции самолета, м:

L = — 2куч. др
m ( у 2 - V 2 Л

  отр +10.7
2 gср У а  У

I де АР -  избыточная средняя тяга, ДаН;ср

АРср= 0 ,5 (Д Р отр+ АРцаб),

102ANoipPB ЛП 102AN бт)
л| >оФ = — и АР„аб = —

отр паб

АЧ>тр HANna6 ~ избыточные мощности (см. рис.2 .2 0 ) на соот-

иг 11 снующих скоростях V0Tp и V„a6 (Н=0).
Мзлетная дистанция самолета, м:

К в зл  К р а з б  Кв.уч.*
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2.4.8.2. Расчет посадочной дистанции

Д лина посадочной дистанции рассчитывается с высоты Н=15м, 
до полной остановки самолета и включает этапы: планирования, вы
равнивания, выдерживания, пробега:

где Суапл -  (0 ,4 ...0,5)Суатах-  коэффициент подъемной силы самолета 
с выпущенной механизацией для посадочного положения;

Схапл-  определяется по поляре самолета;
N im = 0,13N0 -  мощность двигателя при планировании;
Г|ВШ1~ КПД винта, определяется по характеристикам винта на

Кцос Кпл Квь1р ч- йвь,д + КПроб 500 м. 
Д лина участка на этапе планирования:

вьгр

где ®Ш1~ угол  планирования, град.:

\

/

т Пос= т о -  т г.наб. -  шткр. -  т хсн -  посадочная масса самолета. 
Высота участка на этапе выравнивания, м (© пл, рад.):

Нвыр '̂выр Опл •

Длина участка выравнивания, м:

L,
а  .©выр пл

выр
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2 m
Vn o r= 0 ,9 4  I "oc м/с;

P0SC
a max

Cya выр = (0 ,5 ...0,6) Суа max -  коэффициент подъемной силы само
лета при выравнивании.

Длина участка на этапе выдерживания, м:

L  Я Y  2 _  у 2  \
ВЫД 2g V ПЛ пос / 5

где Ктах -  максимальное количество самолета в посадочной конфи
гурации, определяется по поляре самолета.

Длина участка на этапе пробега самолета, м: 

m   V i_  ПОС______________нос
проб

2 g  l i i i i o c _  +  2 f
3 2 проб пос

max

где fnpo6 =  0,2.. .0,25 -  коэффициент трения заторможенных колес при 
пробеге самолета.
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3 ПРОЕКТИРОВАНИЕ МОТОДЕЛЬТАПЛАНОВ

Ш ирокое развитие дельтапланов в конце 70-х годов позволило 
перейти к ещё более широкому развитию моторных сверхлёгких ле
тательных аппаратов (СЛА) в конце 80-х годов, имеющих взлётную 
массу 300-500 кг. способных перевозить до 200 кг груза со скоростью 
более 80 км/ч на расстояние 300 км и более, выполнять различные 
народнохозяйственные задачи (см.глЛ) [5].

По мере увеличения взлётной массы современные мотодельта
планы имеют самостоятельную мототележку, на которой размещает
ся экипаж, груз, оборудование и силовая установка. Мотодельтапла
ны промышленного производства должны удовлетворять «Нормам 
лётной годности мотодельтапланов» (НЛГ-М Д), а мотодельтапланы 
любительской постройки -  «Общим техническим требованиям» 
(ОТТ) и «Временным техническим требованиям к моторным дельта
планам» (ВТТ МД-87), по которым осуществляется сертификация 
этих аппаратов.

В данном разделе рассматривается проектирование двухместных 
дельтапланов, предназначенных для учебно-тренировочных полетов 
и выполнения различных народнохозяйственных задач.

3.1 ВЫБОР СХЕМЫ И КОМПОНОВКИ

Схема и компоновка мотодельтаплана выбираются исходя из на
значения. Наиболее универсальной и рациональной является схема с 
обычным дельтапланерным крылом, трехколесной мототележкой с 
силовой установкой, расположенной позади пилота.

Для учебно-тренировочных аппаратов применяют рядное распо
ложение пилотов, сидящих рядом по типу «Дуэт». Мототележка 
ферменной конструкции защищает пилотов в аварийных ситуациях, 
крепится к крылу через шарнир, имеющий две степени свободы, а 
силовая установка, кресла пилотов, шасси, оборудование и другие 
элементы конструкции закреплены на мототележке. Эта схема (рис. 
3.1) позволяет использовать балансирное управление с одинаковыми 
условиями для инструктора и курсанта и прямой контакт между 
ними.
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Рис. 3.1. Схема мотодельтаплана типа «Дуэт»

Рис. 3.2. Схема мотодельтаплана типа «Тандем»

Рис. 3.3. Схема мотодельтаплана типа «Тандем» 
с минимальным аэродинамическим сопротивлением
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Д ля мотодельтапланов многоцелевого применения в народном 
хозяйстве наиболее рациональной схемой является расположение по 
типу «Тандем». При этом могут быть два вида: первый -  это усилен
ный одноместный вариант с увеличенной на 1/8 длины рамкой крес
ла для размещения пассажира «у себя на плечах», т.е. сзади и чуть 
выше пилота с дополнительной опорой ног пассажира (рис. 3.2); вто
рой -  это полноразмерный с увеличением рамки-кресла в 1,2... 1,3 
раза по сравнению с одноместным вариантом, что выгодно с точки 
зрения аэродинамики и симметричности при отсутствии пассажира 
или размещения груза вместо пассажира (рис. 3.3).

Компоновка мотодельтаплана включает: функционально-целе
вую, конструктивно-силовую, аэродинамическую и массовую компо
новки.

Функционально-целевая осуществляет:
-  удобное размещение экипажа для выполнения целевых функ

ций;
-  создание экипажу необходимых условий для управления и 

аварийного покидания:
-  размещение целевой нагрузки с соблюдением необходимой 

центровки;
-  обеспечение портативности конструкции с быстрой сборкой- 

разборкой для удобной транспортировки и хранения;
-  обеспечение простоты обслуживания и хорошего доступа для 

осмотра конструкции.
Конструктивно-силовая компоновка должна обеспечить:
-  прочность и надежность конструкции с рациональным и ми

нимальным количеством силовых элементов, обеспечивающих защи
ту экипажа в аварийных ситуациях, надежность управления на всех 
режимах полета;

-  резервирование особо ответственных узлов и соединений, в 
том числе узла навески крыла, троссовых растяжек поперечной бал
ки, крепления двигателя, пилона навески крыла;

-  прочность шасси при вертикальной скорости Vy приземления 
не менее 2,5 м/с;

-  прочность конструкции на максимальную эксплуатационную 
вертикальную перегрузку п(, при коэффициенте безопасности

Г= 1,5, а для особо ответственных узлов f  = 2 ...3 ;
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-  привязную систему пилота и крепление грузов на = 9 и 

nz = ±2 - 5 •
Аэродинамическая компоновка должна обеспечить:
-  наибольшее значение аэродинамического качества и несущих 

характеристик с уменьшением до возможного минимума миделя мо
тотележки, колес шасси;

-  эффективное управление на всех режимах полета в заданных 
условиях эксплуатации;

-  плавное развитие срыва потока на углах атаки, превышающих 
критические, и отсутствие тенденций к сваливанию и штопору;

-  применение свободнонесущих крыльев с гладким лобиком, 
минимальной круткой и жесткой обшивкой крыла;

-  устойчивую работу гибкой обшивки крыла на предельно ма
лых углах атаки, предотвращающую тенденцию к пикированию;

-  оптимизацию площади крыла с параметрами мототележки;
-  применение ограничителей максимального и минимального 

угла атаки крыла.
М ассовая компоновка обеспечивает:
-  минимальный разнос масс; экипажа, груза, оборудования ап

паратуры и т.п. с соблюдением необходимой центровки и баланси
ровки на всех режимах при израсходовании топлива или сбросе на
грузки в полете;

-  минимальную массу конструкции мотодельтаплана с доста
точной прочностью и жесткостью.

3.2 ВЫБОР ПРОЕКТНЫХ ПАРАМЕТРОВ

При проектировании новых мотодельтапланов необходимо 
учесть опыт эксплуатации построенных аппаратов и выбрать наи
лучшие параметры и характеристики. Рекомендуемый диапазон мак
симальных скоростей полета Vmax = 130... 150 км/ч; крейсерские ско
рости полета VKp = (0,6 ...0 ,9) Vmax или выбираются VKp = 90... 
100 км/ч; при этом аэродинамическое качество мотодельтаплана

c v
К = —- >  4; минимальная скорость полета Vmm < 55 км/ч; вертикаль
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ная скорость набора высота должна быть > 1 м/с, а скорость сниже
ния на этапе планирования с отказавшим двигателем Vy сн < 3 м/с.

Для мотодельтапланов типа «Дуэт» аэродинамическое качество 
Кмд = 7 . . .8  при аэродинамическом качестве изолированного крыла 
Ккр = 10... 12, а для схемы «Тандем» Кмд = 8,5... 10 при Ккр = 10... 12.

М аксимальная масса целевой нагрузки наиболее рациональная 
Шцн < 2 0 0  кг, но более тяжелые мотодельтапланы могут иметь 
гПцн = 240 ...280  кг, причем относительная масса целевой нагрузки

т пнт  = — — = 0,6...0,65, т.е. практически масса целевой нагрузки поч- 
ш 0

ти в 3 раза может превышать массу пустого мотодельтаплана.
m n

Удельная нагрузка на крыло р0 = —— для современных мото-
S

дельтапланов р0 = 15...25 ДаН/м", при этом нагрузка на мощность
т п —

двигателя —— = 6 , 8 ... 10,8 ДаН/кВт, а энерговооруженность No =
N o

= 0 ,19 ...0 ,34  кВт/ДаН. Мощность применяемых двигателей N 0 = 
= 3 0 ...4 0  кВт, в основном высокооборотные п = 5000...5500 об/мин с 
обязательным редуцированием клиноременными редукторами, имею
щими коэффициент полезного действия г|ред = 0 ,82... 0,85, диаметры 
винтов D B = 1,5.. .1 ,6  м.

Дальность полета мотодельтапланов L = 200 ...300  км со време
нем полета tnojI = 3 ...4  часа и практическим потолком Н пр> 1000 м.

3.3 ВЫ БОР ПАРАМЕТРОВ И КОНСТРУКЦИИ КРЫЛА

Особенностью  крыла мотодельтаплана является формирование 
его поверхности, имеющей геометрическую и аэродинамическую 
крутку, которые обеспечивают аэродинамические характеристики и 
устойчивость за счет конусной геометрической модели и воздействия 
воздушного потока на упругую систему «каркас-обшивка». Стрело
видность крыла по передней кромке обеспечивает кривизну профиля 
и купольность конического крыла, которая трансформировалась в 
понятие упругого натяжения за счет увеличения стреловидности 
концевых частей обшивки, закроенных по криволинейной образую
щей с учетом полетной деформации боковых балок каркаса крыла.
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Основными геометрическими параметрами более высококачест
венного, чем крыло конического типа, крыла с объемным формооб
разованием, реализуемым двойной обшивкой, частым набором упру
гих лат как на верхней обшивке, так и на нижней с поперечной 
балкой, расположенной внутри профиля являются (рис. 3.4):

-  площадь крыла S, м2, рекомендуемая площадь крыла транс
портных мотодельтапланов S = 18...20 м2;

£2
-  удлинение крыла Х = —  лежит в диапазоне X = 4 ,5 .. .8 ,5; ре-

S
комендуемое значение X = 5,8 . . .6 ;

-  размах крыла I, м определяется после выбора площади крыла 
и удлинения;

Ь
сужение крыла г): -  отношение корневой хорды Ьк к кон-

кц
цевой хорде Ькц лежит в диапазоне г| = 2 ,6 ...3 ,6 ; рекомендуемое зна
чение т]=3 и корневая хорда крыла может быть определена по фор
муле

h  2 t1 ‘ S  м -b = ------------м,
к (1 + ч У

-  средняя аэродинамическая хорда Ьсах может быть определена 
графически построением (см. рис. 3.4, а) или вычислена

4 ч(ч + 1) + 1 /у
“  з ( (л+1)2 J u

хорды И ПО ОСИ

м; положение Ьсах от носка корневой

Z можно вычислить: X .
1 г| + 2

Г| +  1
м и

z A =-
1 т| + 2

р +1
м;

-  стреловидность крыла мотодельтаплана по передней кромке у 
корневой нервюры х°к = 25 ...30° у концевой нервюры х°кЦ = 30...35°, 
т.к. при полете происходит деформация боковой балки крыла;

-  при виде спереди (рис. 3.4, б) в полете появляется положи
тельная V-образность крыла <р > 0 (2.. .3°) за счет деформации крыла 
при создании подъемной силы;
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Рис. 3.4. Параметры и конструкция крыла: a -  вид в плане; 
б -  вид спереди; в -  профиль крыла; г -  каркас крыла

— профиль крыла мотодельтаплана (рис. 3.4, в) выбирается сред
ней толщины С тах = 8 . . .  12% и положение максимальной толщины 
профиля на 25...30%  хорды; нижняя плоская обшивка в корневых 
сечениях расположена на Бк -0,54.. .0,6 в концевых сечениях

V 0,1..ДЗ;
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-  радиус носка R = (0,02.. ,0,04)b увеличивает критические углы 
атаки и при больших значениях способствует плавному срыву пото
ка; при максимальных скоростях полета профиль крыла деформиру
ется, уменьшая кривизну профиля и куполыюсть крыла; верхние и 
нижние латы сохраняют форму профиля и обеспечивают жесткость 
крыла и обшивки;

-  каркас крыла (рис. 3.4, г) состоит из боковых 1 и поперечных 
2  балок, килевой балки 12 , которые изготавливаются из холоднотя
нутых бесшовных труб из Д16Т диаметром 45 ...65  мм, толщиной 
стенки 1,5...2,0 мм. Каждая балка имеет эксплуатационные разъемы, 
снабженные пружинными фиксаторами; центральный узел 4 пред
ставляет собой шарнирное соединение поперечных балок 2  между 
собой, обеспечивающее их некоторую подвижность в плоскости 
крыла и складываемость. Узел выполняется в виде листовых накла
док или швеллеров, закрепленных на трубах и соединенных между 
собой шарниром с вертикальной осью. Балки стыкуются концевыми 
капроновыми наконечниками и фиксируются в заданном положении 
-  с некоторой стреловидностью при помощи тросов 16, закреплен
ных на заднем узле 11, килевой балки 12. С целью повышения отка
зобезопасности центральный узел оснащается страховочным тросом, 
препятствующим складыванию крыла в случае разрушения тросов 
16; передний узел 3 (носовой) выполняется в виде двух накладок из 
листового Д16Т, между которыми смонтированы при помощи болто
вых соединений с радиусными прокладками передние части боковых 
1 и килевой балки 12. На нижней накладке закреплен замок тросо
вых передних растяжек 15; мачта 5 является распорным стержнем 
тросовой системы -  верхних тросов 6 . тросов 7, антипикирующего 
устройства. Она выполняется из трубы круглого ( 0  28 ...30  мм, тол
щина стенки 1,5...2,0 мм) или каплевидного сечения и крепится к 
килевой балке 12 при помощи болтового соединения; боковой узел 8 

состоит из накладки, гнутой из листового 30ХГСА или Д16Т, соеди
няющей боковую 1 и поперечную балки 2 при помощи болтовых со
единений. Вертикальный болт, связывающий боковые верхние 6 и 
нижние 9 тросовые растяжки и поперечную балку 2, является осью 
шарнира складывания крыла;
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-  узел навески крыла 13 представляет собой универсальный 
шарнир, обеспечивающий отклонение крыла относительно продоль
ной и поперечной осей. Это единственная «точка» соединения крыла 
с мототележкой (рис. 3.5).

К узлу навески предъявляются повышенные требования по 
прочности и надежности, его конструкция должна обеспечивать бы
струю и удобную стыковку крыла с мототележкой. Узел выполнен в 
виде швеллера 1, закрепленного болтами на килевой трубе 12. В зад
ней части швеллера закреплена трапеция 14. К швеллеру при помо
щи стыковочного болта 2 крепится кардан 3, соединенный с пилоном
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мототележки 4. Для регулировки балансировочной скорости мото
дельтаплана на швеллере выполнен ряд парных отверстий 5. Мототе
лежка связана с крылом дополнительным страховочным тросом 6 .

-  Трапеция 14 состоит из стоек и грифа, выполненных из труб 
диаметром 28...35  мм с толщиной стенок 1,5...2,5 мм, соединенных 
плоскими накладками или при помощи наконечников типа «ухо- 
вилка». Гриф трапеции в конструкции мотодельтаплана помимо сво
его основного назначения -  силового элемента каркаса -  одновре
менно является органом управления. Для расширения диапазона уг
лов отклонения крыла гриф либо выгибают в горизонтальной 
плоскости, либо оснащают дополнительной ручкой.

-  Центральные тросы 17 крепятся к переднему узлу 3 и узлу 10 
на килевой балке;

-  Обшивка крыла -  важнейшая часть конструкции, определяю
щая летные качества, прочность и ресурс мотодельтаплана. Обшивка 
должна обладать гибкостью, податливостью, обеспечивать заданную 
форму поверхности крыла под действием воздушной нагрузки. Ма
териал обшивки должен иметь: низкую воздухопроницаемость -  не 
более 6  дм3/м 2 с, прочность -  разрывная нагрузка (образец 50 х 200 
мм) по основе, утку и диагонали не менее 100 кг, высокое сопротив
ление вытяжке -  до 2 ...5%  по основе и утку соответственно и до 
20% по диагонали. Этим требованиям удовлетворяют высокопроч
ные синтетические ткани типа полистер с плотностью >160 г/м дак
рон, лавсан «Яхта» и «Чайка». Обшивка должна обладать: устойчи
востью формы, влагопоглащаемостью, гладкостью, сопротивлением 
химическим реакциям. Требования при изготовлении обшивки сво
дятся к следующим:

при раскрое полотнищ их следует располагать так, чтобы свести 
к минимуму растяжение ткани по диагонали;

полотнища между собой следует сшивать не менее, чем двумя 
швами;

основной тип строчки «зигзаг» с шагом не менее 4 мм;
на обшивке не должно быть неусиленных вырезов;
прочность материала усилений должна быть не ниже прочности 

основного материала;
задняя кромка должна быть усилена лентой из однородной с об

шивкой ткани шириной не менее 30 мм;
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нитки, используемые для пошива, должны быть синтетическими 
с прочностью не менее ] ,5 кг на разрыв;

должны быть вычерчены в натуральную величину внешние кон
туры, линии пришива полотнищ, деталей обшивки и вырезы;

необходимо составить таблицы координат: боковой дуги, киле
вой «закладки», килевого кармана, концевой «закладки», профилей 
лат, исполнения лобового обтекателя, нижней обшивки;

долж на быть согласована линия закроя обшивки с линией де
формации боковых труб каркаса под нагрузкой в полете;

в целом обшивка состоит: из верхней, нижней обшивок, лобика, 
килевого кармана, карманов для лат, вырезов под узлы и деталей 
крепления к каркасу.

3.4 ВЫ БОР ПАРАМЕТРОВ И КОНСТРУКЦИИ МОТОТЕЛЕЖКИ

Мототележка предназначена для размещения экипажа, силовой 
установки, перевозимых грузов и оборудования. Она состоит из си
лового каркаса, основных опор шасси, передней опоры шасси, крес
ла экипажа, силовой установки, мест крепления грузов, приборного 
оборудования и узлов крепления. На рис. 3.6 показана конструкция и 
расположение основных элементов.

Силовой каркас включает продольную балку 1 и пилон 13, вы
полняемые из труб материала Д16Т диаметром 55 ...6 0  мм, толщиной 
стенки 1 ,5 ...2,0  мм, соединённые в шарнирном узле 21 и замкнутые 
троссовой растяжкой 10. Вместо троссовой растяжки можно поста
вить жесткую силовую стойку. На продольной балке закреплены 
кронштейны крепления: передней опоры шасси 3, кресел 8 , пилона 
13, стоек шасси 16, подкоса шасси 18, рамки кресла 7; ручки стартё
ра 2, блока приборов 6 , рамы навески двигателя 14; на пилоне -  
кронштейны крепления моторамы 14, кресельной рамки 7, узла на
вески крыла 11, растяжек опор шасси 12. В местах установки крон
штейнов трубы силового каркаса усилены внутренними бужами, вы
полненными из того же материала.

Основные опоры шасси имеют трубчатые стойки 16 из материала 
Д16Т сечением 35 ...45  мм, толщиной стенки 1,5...2 ,5  мм, шарнирно 
присоединённые к продольной балке и раскреплённые тросовыми 
растяжками 12. 15. На концах стоек шасси закреплены оси для уста
новки колёс 17, выполненные из стальных полых стержней.
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Рис. 3.6. Конструкция мототележки:

продольная балка; 
ручка стартера;2 -

3 -  передняя опора шасси;
4 -  педали;
5 -  педаль газа;
6 -  блок приборов;
7 -  рамка кресла;
8 -  сиденье;
9 -  привязные ремни;
10 -  растяжка пилона;
11 -  узел навески крыла;

12 -  растяжки опор шасси;
13 -  пилон;
14 -  рама навески двигателя;
15 -  растяжка основных опор шасси;
16 -  стойка шасси;
17 -  колесо;
18 -  подкос шасси;
19 -  шарнир складывания рамки кресла;
20 -  место расположения грузов;
21 -  узел крепления пилона

Носовая опора шасси 3 выполнена в виде П-образной рамки с 
перекладиной, которая является опорой для ног пилота, выполняя 
роль педалей управления 4. Рамка сварная из стальных труб квадрат
ного сечения 25x25, толщиной стенки 1,0... 1,5 мм и закреплена бол- 
тосью на стальном трубчатом наконечнике продольной балки. На 
рамке установлена педаль тормоза и педаль газа 5. Педаль газа свя
зана тросовой проводкой в боуденовской оболочке с дроссельной 
заслонкой карбюратора и снабжена возвратной пружиной. Она дуб-
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лируется рычагом управления двигателя, закреплённом на рамке 
кресла.

Кресло экипажа имеет рамку 7, сиденья 8 , привязные ремни 9. 
Рамка выполнена из круглой трубы сечением 28 ...32  мм, толщиной 
стенки 2 ,0 . . .2 ,5 мм и имеет шарниры для крепления к балке 1, пило
ну 13 и складывания рамки 19. Привязные ремни закреплены на про
дольной рамке и пилоне и снабжены быстродействующим замком. 
Сиденья выполнены из авиазента с заполнителем из поролона и кре
пятся к рамке.

Моторама 14 выполнена из стальных прямоугольных стержней, 
приваренных к трубчатому кронштейну, закреплённому на пилоне и 
балке. На мотораму крепится двигатель через амортизаторы и топ
ливный бак стяжными капроновыми ремнями. Под сиденьем второго 
пилота можно использовать объём 2 0  для дополнительного груза 
или, убрав сиденье, разместить более объёмный груз или оборудова
ние для различных назначений: сельскохозяйственного, пожарного, 
аэрофотосъёмочного, геологоразведочного, рыборазведочного и дру
гих.

Приведённая конструкция расчалочной мототележки обладает 
минимальной массой, хорошей производственной и эксштутацион- 
ной технологичностью, легко складывается, но имеет меньшую 
прочность и жесткость, вытягивание тросов при эксплуатации.

Незначительно тяжелее расчалочной, но более прочной является 
раскосная мототележка (рис. 3.7), которая проста, портативна, на
дёжна и, если выполнить пилон из двух секций, шарнирно соединён
ных между собой выше верхнего узла крепления моторамы, а ниж
нюю секцию закрепить к продольной балке под углом 90°, то при 
складывании мототележка превращается в транспортную тележку 
для буксировки за автомобилем и на неё укладывается сложенное в 
пакет крыло. При этом надо только отстыковать переднюю силовую 
стойку и снять переднюю опору шасси.

Наиболее рациональной силовой схемой является панельная мо
тотележка (рис. 3.7), которая содержит минимальное количество 
силовых элементов -  стержней, из которых образуются плоские па
нели, стыкующиеся между собой и образующие замкнутую геомет
рическую  фигуру “тетраэдр”, внутри которого размещается экипаж. 
Эта схема наиболее прочная и жёсткая, воспринимает нагрузки, воз
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никающие при аварийных посадках, защищает пилотов при перево
ротах, обеспечивая большую безопасность.

Рис. 3.7. Рациональные силовые схемы: 1 -  раскосная; 2 -  панельная

Все рассмотренные схемы позволяют установить лёгкий обтека
тель, снижающий лобовое сопротивление мототележки, защищаю
щий пилота от воздушного потока и воспринимающий нагрузки 
только от набегающего потока.

Большей комфортабельностью и аэродинамическим совершенст
вом, дизайном обладают балочные и корпусные мототележки от
крытого и закрытого типов. Но они конструктивно более сложные, 
затрудняют складывание и применение балансирного управления, 
занимают больше места при перевозках и хранении.

При выборе параметров и габаритов необходимо руководство
ваться назначением мотодельтаплана, рациональной компоновкой с 
минимальным разносом масс и обеспечением минимальной общей 
длины, ширины и высоты мототележки, устойчивым движением при 
рулении по неровной грунтовой поверхности взлётных и посадочных 
площадок.

На основании построенных мотодельтапланов можно рекомен
довать следующие основные размеры мототележек (рис. 3.8).

Высота мототележек hMT лежит в пределах h MT = 2120...2600 мм. 
Диаметры винтов одноместных мотодельтапланов DB = 1,4... 1,5 м, 
двухместных - DB = 1 ,5 ... 1,6 м. Ось винта от земли h0B = 1,15...1,3 м. 
Расстояние от земли до винта h„ = 400...510 мм, а оси балки мототе
лежки h6 = 400 ...540  мм.
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Рис. 3.8. Основные размеры моготележки

Д лина мототележки с двигателем и винтом лежит в пределах 
/'мт =  2200 ...2540  мм. База шасси выбирается из условия устойчивого 
руления по аэродрому В = 1450... 1860 мм, а колея шасси С = 1600 ... 
1900 мм, т.е. на 8 ... 10% больше базы шасси В. Относительное поло
жение оси шарнира навески крыла от оси основных колёс шасси

а =  0 ,35 ...0 ,4  общей базы шасси В. Распределение стояночной 
нагрузки на опоры шасси рассчитывается от положения центра масс 
мотодельтаплана на средней аэродинамической хорде крыла.

3.5 РАСЧЁТ ВЗЛЁТНОЙ МАССЫ

Взлётная масса мотодельтаплана т 0 включает: 
т к -  массу конструкции, в которую входит масса крыла т кр, мас

са мототележки т мт, масса шасси т ш ;
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mcy -  массу силовой установки, в которую входит масса двигате
ля т дв, суммарная масса систем силовой установки и моторамы, мас
са редуктора шред , масса воздушного винта;

т об -  массу оборудования, включающую пилотажно-навигаци
онное (ПНО), радиосвязное средства контроля работы двигателя;

шт -  массу топлива;
т цн -  массу целевой нагрузки -  экипаж и груз для многоцелевых 

мотодельтапланов.

т 0 = т к + т су + т об + т Т + т цн.

3.5.1 Расчёт массы конструкции

М асса конструкции зависит: от назначения мотодельтаплана; 
применяемых материалов; конструктивно-силовых схем крыла, мо
тотележки, шасси; расчётных перегрузок; геометрических парамет
ров и др.

М асса крыла определяется по удельной массе крыльев совре
менных мотодельтапланов, которая составляет qKp = 2,16...2 ,5  кг/м2. 
Крылья двухместных мотодельтапланов имеют площадь S = 15,5... 
20 м2 и массу т кр= 4 0 ...50  кг с двойной обшивкой от 60 до 100% 
хорды крыла, шагом лат 500 мм на верхней и нижней обшивках. От
носительная масса крыла ш кр = 0,145...0 ,155. Зная площадь крыла 
можно определить и его массу в кг:

m KP =ClK p 'S ■

М асса мототележки определяется в зависимости от типа, конст
рукции и для приведённых схем на рис. 3.7 составляет т мх = 40 ... 
48 кг вместе с шасси и обтекателем. Относительная масса мототе

лежки т Мт=0,13...0 ,145. Относительная масса шасси без амортиза

торов и тормозов т ш= 0 ,035...0 ,04, с амортизаторами и тормозами

шасси рессорного типа имеют т ш = 0,045...0 ,06.
М асса колёс, стояночная нагрузка, рабочее давление приводятся 

в каталоге колёс. Наиболее часто применяемые колёса: 255 х 110 мм, 
РС1 = 165 кг, р0 = 0,35 мПа, т к0;| = 3,2 кг; 300 х 125 мм, РСТ = 350 кг. 
р0 = 0,4 мПа, Школ = 3,2кг.
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В целом относительная масса конструкции с шасси без аморти

заторов и тормозов колёс составляет ш к = 0 ,3 1 ...0,34, с амортизато

рами и тормозами или с шасси рессорного типа -  т к = 0 ,3 2 .. .0,36.

3.5.2 Расчёт массы силовой установки

В массу силовой установки входит: сухая масса двигателя с сис
темами: зажигания, запуска, топливной, охлаждения, выхлопа; масса 
редуктора, воздушного винта и моторамы с узлами крепления

гпСу —ш пв т сист 4~гп + т  в ,

где гПдв -  масса двигателя;

2  Шест -  сумма масса систем и моторамы;
т Ред -  масса редуктора;
гпв -  масса воздушного винта.
В табл. 3.1 приведены наиболее популярные характеристики 

отечественных и зарубежных силовых установок (СУ) на 
мотодельтапланах.

Таблица 3.1

Характеристики силовых установок

№
п/п

Характери
стики

“Вихрь
30”

(жидк.)
Россия

“Буран- 
авиа” 

(вент.) 
АО “Ры
бинские 
моторы” 
Россия

“МТ-12”
“Экс
порт”
(возд.)
Россия

“Ро-
такс-
532”

(жидк.)
Авст
рия

“Ротакс-
582”

(жидк.)
Австрия

Walter
М-202
(возд.)
Чехия

1 2 3 4 5 6 7 8

1 Рабочий 
объём, см3 488 635 650 521 580 675

2
Диаметр и 
ход поршня, 
мм

76 х 60 7 6 x 7 0 - 72 х64 7 6 x 6 4 8 2 x 6 4

3 Мощность, 
кВт (л.с.) 22,1 (30) 29,5 (40) 31,8 (43) 47 (64) 47,4(64,4) 46,7(63,5)

4
Обороты,
об/мин
двиг/винт

5200/2220 5500/2600 5600 6500 6500/2250 6300/2350

5 Степень
сжатия 8,5 8,2 8,5 12,6 11,5
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О кончание табл. 3.1

1 2 3 4 5 6 7 8

6 Расход топ
лива, кг/ч 8 7 7 13 14 10

7 Масса двига
теля, кг 26 28 40 32 27,4 31,75

8
Удельная 
масса у, 
кг/кВт

1,18 0,95 1,26 0,68 0,58 0,68

9
Масса вы
хлопной 
системы, кг

3,0 4,0 - 4,5 5,1

10
Масса охла
ждающей 
системы, кг

2,0 6,0 - 2,0 2,0

11 Масса ре
дуктора, кг

5,0 6,0 10,0 6,5 6,5

12
Масса мото
рамы, кг

3,0 4,0 4,0 3,5 3,5

13 Масса винта, 
кг

2,0 2,0 2,0 2.5 2,5

14
Масса сило
вой установ
ки, кг

41 50 56 49 45

15
Удельная 
масса СУ, 
кг/кВт

1,855 1,695 1,76 1,04 0.95

16 Тип двигате
ля

Двух-
тактн.

Двухтактн.
Четы-

рёхтактн.
Двух
тактн.

Двух
тактн.

Оппозит-
ный

17 Количество
цилиндров

2 2 2 2 . 2 2

18 Стоимость, 
дол. США

6400 6440 4233

Массу силовой установки можно определить как функцию мощ
ности двигателя N0:

m cy - N 0 ( 7Лв + К су ) 5 

где N 0 -  максимальная мощность двигателя, кВт;
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дв
7дв“  -у д ел ьн ая  масса двигателя, кг/кВт;

N 0
КсУ коэффициент увеличения массы силовой установки, зави

сящий от конструктивного исполнения систем, рамы, редуктора и т.д.
Для лучших двигателей среднее значение удельной массы двига

теля удв = 0,74 кг/кВт, а коэффициента = (0 ,3 5 ...0,4) кг/кВт. Об
щая масса силовой установки мотодельтаплана может быть опреде
лена в кг по формуле:

mcy = (1,1... 1,14)N „.

3.5.3 Расчёт массы оборудования

По требованиям норм лётной годности мотодельтапланов (НЛГ- 
МД) приборное оборудование включает:

1. Пилотажно-навигационное: 
указатель приборной скорости полёта; 
вариометр;
указатель барометрической высоты полёта; 
автономный магнитный компас.

2. Радиосвязное: 
приёмопередающая радиостанция.

3. Средства контроля работы двигателя: 
указатель оборотов двигателя; 
указатель температуры головок цилиндров; 
указатель количества топлива.

В табл. 3.2 даны массовые характеристики оборудования мото
дельтапланов.

Таблица 3.2
_______ Масса приборов и радиооборудования

При
Пилотажно-навигационное 

и контроль двигателя Радиосвязное

боры УС-
250

ВАР-
10

в д -
10

'
в п КИ-

13 АЧС-1 ТЦТ-9 МИК-
БО-1 Р-853 БРИЗ

Масса,
кг 0,45 0,55 0,64 0,08 0,15 0,6 1,0 1,5 3,0 4,0

М асса приёмника воздушного давления (ПВД) и приборной па
нели составляет 3 кг.
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3.5.4 Масса топлива

М асса топлива может быть задана конструктором, если проекти
рование осуществляется под имеющийся двигатель, в характеристи
ках которого определён расход топлива за час работы на максималь
ном режиме мощности. Обычно масса топлива рассчитывается, 
исходя из назначенной дальности полёта в пределах 200...300 км, т.к. 
невысокий уровень комфорта для экипажа ограничивает время полё
та -  3 ...4  часа и лучше взять на борт больше полезного груза и со
вершить промежуточную посадку для дозаправки. Относительный 
запас топлива составляет т г = 0,05...0 ,06, что соответствует массе 
т т = 15...20 кг.

Относительная масса топлива рассчитывается на заданную даль
ность полёта L, км:

-  1.3- L-Ce
m -

367 • г|в • Ккр

или продолжительность полёта t, ч:

-  ^ ' t C e  Укр
m =    ,

1 367 •г|в -Kgp

где Сеуло -  удельный расход топлива кг/кВт -ч; 

г)в -  КПД винта;
Ккр, V Kp -  аэродинамическое качество и скорость (км/ч) на крей

серском режиме.

3.5.5 М асса целевой нагрузки  **

Масса целевой нагрузки ш цнопределяется в зависимости от на

значения мотодельтаплана. В неё входит масса пилота и пассажира 
или перевозимого груза, масса химикатов для сельскохозяйственного 
аппарата, масса служебного оборудования и аппаратуры для других 
назначений. В целом наиболее рациональной массой для мотодель
тапланов является Шц„ < 200 кг (масса пилота т п = 75 кг + 100... 
125 кг груза).
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3.6 ЦЕНТРОВКА МОТОДЕЛЬТАПЛАНА

Положение центра масс (ЦМ) мотодельтаплана относительно 
носка средней аэродинамической хорды (САХ) крыла определяется 
точкой подвеса мототележки (рис. 3.8) и угловым положением крыла 
относительно мототележки. В процессе полёта положение ЦМ изме
няется по мере отклонения пилотом рулевой трапеции от нейтраль
ного положения, при котором мотодельтаплан должен быть сбалан
сирован в продольном направлении (относительно оси z). 
Балансировка осуществляется угловым положением САХ на балан
сировочном угле атаки а 6ал = 14... 15° и при этом коэффициент подъ
ёмной силы Суа6ал = 0 ,6 ...0,65 определяется по поляре мотодельта
плана. Диапазон углов атаки для полётных режимов лежит в 
пределах a min «  10° и а крих = 25°. Нижний предел ограничен потерей 
несущ ей способности и формы обшивки крыла на малых углах ата
ки, верхний предел -  срывом потока на верхней поверхности крыла и 
резким падением подъёмной силы. На малых углах атаки, близких к 
a min, возникает срыв потока на нижней обшивке и на законцовках 
крыла, которые установлены под меньшими углами атаки (за счёт 
крутки), чем центральная часть, если они не подкреплены жёсткими 
элементами, чтобы обшивка законцовок не теряла устойчивости. 
Срыв потока на нижней части крыла приводит к возникновению пи
кирующего момента, и аппарат как бы подныривает под поток. На 
больших углах атаки срыв потока развивается в центральной части и 
при низком расположении ЦМ  (Ут) мотодельтаплан сам опускает 
нос, уменьшая угол атаки.

Диапазон перемещения рулевой трапеции мотодельтаплана по 
оси х составляет около 2 0 ° и ограничен: с одной стороны (на себя) 
трапеция упирается в пилота, с другой (от себя) -  силовой стойкой 
(тросом) или длиной рук пилота. Часть этого диапазона расходуется 
на угловое перемещение крыла и изменение угла атаки, а часть -  на 
отклонение мототележки от равновесного положения для создания 
момента управления.

Для принятых схем мотодельтапланов относительные координа
ты Ц М  (при нейтральном балансировочном положении) должны на
ходиться в пределах:
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где

X , =(0,28...0,3l) • bcax;

YT = -(0 ,5 ...0 ,75)-bcax,

у  _ Z m 'Xi .
Г V " ' ’

r v  9 
L m i

  у  у
v  _  т  сах А-т

— Y -Yу  — сах т Y,

т ,  -  массы всех элементов мотодельтаплана;
Х(, у, -  координаты центров масс элементов на центровочном 

чертеже.
В процессе компонования центровочного чертежа необходимо 

стремиться, чтобы положение ЦМ при расчётах было расположено 
на некотором расстоянии ЛХТ позади вертикали, опущенной из оси 
подвески мототележки, чтобы обеспечить положительный угол тан
гажа ф да 3 ...4° мототележки при посадочном положении, особенно 
при посадке на неровные грунтовые площадки и обеспечить малый 
разнос масс по оси х.

3.7 АЭРОДИНАМИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ МОТОДЕЛЬТАПЛАНА

Аэродинамическая компоновка мотодельтаплана определяется 
двумя элементами: крылом и мототележкой. Подъёмная сила созда
ётся крылом, и по статистике и продувкам в аэродинамической трубе 
коэффициент подъёмной силы Cv изолированного крыла, коэффи-

* а кр

циент сопротивления С х и аэродинамическое качество Ккр на раз-
а кр

ных режимах полета представлены в табл. 3.3.

Аэродинамические коэффициенты крыла

Таблица 3.3

Параметры Взлёт
Набор высоты. 

Крейсерский полет
Режим,

Vv max

С у а к р 1,1 0,8 0,4
г'-'Хакр 0.22 0,089 0,06

Ккр ... 5-° _ 9,0 . . 6’7. -  _
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Л обовое сопротивление мотодельтаплана учитывает взаимное 
влияние крыла и сопротивление мототележки. Интегральным крите
рием аэродинамического совершенства мототележки является про
изведение сопротивления Схамт на площадь миделя SMT. И лобовое 
сопротивление подвесной системы составляет:

Сх ' ^МТ
С., =■ d'~

S

Д ля мототележек типа “Тандем” СХамт = 0 ,7 ...0 .8 , площадь миде
ля SMT =  0,8 ... 1,0 м2, типа “Дуэт” -  СХамт = 1,1... 1,2, SMT= 1,1... 1,3 м2.

Суммарные аэродинамические характеристики мотодельтаплана 
определяются по формулам:

С У
г1 —г"1 1 г' • v  — ат
V-' v  V- v  V 9 t v . .  Г1"хя wx '-'Х » ^мд памд “кр ап С х

амд

В табл. 3.4 представлены характеристики мотодельтапланов типа 
“Тандем” и “Дуэт” .

Таблица 3.4

Аэродинамические характеристики мотодельтапланов

Параметры Взлёт
Набор высоты. 

Крейсерский полет
Режим,

Vv max

Т 
ан

де
м с ч 1,1 0,8 0,4

С Ч . 0,248...0,26 0,117...0,129
1

0,088...0,1

к мд 4,4...4,2 6,84...6,2 4,54...4,0

нГ) С Ч., 0,28...0,298 0,1495...0,167 0,12...0,138

1̂МД 3,93...3,69 5,35...4,8 3,33...2,9

Определение остальных параметров и характеристик осуществ
ляется по методике расчёта, изложенной для лёгких самолетов в па- 
рагр. 2.4.
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3.8 АЛГОРИТМ ПРОЕКТИРОВАНИЯ И РАСЧЕТА 
МОТОДЕЛЬТАПЛАНА

В качестве примера приводим алгоритм проектирования и расчё
та мотодельтаплана для геологоразведки, используя метод проекти
рования от прототипов, статистических и экспериментальных дан
ных по аэродинамическим и массовым характеристикам.

Исходные данные:
решаемые задачи: аэрофотосъёмка, магнито-ртутно-метрический 

анализ, аэровизуальные, транспортно-связные работы;
условия эксплуатации: степная, холмистая, лесистая, тундровая 

и лесотундровая местность;
целевая нагрузка: пилот, оператор и спецоборудование или груз 

массой 180 кг;
принятая схема: двухместный, типа “Тандем”, раскосно-расча- 

лочный с носовым обтекателем, по лётно-техническим характери
стикам и составу оборудования позволяющий автономную эксплуа
тацию в безаэродромных условиях, выполнение маршрутных полё
тов одиночно или в составе пары, днём в простых метеоусловиях;

лётно-технические характеристики: Vmax > 100 км/ч;

VKp > 80 км/ч;

Vy > 2,5 м/с; L > 200 км;

ограничения: Ь разб < 50 м при f  = 0,1, w = 0; Н = 0 м;
оборудование: пилотажно-навигационное и радиосвязное

(“БРИЗ”);
критерий оценки эффективности: приведённая производитель-

~  тщ , VKp L max 2,
нос гь П   -  > 100000 км /ч.

т т

Аэродинамические характеристики и данные силовой уст ановки

Исходные аэродинамические характеристики крыла, мототележ
ки и мотодельтаплана (см. табл. 3.3, 3.4).

Для принятой схемы мототележки сопротивление С Хмт = 0,75; 
SMT = 0,9м2; СХмт • SMT = 0,675. Характеристики мотодельтаплана 
представлены в т а б л .3.5.
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Аэродинамические характеристики мотодельтаплана
Таблица 3.5

Параметры Взлёт Набор высоты. 
Крейсерский полет

Режим,
Vv max

Суз 1,1 0,8 0,4
Сха 0,26 0,125 0,095
к 4,2 6,4 4,2

“С” 1.6 3,0 2,2

Силовая установка. Расчётные данные:
КПД винта т|в на5 0,65, т]в Крейс 0,7, т|втах 0,75,

-  КПД редуктора г|р = 0,97;
р

-  коэффициент тяги винта К v = —̂ -=2,5 кг/л.с.;
N 0

-  удельный расход Се = 0,3 кг/л.с.ч.;
УД

-  удельная масса силовой установки усу = 1,1 кг/л.с.;
-  расчётные коэффициенты: “А”=45; “В”=34.

Удельная нагрузка на крыло и энерговооруж ённость

Каждому значению удельной нагрузки на крыло р0 соогветству<
определённая N 0, зависящая от расчётных условий и заданных лё 
ных характеристик:

заданной длины разбега

т = _________________Р о _________________ .

, Й " с „ , т р , ( к , й „ т ) ’

вертикальной скорости набора 

V = "А"- N

максимальной скорости полёта

Vm„ = ' 'C " " B " 3 /N „ .p 0 .

Если задаться разными р0 , то получим и соответствующее : 

чение N 0. Так, для р0 = 18 кг/м2 получим N 0 = 0,15 из первого ус 
и конкретную длину разбега:вия
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L - =    -  = 48,5 м;
pEno 1,1-9,81 -0,125-(2,5 0 ,1 5 -0 ,1 )

V = 4 5 - 0 ,1 5 - 4,5л^  =3,77 м/с; 
у 6,4

1 8

Vmax = 2 ,2-34^0,15-18 = 104 км/ч; VKp = 0,75• Vmax = 78 км/ч.

Взлётная масса первого приближения по уравнению существо
вания J1A:

m т ш .+ т обт 0 -  — — — — .
1 -  Ш кр -  т Мт  -  т Су  -  Ш Т

-  Т*р 2’5 п . з о  где Шкр —-------= —  = 0,139,
Ро 18 

Шмт = 0,14 (см. п. 3.5.1);

in Су = 7 су No = 1,1-0,15 = 0,165;

т об = Ю кг (см- табл. 3.2).

Подставляя рассчитанные Значения, получим:

180 + 10
т . . = ---------------------------- = j 87 кг.

0 1 -0 ,1 3 9 -0 ,1 4 -0 ,1 6 5 -0 ,0 6 5

М ощность  двигателя:

N0 = N 0 -m 0 =0,15-387 = 58 л.с.

По табл. 3.2 выбираем двигатель “Ротакс-582” с N0 = 64,4 л.с. и 
Щдв = 45 кг.

Площадь крыла:

3  = Щ = 387 = 2 , 5 „ 2 

Ро 18
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Взлётную массу второго приближения определяем как сумму 
масс отдельных частей мотодельтаплана:

т кр =  2 ,5 -2 1 ,5  =  5 3 ,75кг; 

т мт = 0 ,1 4 -3 8 7  = 54,18 кг; 

ш су =  45 кг;

т ., = 0 ,0 6 5 -3 8 7  =  25,16 кг; 

т об = 1 0 ,0  кг; 

т ц.н =  1 80 ,0  кг; 

ш 0 =  368 кг.

Проектные параметры мотодельтаплана, рассчитанные во втором 
приближении: 1 1 ^ = 3 6 8  кг; р0 = 17,2 кг/м2; S = 21,5; 1М0 = 6 4 ,4 л .с .;

No = 0,175 кг/л.с.
Лётно-технические характеристики уточняем с новыми данны

ми:

17 2
L ,  = --------------------- 7--------------------- -  = 37,8 м;

ра!° 1,1 -9,81 -0,125 (2 ,5 -0 ,1 7 5 -0 ,1 )

V = 4 5 - 0 , 1 7 5 - = 4  96 м/с; 
max 6,4

Vmax = 2,2 ■ 34 • ^/0,175-17,2 = 108,1 км/ч;

L = 270 • ̂ 1 ^ . .  6 .4 • - 2 -  -  294 км;
345 0,3

-  180-0,75-108-294 лппппп 2/
П = -------------------------- = 170370 км /ч.

25,16

Все выбранные параметры мотодельтаплана вполне обеспечива
ют заданные лётно-технические требования, удовлетворяют ограни
чениям и критерию оценки.
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4 ПРОЕКТИРОВАНИЕ АВТОЖ ИРОВ

Автожир -  это летательный аппарат тяжелее воздуха, подъемная 
сила которого создается ротором (несущим винтом -  НВ) большого 
диаметра, вращающимся от встречного потока воздуха на режиме 
авторотации. Авторотирующий ротор как несущая поверхность вы
годно отличается от неподвижного крыла самолета, планера, дельта
плана и мотодельтаплана тем, что не имеет критического состояния, 
обусловленного нарушением обтекания профиля (срыва потока) на 
больших углах атаки и потери скорости, потери подъемной силы и 
управляемости. У автожира потеря скорости приводит к парашюти
рованию и восстановлению поступательной скорости и подъемной 
силы за счет раскрутки НВ. Благодаря этому автожир более безопа
сен, чем самолет, и выгодно отличается следующими качествами:

-  малая посадочная горизонтальная скорость, которую при со
ответствующем управлении в момент посадки можно свести почти к 
нулю;

-  возможность крутых спусков с пробегом после посадки до 
10 м;

-  малый разбег перед взлетом, особенно при наличии устройст
ва предварительной раскрутки НВ (разбег составляет 30 ...50  м);

-  большой диапазон горизонтальных скоростей полета без по
тери высоты. При правильно выбранном НВ отношение максималь
ной скорости полета к минимальной у автожира может достигать
4 ,5 ...5 ,0 , а у самолетов при той же нагрузке на 1 кВт мощности толь
ко 2 ,5 ...3 .

Управление в полете осуществляется отклонением оси НВ, и 
эффективность управления не зависит от скорости полета. Для пари
рования момента от вращающегося НВ необходимо иметь верти
кальное оперение (ВО) с рулем направления (PH) для управления 
относительно вертикальной оси. Относительная площадь ВО:

Sbo = = 0 ,0 2 , SPH = (0,4...0,5) SB0 ,
F OM

где SBo ~ площадь вертикального оперения;
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1;ом ометаемая площадь НВ;
Spu площадь руля направления.
Удлинение \ в о =1,3...1,5, сужение т?в о =2...3.
Необходимая тяга автожира для горизонтальной скорости полета 

создается винтомоторной установкой, ничем не отличающейся от 
самолета или мотодельтаплана. Все рекомендации по проектирова
нию мототележки и расчета массы для мотодельтаплана (см. парагр. 
3.1, 3.4, 3.5) могут быть использованы для проектирования автожира.

4.1 ВЫБОР ПРОЕКТНЫХ ПАРАМЕТРОВ

При проектировании автожира для выполнения народнохозяйст
венных задач (см. гл.1), используя опыт построенных сверхлегких 
автожиров [6 ], [7], можно рекомендовать следующие параметры и 
характеристики. Диапазон максимальной скорости полета 100... 
180 км/ч; крейсерские скорости 80... 130 км/ч; аэродинамическое 
качество НВ, достигаемое на этих скоростях полета, составляет 
Кнв = 11 ...12 ,5; г| = 0 ,7 ...0 ,8 ; минимальные скорости, достигаемые 

при эксплуатации автожира, составляют Vmin = 37 ...4 6  км/ч.
М аксимальная масса целевой нагрузки аналогична нагрузке для 

мотодельтапланов (см. парагр.3.2).
Удельная нагрузка на ометаемую площадь несущего винта

mn 2
р0 = —— = 7... 12 ДаН/м“, нагрузка на мощность двигателя составляет

Fом

4 ,3 ...8 ,3  ДаН/кВт, энерговооруженность N0 = 0,12...0,24 к В т /Д а Н . 

Мощность применяемых двигателей N 0 = 3 0 ...6 0  кВт, высокооборот
ные с редуцированием до оборотов толкающего или тянущего винта 
пв = 1400... 1800 об/мин, диаметрами DB = 1,5... 1,6 м. Дальность и 
высота полета определяются назначением и выполняемыми задачами 
автожиром.

4.2 ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ НЕСУЩ ЕГО ВИНТА

Внешние формы лопасти НВ характеризуются типом профиля 
сечений лопасти и очертанием лопасти в плане: прямоугольная, тра
пециевидная или смешанная. От внешних форм зависит: получение
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высоких значении подъемной силы, максимальной скорости гори
зонтального полета; малое изменение положения центра давления 
(ЦД) в рабочем диапазоне углов атаки сечений лопасти; значение 
Суашах’ с УаГШП’ « крит, Мкрит; простое конструктивное и технологическое 
выполнение лопасти. Профили применяют крыльевые, двояковыпук
лые или симметричные серии NACA 230 с С = 0,06...0,18 или сим

метричные серии NACA 00-12, т.е. С = 0,12. Лопасть имеет геомет-

T l D l  2

рическую крутауа = -(3...5°). Площадь, ометаемая НВ, F0M = — - м"

аналогична по своему значению площади крыла самолета, а удельная

т онагрузка на ометаемую площадь р0 = — является важнейшим па-
Г

ОМ

раметром, определяющим летные свойства автожира.

F Z
Коэффициент заполнения несущего ви н таа  = —— — показывает,

Fом

какая часть ометаемой площади (занята) заполнена площадью лопа
стей. На сверхлегких автожирах число лопастей ZJT = 2. Обычно

Вл 7 • Z
а  = 0,031 ...0,046. Также а  = •

Диаметр НВ выбирается в зависимости от взлетной массы ш0 и 
выбираемой конструктором р0 = 7 ... 12 ДаН/м2:

пт г* ff-7r-RHBШ ирина лопасти: С = ----------—  м.

Часто используют в расчетах радиус НВ Rhb, относительный 

радиус Т = 0 ,7 и хорду лопасти Во,7 , угол установки лопасти ср0 7 , т.е.

на 70% радиуса. Углом установки лопасти ср называется угол, обра
зованный хордой элемента лопасти и плоскостью вращения втулки 
НВ, а по длине лопасти все элементы имеют различные углы ф, т.к.
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имеется геометрическая крутка. Ш аг НВ условно оценивается уста
новочным углом ф на 7 “ 0 ,7 . Наиболее выгодными НВ, удовлетво
ряющими требованиям уравновешенности и большого т?в, являются 
винты, имеющие Z;I > 2, и вес НВ оказывает влияние на маховые ха
рактеристики движения лопасти. Поэтому для получения хорошей 
весовой отдачи масса НВ должна составлять 9 ... 15% взлетной массы 
т 0 автожира.

Характеристика режима полета автожира ц показывает отноше
ние скорости потока, лежащего в плоскости вращения, к окружной 
скорости конца лопасти, т.к. в полете происходит косая обдувка НВ:

где /х -  кинематический параметр режима полета; в горизонтальном 
полете на максимальной скорости ц = 0 ,35 ...0 ,4 ; при вертикальном 
полете ц = 0;

V -  скорость горизонтального полета, м/с; 
ffpiB — угол атаки НВ; 
o R  -  окружная скорость, м/с; 
со -  скорость вращения НВ, об/с.
Азимутом или углом азимутального положения лопасти ф назы

вается угол между нулевой линией и продольной осью лопасти в 
данный момент времени. Азимут отсчитывается от 0 до 360° по на
правлению вращения винта.

Лопасти НВ должны крепиться к втулке с помощью 
горизонтального и вертикального шарниров, чтобы разгрузить 
корневую часть лопасти от изгибающих моментов и выравнить 
аэродинамические силы, возникающие по разному за счет движения 
лопастей по потоку и против потока при вращении и изгибающих 
моментов в ее плоскости, возникающих от инерционных нагрузок и 
сил лобового сопротивления. Лопасти должны иметь ограничители 
по взмаху и азимуту.

Крепление НВ осуществляется к пилону мототележки так, как у 
мотодельтаплана крепится крыло.
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Рис. 4.1. Крепление НВ к пилону мототележки

На рис. 4.1 приводится крепление НВ с жестко закрепленными 
лопастями и управление отклонением оси НВ ручкой управления в 
продольном и поперечном направлениях шарниром с двумя степеня
ми свободы относительно оси X и Z. Наиболее рациональные для 
сверхлегких автожиров диаметры НВ: DHb =  6 ; 6,1; 6,2 м.

4.3 РАСЧЕТ ВЗЛЕТНОЙ МАССЫ АВТОЖИРА

Взлетная масса автожира Шо рассчитывается в первом прибли
жении по уравнению существования:
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где т , ш -  масса целевой нагрузки в кг, задается конструктором в за
висимости от назначения автожира:

шсл -  масса служебной нагрузки в кг, зависит от числа пилотов, 
пассажиров;

m K, т су, т Т, гпобупр-  относительные массы конструкции, сило

вой установки, топлива, оборудования и управления,определяются 
по статистике в соответствии с рекомендациями (см. парагр. 2.2; 3.3; 
3.4; 3.5).

В дальнейших расчетах взлетная масса гп0 уточняется, т.к. пара
метры и характеристики автожира зависят от ш0 и сама взлетная 
масса тоже зависит от выбираемых или рассчитанных параметров и 
характеристик.

4.4 РАСЧЕТ ЛЕТНЫ Х ХАРАКТЕРИСТИК АВТОЖИРА  

4.4Л Аэродинамические характеристики НВ

Угол установки лопастей НВ ф зависит: от кинематического па
раметра режима полета /г; коэффициента подъемный силы профиля 
лопасти Суао; тангенса угла наклона кривой подъемной силы по углу 
атаки профиля лопасти, определяемого по кривой Суа = f  (се) для вы-

dC,
бранного профиля лопасти а ю = i ~  ̂ = С“ ; коэффициента профиль-- — Са '

da
ного сопротивления лопасти Схар; коэффициента концевых потерь 
лопасти В (В = 0,97).

Ф = (1 + 4 ,5р.2 )
Cvn„ 1,1251 С

В 2 I  Суао у
(1 -  0 ,8р 2)

С.,
Определение Суао и ар для угла установки ф неудобно, т.к. в 

С Уао

общем случае Схар является сложной функцией Суао. Определение



этих параметров осуществляется по диаграмме Ш ренка, построен
ной по профильной поляре НВ [Схар= f(Cyao)], и представляет собой

с Ха f Cv )
зависимость ——— = f  —_г°_ и отметками Суао на этой кривой.

V а*  /

На рис. 4.2 представлена диаграмма Ш ренка для наиболее 
распространенных профилей NACA230-12 и NACA00-12.

0 .0 2  0 .0 4  0 .0 6  0 .0 8  0 .1  0 .1 2  0 .1 4  Г

Рис. 4.2. Диаграмма Шренка (NACA230-12 и NACA00-12)

с Ха
Для определения СУао и —-2 -  уравнение для <р представляется в

^у
'  ао

виде

Kjcp + К 2
С

С,

г
* aP _  У  ао
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с Ха
Д ля определения Суао и — — задают <р0 7 рад и д. Из начала ко-

С Уао

ординат по оси абсцисс откладывают отрезок Крср, а затем от конца
1

отрезка проводят наклонную прямую под углом т = arctg до пе-
к 2

С . ( С ^' X
ресечения с кривой f ' У а

а„
В точке пересечения наклонной

V V  “ °° У'  ао 4 у

прямой с кривой диаграммы считывается значение Суа0, ордината 
с Ха С

этой точки дает — — . а абсцисса — —. Для автожиров до Суа0 = ОД 
С ау  СО

J  ао

расчетная поляра совпадает с экспериментальной кривой 1, показан
ной на рис. 4.3, и теоретическое значение профильного сопротивле
ния подсчитывается по формуле:

Схар = 0,01 (1+ Суао").

Коэффициент тяги НВ определяется по формуле:

С = —С -а(1 + 1,5и2 )В2 .
1 ^  У  ао

Окружная скорость НВ зависит от р0 и RHb:

Коэффициент протекания воздуха через винт:



Рис. 4.3. Экспериментальные поляры плоских 
лопастей (ш R = 220 м / с ) (MR = 0,645)

Угол завала тюльпана лопасти при протекании воздуха:

чо
2 р

1 -  0,5р.

( 4 -
- Ф о .7 +  к  |-

Профильное сопротивление НВ, кг:

Х р = 0 , 7 5 ^
В2

V C y a o  J

1+5 /И

(1+1,5 д 2 ) '

Индуктивное сопротивление НВ, кг:

X, =■
Шп Ст

4 р^Г2+^2 -в2
Угол атаки а 1ш несущего винта:

, Хр+Х,
«ив = “ э “ а 10 = a r c tg - J:----------а

m 10’
о

где от,- угол атаки эффективной плоскости вращения концов лопа
стей при маховом движении.
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Скорость полета автожира, м/с:

Y _  ы ^-пв 
c o s a HB

Вредное сопротивление всего автожира:

V 2х =— У с х - f -д.ВР 1-г ^  Ла16

В приближенных расчетах можно использовать следующие со
отношения:

Су
-  для V = 100 км/ч  —  -г|в = 2 ,5 ;

С * а

С Уа-  для V = 200 км/ч - —— -riB - 4 ,5 .
С *а

Задаваясь У)в и полетным Суа можно найти соответствующее зна
чение Сха.

Тяга винтомоторной установки, необходимая для горизонтально
го полета со скоростью V:

Р„ =  X p+ X j+ X Bp.

Индуктивная скорость полета о может быть определена по фор
муле:

Ст ■ coRuo 
о  = — нв м/с.

4у/р2 + X2

Тяга НВ автожира, равная взлетной массе на расчетной высоте 
полета:

т 0 = Т1Ш = 2р п ■ 7rR 2jB • V ■ и кг;

Тцв = ш0= (45,2 г/в ■ N 0 - Dhb)2/3,

где £ = 0,97 -  коэффициент учитывает потери мощности в трансмис
сии на охлаждение и уравновешивание реактивного момента несу
щего винта;

100



N 0 -  мощность силовой установки, кВт.
Мощность двигателя, необходимая для полета автожира, кВт:

Р -V
N =-

1000  • Т7В

4.4.2 Приближенный расчет летных характеристик

На стадии предварительных проработок проекта возникает необ
ходимость в быстрой оценке основных летных параметров и харак
теристик автожира, когда конструктор выбирает параметры, основы
ваясь на статических материалах. Для таких оценок можно 
использовать упрощенные формулы, полученные приближенным 
решением уравнений потребной тяги и мощности двигателя, необхо
димых для требуемой скорости горизонтального полета (см. 4.1.1) с 
определенными среднестатистическими допущениями.

4.4.2.1 М инимальная скорость горизонтального полета

Получение минимальной скорости в горизонтальном полете, по 
сравнению с самолетом, является важным преимуществом автожира 
и зависит от выбираемых параметров на стадии предварительного 
проектирования.

В горизонтальном полете тяга тянущей (толкающей) винтомо
торной установки с ПД определяется по формуле:

Р  0 Л 5 ^ С Ч ^ н в  1 +  V  . 4 ' m o 2 + ^ У с х  - f - A .

В2 СУао V 1 + 1,5р. В F0M ■ V • А 16 ^  а

На минимальной скорости вредное сопротивление незначитель
но и составляет в среднем Хвр = 0,03 Ртв, а кинематический параметр 
режима полета р  = 0,1. Коэффициент В = 0,97. В среднем винтомо
торная установка создает тягу (V = 0) на 1 кВт мощности 3,775 ДаН, 
т.е. Ртв = 3,775 ' N 0, где N 0 в кВт. С ростом скорости V тяга падает =  
на 10% , т.е. на V mjn Ртв = 3,4 N 0 ДаН.

Переводя скорость в км/ч, подставляя изложенные допущения и 
решая относительно V, получим:



Рис. 4.4. Зависимость Vmin у земли

Vmi„ = 7 , 7 ^ ^ ,  км/ч.

На рис. 4.4 дан график зависимости Vmin от удельной нагрузки 
р0 на ометаемую площадь НВ и нагрузки q на мощность ПД при 

полете у земли (Д =  1 -  относительная плотность воздуха). Для пря-

Сх
моугольных лопастей с обычными п роф илям и    «  0,025.

С Уао

4.4.2.2 Экономическая скорость

П отребная для горизонтального полета мощность двигателя на 
экономической скорости минимальна. Поэтому при определении ее 
значений необходимо дифференцировать уравнение потребной мощ 
ности

Считаем, что профильная мощность НВ не зависит от скорости 
полета, но все-таки уменьшается на 8 ... 10%. Переводя V в км/ч и 
решая уравнение относительно V, получим:



На рис. 4.5 приведен график экономической скорости в зависи-
ГП

мости от параметра — для разных удельных нагрузок на оме-

I V г
таемую площадь несущего винта при полете у земли.

V3)km/4

1 .0 , - f  м

Рис. 4.5. Зависимость V, у земли

Параметр /  ,С Х f  -  это сопротивление автожира, выраженное

сопротивлением плоской пластинки в м‘. На рис. 4.6 представлена 
зависимость этого параметра от скорости полета для автожиров 
взлетной массы ш0 -  200, 250, 300 кг и разных удельных нагрузок на

ометаемую площадь НВ р0 = 6 , 8 , 10, 12 кг/  2 .
/  м

Поэтому в предварительных расчетах всегда можно определить 
этот параметр, зная предварительную взлетную массу автожира.



Рис. 4.6. Зависимость lvCxa-f от скорости полета
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Потребная для горизонтального полета тяга двигателя на крей
серской скорости минимальна. Для ее определения необходимо диф
ференцировать уравнение потребной тяги

4.4.2.3 Крейсерская скорость

ЭР
av

— = о.

Для крейсерской скорости кинематический параметр режима по-
1 + 5р2

лета р  =  0 ,2 ...0 ,4 . Считаем, что выражение  -  = const, про-
1 + 1 ,5рг

фильное качество НВ составляет Кр = 8 ...10 , в среднем Кр = 9. Пере
водя V в км/ч и решая уравнение относительно скорости, получим:

i +
I C x - f

1 + 34-5— — 2—  км/ч.

кг
м 2

Рис. 4.7. Зависимость Укр у земли

Ш о

Z c x -f
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На рис. 4.7 приведен график зависимости крейсерской скорости
m

VKp от параметра —-и— - ометаемой площади НВ к f  для
L Cxa f

высоты полета Н = О (А = 1).

4.4.2.4 М аксимальная скорость полета

Н а максимальной скорости полета индуктивные потери состав
ляют около 10% от потребляемой мощности и уравнение баланса 
запишется так:

v 2Y c x -f
1,22 • т?тн ■ N 0 =N P+  — ,

ГВ 0 Р 1200

где N P -  профильная мощность, выраженная через профильное 
качество.

N  X P ' V  mo ' v
р 102 102Кр '

Подставляя в уравнение средние значения г|тв  = 0,75, q = 6  —— - ,

переводя V в км/ч и решая уравнение баланса относительно V, полу
чим:

28 N 0

где N 0 -  мощность ПД в кВт.

Н а рис. 4.8 показана зависимость максимальной скорости полета 
N n

от параметра ^ —   для полета у земли ( А = 1). Для других высот
2 , С ха f

полета необходимо учесть это параметром относительной плотности 
воздуха А .
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V m a x iкм 7ч

250

200

40 50 60708090100 200 300 4 0 0 5 0 0  700 N , кВт
Z C x / f " '

Рис. 4.8. Зависимость Vmax у земли

4.4.2.5 Разбег автож ира

Дистанция разбега автожира является важнейшим преимущест
вом перед самолетом из-за ее малой длины и зависимости от основ
ных параметров, выбранных при проектировании.

Уравнение движения автожира на разбеге:

ГП° ^  = Рт в - ХУ - f (m 0 - YHB) ’

где Ртв -  тяга тянущего (толкающего) винта ПД;

-  общее воздушное сопротивление автожира;

f  -  коэффициент сопротивления движению автожира по ВПП 
(см.2.4.5.4.);

УНв — подъемная сила НВ;

y hb  =  Тцв ' c o s a HH “  H HU s i n a HB,

где ННв — продольная сила, лежащая в плоскости управления и 
направленная назад;

а нв ~ Угол атаки между вектором скорости потока и плоскостью 
управления;

НцВ=ТцВ -tgO!io,

107



где а 10 -  угол отклонения назад эффективной плоскости вращения 
НВ, в которой располагаются концы лопастей.

Интегрируя уравнение движения автожира на разбеге, получим:

-разб

^разб

m 0 Г
29 '

dV,отр

Ртв -  X s  -  f  (m 0 -  YHB)
или

V,отр
Y

М Б

V mo

Согласно [1] V0Tp -  1,3, V^,, = 2,75 ̂ q - p 0 м/с; принимая осред-

ненные значения q = 6 ^ ^  f  = 0,1 и учитывая, что в момент отрыва
кВт

Yhb >  m0 и Рн в >Х, получим упрощенную формулу для длины разбе
га автожира с предварительно раскрученным НВ механическим при
водом:

Ьразб = 0,45 q2p0 М.

Рис. 4.9. Зависимость Ьразб от p0q2

На рис. 4.9 представлен график длины разбега, на котором Ьразб 
на 45 .. .75 м больше для нераскрученных предварительно НВ.
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