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1. ОБЩ ИЕ ТРЕБОВАНИЯ К КУРСОВОЙ РАБОТЕ

1.1. ЦЕЛЬ, ОСНОВНЫЕ ДА ДАЧ И
И СОДЕРЖАНИЕ КУРСОВОЙ РАБОТЫЦель курсовой работы — расчетным путем с привлечением экспериментальных данных получить аэродинамические характеристики летательного аппарата в заданном диапазоне изменения чисел Маха, углов атаки и высот полета. Эти характеристики являются исходными данными для исследования траектории полета, устойчивости и управляемости летательного аппарата и используются в дальнейшем при выполнении курсовой работы по динамике полета.Основной задачей курсовой работы является закрепление и углубление знаний студентов по курсу «Аэрогазодинамика».В процессе выполнения курсовой работы студент должен приобрести навыки в определении аэродинамических характеристик изолированных частей летательного аппарата и коэффициентов интерференции между ними в широком диапазоне изменения параметров полета. На основании этих данных он должен научиться рассчитывать аэродинамические характеристики летательного аппарата в целом. В результате студент приобретает навыки самостоятельной работы со специальной литературой и справочными данными по аэродинамике.Анализ результатов, полученных в процессе выполнения курсовой работы, позволяет выяснить характер зависимости аэродинамических характеристик летательного аппарата от параметров полета и оценить вклад каждой отдельной части аппарата в его суммарные характеристики.Содержание курсовой работы: полученные расчетным путем и представленные графически сквозные характеристики летательного аппарата, т. е. зависимости аэродинамических характеристик летательного аппарата от числа Маха набегающего потока М да для указанного в задании диапазона высот и углов атаки.

 

 

 

 
 
 
 

 
 

 

 

 



Е работе должны быть представлены следующие графики:
1) Схатр(Мх , Я);
2) Схадо(Мж);
3) Сха0(МО0); С//“(Мм) при Я =10 км;
4) Су,(У\х)- Сл'О1- (Мк) при Я=10км, а =¿2, 4, 6, 8°;
5) хР а (М и) .

Графики должны быть построены по численным значениям 
аэродинамических характеристик при числах Маха набегающего 
потока Мв , равных: 0,1; 0,3; 0,5; 0,7; 0,9; 1,0; 1,1; 1,3; 1,5; 2,0; 
2,5; 3,0; 3,5; 4,0; 4,5; 5,0, и при значениях высот Я, равных: 0; 10; 
20; 30; 40; 60 км. Примерный вид сквозных характеристик пока
зан на рис. 1.

1.2. ОФОРМЛЕНИЕ КУРСОВОЙ РАБОТЫ

Записка к курсовой работе включает: титульный лист, оглав
ление, задание на работу, чертеж летательного аппарата, основ
ную часть, приложения и список использованной литературы.

Записка к курсовой работе пишется на одной стороне листка 
белой бумаги формата 11 (297 x 210) с полями: 35 мм левый 
край, не менее 10 мм — правый, не менее 20 мм — верхний и 
нижний. Обложка записки изготовляется из плотной бумаги 
(ватмана).

Надписи на титульном листе выполняются тушью или 
черными чернилами по прилагаемой форме (приложение 1).

В основную часть пояснительной записки включаются все 
необходимые материалы по каждому разделу проекта: расчеты, 
обоснования, рисунки, таблицы, описания и т. д.
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Текст записки разделяется па разделы (главы) и подразделы 
(параграфы). Разделы должны быть пронумерованы арабскими 
цифрами в пределах всей записки. Подразделы (параграфы) 
нумеруются арабскими цифрами в пределах каждого раздела, 
например: «2.1» (первый параграф второго раздела). Разделы и 
подразделы имеют названия, которые пишутся крупным 
шрифтом. ,

Текст записки должен излагаться в безличной форме, напри
мер: «...величина коэффициента производной нормальной силы 
по углу атаки снимается с графика...». Нумерация страниц 
должна быть сквозной, включая схемы, рисунки, таблицы и при
ложения. Первой страницей является титульный лист, на кото
ром номер страницы не ставится. Ссылка на использованную 
литературу дается в косых скобках, например: «...с графика 
рис. 6 в работе /1/».

Цифровой материал должен оформляться в виде таблиц но 
прилагаемой форме (приложение 2).

Графический материал представляется на миллиметровой 
бумаге, при этом соблюдается формат текстового материала и 
такая же разметка полей. Допускается увеличение формата 
миллиметровки только в правую сторону. Графики должны рас
полагаться на миллиметровке с осью чисел Маха вдоль длинной 
стороны, а масштабы выбираться кратными 5 или 4. Чертеж 
летательного аппарата размещается после задания на работу, а 
графики сквозных аэродинамических характеристик размеща
ются в приложении. В качестве базового линейного размера 
должна выбираться величина диаметра корпуса летательного 
аппарата.

Записка, оформленная без учета указанных требований, 
к защите не принимается.

1.3. ТИПОВЫЕ СХЕМЫ ЧЛЕНЕНИЯ
Л Е ТА ТЕЛЕН ЫХ А НПА РА ТО В

Типичный летательный аппарат можно .рассматривать как 
совокупность корпуса летательного аппарата, одного или не
скольких типов крыльев и одного или нескольких типов ускори
телей. В зависимости от вида ускорителей (рис, 2,а,б) возможны 
две схемы расчета аэродинамических характеристик летатель
ного аппарата.

В случае, представленном на.рис. 2,6, расчет аэродинамиче
ских характеристик ускорителей проводится по методике, пол
ностью аналогичной методике расчета аэродинамических харак
теристик корпуса.
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Рис. 2. Схемы типов ускорителей: а — расчет конфигурации 
заменяется расчетом эквивалентного корпуса; б — расчет 
ускорителей данного типа аналогичен расчету корпуса; в—схе
ма замены действительной конфигурации эквивалентным 

корпусом 5] = 6’2
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В другом случае (рис. 2,а) расчет аэродинамических харак
теристик комбинации корпуса и ускорителя заменяется расче
том аэродинамических характеристик эквивалентного корпуса, 
геометрия которого получается по правилу: площадь каждого 
поперечного сечения эквивалентного корпуса равна сумме пло
щадей соответствующих поперечных сечений корпуса и ускори
телей (рис. 2,в).

2. РАСЧЕТ ПОДЪЕМНОЙ СИЛЫ
И СИЛЫ ЛОБОВОГО СОПРОТИВЛЕНИЯ
ИЗОЛИРОВАННОГО КРЫЛА И ИЗОЛИРОВАННОГО 
КОРПУСА ЛЕТАТЕЛЬНОГО 'АППАРАТА

2.1. РАСЧЕТ ПОДЪЕМНОЙ СИЛЫ
ИЗОЛИРОВАННОГО КРЫЛА

При малых углах атаки а коэффициент подъемной силы 
плоских (не закрученных) крыльев малого удлинения с симмет
ричным профилем пропорционален величине угла атаки:

Су а кр ~ Су кр а .
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Коэффициент производной подъемной силы по углу атаки свя
зан с коэффициентом производной нормальной силы крыла по 
углу атаки соотношением (при малых а)

Суа ~СУ“ .У а кр ^кр ’

Коэффициенты производных подъемной и нормальной сил по 
углу атаки Су“кр и Су“р имеют размерность 1/град.

Производная Су“р = (д Сг/кр / д а)а=0 зависит, главным 
образом, от числа М х и от формы крыльев в плане, характе
ризуемой для трапециевидных крыльев удлинением /.кр, сужением 
г, кр и углом стреловидности х- Из теории подобия и линейной 
теории крыльев малого удлинения можно записать:

=/(^кР/1М2 -1|; Якр<ёХо,5; Хкру7? цкр).
Здесь хо,5 — угол стреловидности по линии, проходящей через 
середины хорд; с — относительная толщина профиля крыла. 
Для тонкого крыла Хкрр с = 0, по линейной теории следует, что 
относительное сужение слабо влияет на величину Су“р/Лкр. 
Этот результат предполагается справедливым и для крыльев 
конечной толщины (Хкр у/ с^=0). На рис. 3,а,б,в,г нанесены 
зависимости Су“р/Лкр, полученные путем обработки экспери
ментальных данных (данные для крыльев с разными сужениями 
осреднялись). Кривые построены по параметрам Хкр1§хо,5; 
ХкрК с в зависимости от «приведенного» удлинения крыла 
л =Лкр]/|М2-1|.

Графиками рис. 3 следует пользоваться в диапазоне чисел 
от нуля до предела применимости линейной теории, т. е. 

примерно до М„ = 5. Для сокращения числовых расчетов при 
определении Су* на рис. 4 приведена вспомогательная номо
грамма. Результаты расчетов должны быть приведены в виде 
таблицы (см. табл. П2.1).

2.2. РАСЧЕТ ПОДЪЕМНОЙ СИЛЫ
ИЗОЛИРОВАННОГО КОРПУСА

При малых углах атаки коэффициент подъемной силы кор
пуса рассчитывается по формулам:

С//аф : = ^Уаф а ’ 
С^аф = Уф а ОФ / 57,3 , 

где СхаОф—коэффициент лобового сопротивления при а = 0 
корпуса, методы расчета которого будут рассмотрены ниже, а
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коэффициенты производных подъемной и нормальной сил по 
углу атаки имеют размерность 1/град.

Согласно теории тонких осесимметричных тел нормальная 
сила появляется только на участках корпуса с переменной пло
щадью поперечного сечения 5%, причем знак этой силы зависит 
от знака производной с15х!с1х, где х — координата сечения но 
продольной оси связанной системы координат. Расширяющиеся 
части корпуса (</х / ¿/х > 0) создают положительную, нор
мальную силу, сужающиеся (с/Ях/^х<0) — отрицательную 
нормальную силу, а нормальная сила цилиндрических частей 
равна нулю.

Однако опыт показывает, что при сверхзвуковых скоростях 
цилиндрические части корпуса, примыкающие к расширяющим
ся частям, также создают некоторую нормальную силу. Этот 
факт учтен в экспериментальных зависимостях, представленных 
на рис. 5,а,б,в, посредством параметра Хп/Хн.

Величина коэффициента производной Су'" зависит от формы 
корпуса и определяется как сумма коэффициентов производных 
нормальной силы по углу атаки отдельных частей корпуса,
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умноженных на отношения характерных площадей этих элемен
тов к площади миделя корпуса:

где Су] — коэффициенты производных нормалыщй силы по углу 
атаки отдельных элементов корпуса (определяется 
по табл. 1),

5, — характерные площади отдельных элементов корпуса 
(для сужающихся и расширяющихся частей — пло
щадь большего основания),

Зф— площадь миделя корпуса.
Результаты расчетов должны быть приведены в виде таб

лицы (см. табл. П 2.2).

2.3. РАСЧЕТ ЛОБОВОГО СОПРОТИВЛЕНИЯ
ИЗОЛИРОВАННОГО КРЫЛА И ИЗОЛИРОВАННОГО КОРПУСА

Коэффициенты лобового сопротивления изолированного кры
ла и изолированного корпуса представляются в виде суммы 
двух слагаемых:

О х а кр С*Х а о кр I к р  ,

О х а ф  — С х а цф ~Н С х а ¡ф ,

где Сха о к р  и Схл Оф— коэффициенты лобового сопротивления 
крыла и корпуса соответственно при а  — 0, а Сха / к р и Сха ; ф - 
коэффпциенты индуктивного сопротивления крыла и корпуса, 
под которыми следует понимать сопротивление, зависящее от 
угла атаки.

Лобовое сопротивление крыла при а = 0 складывается из 
профильного, волнового и донного сопротивлений:

*̂Ха 0Кр =  Схап +  Сха в р СХадонкр- 
Профильное сопротивление обусловлено вязкостью воздуха. 
Оно определяется в основном силами трения и в незначительной 
степени ■— разностью давления в носовой и хвостовой частях 
профиля.

Волновое сопротивление — это сопротивление давления, 
обусловленное сжимаемостью воздуха. Оно возникает при 
М 0 0> М к р , когда обтекание крыльев сопровождается появле
нием скачков уплотнения.
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Элементы корпуса Эскизы

Конус или оживало со сфери- 4 ¿и ,ческим затуплением + цилиндр —•-------

4
—

г /

Конус или оживало с плоским 
затуплением + цилиндр

Сужающиеся части

А



Продолжение табл. I

Методика определения нормальной силы

= Су*1 - (Сг/“п-С^ф) г2
Су*1; Су*11 по рис. 5,а или 5,6 

при Хц/Лн=/ц//н и ЛЦ/ХН=О соответственно, 
Су1ф по рис. 5,в для полусферы

Су а = Су*1 - (Су*11 - Су*т) (^ I а2у
Су*1; Су*11 по рис. 5,а или 5,6 при Хц/Хн= 

= 1а /¿н и Хц/Хп =0 соответственно, Сг/“т по 
рис. 5,в для плоского торца

V

Су* = 0 — 112корм) ■

где т) корм — £¿2 / ¿Л
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аб
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Донное сопротивление появляет
ся при использовании профилей 
с затупленными задними кромка
ми, которые могут применяться 
при больших числах Мя  . По
явление его объясняется отрывом 
потока на задней кромке.

Таким образом, можно счи
тать, что сопротивление давления 
для крыла при а — 0 является 
суммой волнового и донного сопро
тивлений: 

Лобовое сопротивление корпуса 
при а =  0 можно разделить по 
физической природе на сопротив
ление трения и сопротивление дав
ления:

6 Д  я о ф =  ^ДалОФ й ^ Д  а тр ф ‘

Сопротивление трения представ
ляет собой результирующую сил 
трения, приложенных ко всей 
поверхности корпуса. Сопротив
ление давления •—- это результирую
щая сил избыточного давления, 
действующих, главным образом, 
на части корпуса с переменной 
площадью поперечных сечений, а 
также на донный срез:
^Дад О Ф =  б?Ха11 ~г С х а до н  ф

Здесь Сха„ — коэффициент силы 
сопротивления расширяющихся час
тей, а Схакорм — коэффициент 
силы сопротивления сужающихся 
частей.
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3. РАСЧЕТ ПРОФИЛЬНОГО СОПРОТИВЛЕНИЯ КРЫЛА 
И СОПРОТИВЛЕНИЯ ТРЕНИЯ КОРПУСА

3.1. РАСЧЕТ ПРОФИЛЬНОГО СОПРОТИВЛЕНИЯ КРЫЛА

Расчет профильного сопротивления крыла* и сопротивления 
трения корпуса существенно упрощается, если абсолютная тем
пература поверхности тела 7’пов равна так называемой темпе
ратуре восстановления (температуре адиабатической или тепло
изолированной стенки) Тг:

Тг= Т (I + 0,2гМ^ ),
где Т — абсолютная температура окружающей среды,

г—коэффициент восстановления температуры, равный 
0,845 при ламинарном и 0,88 при турбулентном погра
ничном слое.

В этом случае коэффициент профильного сопротивления опре
деляется ио формуле.

С.Кап — 2 С) м—о Гр Г|м • ( 1 )
где т]с — коэффициент, учитывающий влияние относительной 

толщины с профиля крыла, определяется по рис. 6;
т]м—коэффициент, учитывающий влияние сжимаемости, оп

ределяется по рис. 7 (определение относительного поло
жения точки перехода ламинарного пограничного слоя 
в турбулентный Х( будет дано ниже);

Рис. 6. График для определения поправочного коэффициента т)с
20



Рис. 7. Зависимость коэффициента трения плоской пластины 
от числа

2 С/м=о — удвоенный коэффициент трения плоской пластины 
в несжимаемом потоке, определяется но рис. 8 или по 
формулам: для ламинарного пограничного слоя
Ре < 485000 или го - I

о,оов

0,007
0.006

0,005

0,000

0,005

0.002
0.001

Рис. 8, График для определения удвоенного коэффициента трепня 
плоской пластины
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для турбулентного пограничного слоя Кс>107 пли Д = О 
9 ГГ ___0,91

(]„Ке)2,58 5

дл,я смешанного пограничного слоя 0<лй<1 и 485-103<Ре< 107 
9 Г/ = °-91 _2С'М=О (^Ее)2.58 Ес’

Число Рейнольдса определяется по формуле.

где V т—скорость набегающего потока, 
Ь — средняя хорда крыла, 
V — кинематический коэффициент вязкости.

Значение скорости набегающего потока может быть найдено 
по формуле

V. =М0О а,
где а~ скорость звука на заданной высоте, определяется по 
табл. П3.1.

Значения коэффициента А находятся из табл. 2.
'Г а б л и на 2

Ее( 3- К)5 5 • 105 1015 3 • 10,;

А 1050 1700 3300 3700

Переходное число Рейнольдса Ис, находится по формуле 

где лу— длина ламинарного участка пограничного слоя, изме
ренная вдоль хорды. Величина х( зависит от многих факторов.

Для тщательно отполированных поверхностей при отсутствии 
теплопередачи и для нулевого градиента давления (Ке/)0 можно 
приближенно определить по рис. 9. Шероховатость турбулизи- 
рует пограничный слой и смещает его к носику тела. В этом 
случае (Ие^о определяется по рис. 10 в зависимости от произ
ведения для ряда значений чисел (А — высота бугорков
шероховатостей, определяется по табл. П3.2, £ — длина тела).

Рис. 9 и 10 относятся к заостренным конусам, плоским 
пластинам, а также к полым цилиндрам, ось которых парал- 
22



Рис. 9. График для определения критического 
числа Рейнольдса для гладких тел

7 
/ X

7
/

] / / /
/7*

\
X

/
-7—-

—

дельна направлению набегающего потока. В последних двух 
случаях передняя кромка должна быть тщательно скруглена. 
При заостренной передней кромке пластины или цилиндра про
исходит преждевременная турбулизация пограничного слоя и, 
как показывает опыт, (Ке/)0 уменьшается примерно вдвое по 
сравнению со значениями на рис. 9 и 10.

Смещение точки перехода может быть вызвано не только 
общей шероховатостью поверхности, но также единичными не
ровностями в носовой части тела (например, гребнями или 
канавками, расположенными перпендикулярно потоку). На 
рис. II показана зависимость (1?е,)0 от произведения у 5 

Рис. 10. График для определения критического числа Рейнольдса 
при шероховатой поверхности тела
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где к и В — высота и ширина гребнд или канавки, а £ — длина 
тела (хорда крыла, длина корпуса и т. д.). Уступ на поверхно
сти, например, соединение листов обшивки внахлестку, эквива
лентен гребию пли канавке такой же высоты с отношением 
к/В = 0,5. Ряд заклепок с выступающими головками дает при
мерно такой же эффект, как гребень, высота и ширина которого

Рис. 11. График для определения критического числа Рей
нольдса при наличии отдельных неровностей на поверхности тела

Даже при потайной клепке головки заклепок выступают над 
поверхностью обшивки (приблизительно па 5% диаметра голов
ки).

Практически можно считать, что если на ламинарном участке 
находятся соединения отсеков, панелей пли листов обшивки 
встык или же внахлестку, а также сварочные швы, ряды винтов 
или заклепок, то в этом месте происходит турбулентный переход 
пограничного слоя. К этому же результату может привести 
излом обводов профиля крыла.

Если форма профиля обеспечивает отрицательный градиент 
давления (разгон потока), то найденное по рис. 10 и 11 значение 
(Re/)о следует увеличить па 40% (при Ма > 1), сохраняя ус- 
JíOBHG X/. Хр min*

При 7’пов = Tr Rey = (Re/)0, а относительная координата точки 
перехода определяется по формуле

х/ Kef

При дозвуковых скоростях полета точка перехода близка 
к месту максимальной толщины профиля, поэтому можно при
нимать Xt ~ Хс .
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В местах сопряжения крыльев с корпусом существование 
ламинарного пограничного слоя маловероятно.

С учетом этого обстоятельства найденное значение ху надо 
уменьшить еще на 15%.

Если на поверхность крыла падает скачок уплотнения, вы
званный какой-либо другой частью летательного аппарата, то 
пограничный слой за скачком всегда следует считать турбу
лентным. Условие Т„ов = Тг может иметь месТо только в том 
случае, когда полет длительный, установившийся и, кроме того, 
потери тепла от излучения с поверхности тела равны притоку 
тепла от солнечного излучения и от работающего двигателя.

Если Тпт=^Тг, то Схап определяется следующим образом. 
Зная Т, 7’пов, Ее и Ми , подсчитывают определяющую (сред
нюю по толщине пограничного слоя) температуру

Г = 0,5 (Т + 7’п.,в) +0,22 (77-7^ )
и число Ие', соответствую
щее этой температуре,

Ее7 = Ее(7’/Г)‘.7е_

По рис. 12 находят отно
шение Ее^/ (Ее/) о и опре
деляют . Удвоенный 
коэффициент трения плас
тины для несжимаемою 
потока 2С/М=.о опреде
ляют по рис. 8 при 
Ее = Ее7, а затем находят 
Схя„ по формуле (1). 
Если 7’пов неизвестна, 
считать, что Т пов = Тг. 
Результаты расчетов дол
жны быть представлены 
в виде таблицы (см. 
рис. П3.2).

г ~ 
т — ....

0,2 0,0 0,6 0.0 1.0 Г„^1Тг

Рис. 12. Влияние температуры поверх
ности тела на критическое число Рей

нольдса

3.2. РАСЧЕТ СОПРОТИВЛЕНИЯ ТРЕНИЯ КОРПУСА

Пренебрегая влиянием кривизны поверхности на силу трения, 
а также наклоном отдельных элементов поверхности к оси кор
пуса, можно написать

. 2 С/ /’ф _ 2 С/Л^о
СХатрф 2 ¿’ф “ 2 ’

где 7ф—площадь смоченной поверхности корпуса (без площади 
донного сечения).
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Удвоенный коэффициент трения 2 С/М=о определяется так же, 
как и для крыла, только в данном случае Ке подсчитывается по 
длине корпуса, а безразмерная координата X/ вычисляется как

где У/ — площадь части поверхности корпуса, обтекаемой лами
нарным пограничным слоем. Координата перехода ху 
определяется так же, как для случая крыла.

Результаты расчетов должны быть представлены в виде таб
лицы, аналогичной табл. Г12.3.

4. РАСЧЕТ СОПРОТИВЛЕНИЯ ДАВЛЕНИЯ КРЫЛА

4.1. ВОЛНОВОЕ СОПРОТИВЛЕНИЕ ПРИ а = 0

По теории крыльев конечного размаха в сверхзвуковом потоке 
коэффициент волнового сопротивления при а = 0 является 
функцией с л едующ! i х величин:

-уфрК (-4^ ;МХ — 1'; AKptg%c ; щР; Форма проф.),

где уу—угол стреловидности по линии максимальных толщин 
крыла.

На рис. 13,а,б,в нанесены зависимости Схаво/ (Дрс2) для трапецие
видных крыльев с ромбовидным профилем.

Отметим, что при лкр tg/o.s = 0 и М^ — 1 значительное 
влияние оказывает параметр Хкр \/ с , как это и следует из 
тр анс з в у ков ых 11 ра в пл подобия.

Для грубых расчетов в качестве сэкв можно принимать сред
нее арифметическое относительных толщин на конце и в корне 
крыла (при наличии корпуса — в бортовом сечении).

Для расчета Схяв0 крыльев с произвольным симметричным 
профилем можно использовать формулу

Схав0 = (С^аво)ромб [1 + ф (Д— OI- (2).

где (Схав())ромб определяется по рис. 13, причем отсчиты
вается по линии максимальных толщин крыла с данным профи
лем (а не с ромбовидным); К определяется по табл. ПЗ.З, а 
Ф — ио рис. 14. Формула (2) позволяет рассчитать и построить 
зависимость Схав0 = /’(Мх) при М х > 1.

В диапазоне Мьр<М<х> < 1 эта зависимость строится при
ближенно таким образом, чтобы при М =- Мкр выполнялись 
условия Схав0=0 и д Схав0/¿*Мх = О, т. е. кривая была бы 
касательно к оси абсцисс.
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Рис. 13.а. График для расчета 
видным профилем при

волнового сопротивления крыльев с ройбо
се = О, ,гс = 0,5. ||кр = 1
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Рис. 14. График для рас
чета коэффициента ср

Значения Мкр зависят, главным образом, от относительной 
толщины и формы профиля, угла стреловидности, удлинения и 
коэффициента нормальной силы крыльев.

Для перехода от (М11Р)пр0фК Мкр крыльев необходимо ввести 
поправки на конечность размаха и стреловидность крыльев по 
линии максимальных толщин:

Мкр — (Мкр)проф Д М кр х + Л Мкр X .

Рис. 15. Изменение критического числа 
Маха в зависимости от угла стрело
видности крыла по линии макси-

мальных толщин
30

Значения ДМкрх и ДМкрх 
находятся по рис. 15 и 16 
соответственно. Для грубых 
прикидок значение (Мкр) прОф 

Рис. 16. Изменение критического числа 
Маха в зависимости от удлинения

крыла



можно определить по формуле
(Мкр)проф = 1-0,7/"-3,2сС1/3/2.

Для определения в курсовой работе числа Ми, при котором 
возникнет волновое сопротивление, необходимо положить Су = 0.

4.3. ДОННОЕ СОПРОТИВЛЕНИЕ КРЫЛЬЕВ

Коэффициент донного сопротивления крыла отличен от нуля 
только для крыльев с затупленной задней кромкой. Коэффици
ент Схалонкр, отнесенный к площади консолей, определяется 
формулой

бДа дон кр дон кр , (*->)

где И— отношение толщины задней кромки к хорде крыла,

Применение профилей крыльев с затупленной задней кром
кой может оказаться целесообразным при больших числах М 
и больших толщинах с профиля.

4.4. ИНДУКТИВНОЕ СОПРОТИВЛЕНИЕ КРЫЛА

Коэффициент индуктивного сопротивления крыла может быть 
рассчитан по формуле

(.Ха/кр = ОУкр '57,3‘Сукр 57"з>
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где Су*имеет размерность 1/град, а а — град;
К„н к-,.-, —коэффициенты интерференции (расчет коэффициен

тов интерференции рассмотрен в разд. 6);
сг — теоретическая величина коэффициента подсасы

вающей силы, отнесенная к квадрату величины ко
эффициента нормальной силы крыла, определяется 
по рис. 18.

/о — угол стреловидности по передней кромке крыла); 
£— коэффициент реализации подсасывающей силы, 

определяется по рис. 19. На крыльях с заостренной

Рис. 19. График для расчета коэффициента реализации 
подсасывающей силы



передней кромкой подсасывающая сила практически не реали
зуется и можно считать § = 0.

Если пренебречь интерференцией, то выражение (3) упрос
тится:

Схл I кр = Су“р( 1 — 57,3- е ср Су“р)

Результаты расчетов по разд. 4 должны быть представлены 
в виде таблиц (см. табл. П2.4, П2.5).

5. РАСЧЕТ СОПРОТИВЛЕНИЯ ДАВЛЕНИЯ КОРПУСА
5.1. СОПРОТИВЛЕНИЕ НОСОВЫХ И КОРМОВЫХ ЧАСТЕЙ

Под носовыми частями понимаются расширяющиеся участки 
корпуса, а под кормовыми — сужающиеся. Сопротивление но
совых частей определяется числом М ж, удлинением носовой 
части и ее формой, что отражено на графиках рис. 20,а,б,в,г.

На рис. 21,а,б, представлены зависимости сопротивления кор
мовых частей от числа Мж при различных значениях цкорм и 
'’•корм- При определении значений т]корм и Хкорм следует пом
нить, что графики на рис. 21,а,б справедливы только при неболь
ших угл-ах наклона образующей кормовой части к осп тела вра
щения (примерно до 20°), когда сохраняется плавное обтекание. 
При более крутых обводах возникает срыв потока. В первом 
приближении можно считать, что часть тела вращения, находя
щаяся за точкой отрыва потока, не влияет на лобовое сопротив
ление тела. При расчете Схакорм нужно поступать следующим 
образом:

1) проводится касательная к телу под углом 20° (рис. 22);
2) часть тела за точкой касания отбрасывается;
3) для оставшейся части тела определяются геометрические 

параметры Х*Орм , п*орм и по рис. 21,а,б определяется Сха|Орн. 
Носовое и кормовое сопротивления всего корпуса находятся как 
суммы соответствующих сопротивлений отдельных частей кор
пуса, умноженных на отношение характерных площадей этих 
частей к площади миделя:

Су — V Су '' • Су — V Су ——
илан — ан I с. ? а корм л а корм г с >I °ф / °ф

где 3,— площадь большего основания для частей с переменной 
площадью поперечного сечения. Следует заметить, что в отли
чии от коэффициента нормальной силы, значения коэффициентов 
сил сопротивления давления носовых и кормовых частей не за
висят от наличия за этими частями цилиндрических участков 
и их величины.

Формулы для определения Сха„ и Сл'акврм приведены 
в табл. 3.
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Рис ')0,а. График для расчета сопротивления носовых частей 
конической формы
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Рис. 20,в. График для расчета сопротивления носо
вых частей ожиналыюй формы

Рис. 20,г. График для расчета сопротивления 
носовых частей эллиптической формы
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20

Рис. 22. Схема нахождения донного сечения

Т а б л и ц а 3

Формулы, для расчета сопротивления носовых и кормовых частей

Элементы корпуса Эскизы
Методик а определен и я 

сопротивления Носовых 
и кормовых частей

Конус по рис. 20,а,б

Оживало —(СХ __— . _— по рис, 20,Б

Полусфера, ци
линдр с плоским 
торцем или эллип
тическая головная 
часть

-€[--------- 1~

-ец- ——

по рис. 2О.г

д ¿4 1

Конус или ожива-
ло со сферическим 1>н
затуплением

Схан ~ Сх ан 0 е2 X 
X СО82 е) С.Гасф С;

Сл'ан по рис. 20,а пли

¡9,в при А,|1=7У';
Сл'асф ПО рис. 20,г для 
сферы
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Окончание табл. 3

5.2. ДОННОЕ СОПРОТИВЛЕНИЕ КОРПУСА

Донное сопротивление обусловлено возникновением разре
жения за тупым основанием тела. Величина разрежения, уста
навливающаяся за донным срезом корпуса, зависит от многих 
факторов: формы кормовой части, наличия пли отсутствия хво
стового оперения, реактивной струп, длины корпуса, состояния 
пограничного слоя, температуры поверхности и т. д.

Коэффициент донного сопротивления тела вращения, отне
сенный к площади миделя, можно подсчитать по формуле (4)
где (—Рдо!,)^! —коэффициент донного давления для тел 
вращения без сужающейся кормовой части (т) корм = 1), опреде
ляются по рис, 23:.
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К,1 — коэффициент, учитывающий форму кормовой части, 
определяется по рис. 24.

Зависимости, приведенные на рис. 23, 24, справедливы при 
М > 0,8. При дозвуковых скоростях полета (Мж<0,8) коэф
фициент донного сопротивления может быть приближенно най
ден по формуле

Следует заметить, что при Мда<0,8 донное сопротивление яв
ляется функцией высоты, что объясняется влиянием погранич
ного слоя на величину донного разрежения.

Сх 3 дон ф
0,0155 .9 >;° дон

''¡корм 5ф 5
.(5)

-|. <?. при М г1а < 0,8
<'.0155

а Л, -1 корм • (6)

Рис. 24. Влияние сужения кормовой части на коэффи
циент донного давления

При определении площади донного среза 5Д0Н и Кц следует 
учитывать замечание, сделанное в предыдущем разделе. Если 
обводы кормовой части достаточно круты (угол наклона обра
зующей больше 20°), то предварительно следует найти фиктив
ные параметры Х*орм и т]*Орм (см. рис. 22), а также фиктив
ную площадь донного среза и затем использовать их при 
нахождении К<, и в формулах (4) ... (6),
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Если из донного среза вытекает реактивная струя (при рабо
тающем двигателе), Схадонф определяется по формулам 
(4)... (6), но в этом случае за 5д0и следует принимать площадь 
кольца, заключенного между внешней окружностью донного 
среза и окружностью среза сопла.

5.3. ИНДУКТИВНОЕ СОПРОТИВЛЕНИЕ КОРПУСА

В диапазоне малых углов атаки индуктивное сопротивление 
корпуса

Здесь Су^ имеет размерность 1/град, а а — град;
— коэффициент, учитывающий перераспределение 

давления по отдельным расширяющимся частям 
корпуса, определяется по формуле

= 2 £,•
« *’Ф

где £,•— коэффициенты, учитывающие перераспределение давле
ния по отдельным расширяющимся частям корпуса, оп
ределяются по рис. 25;
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5,- — характерные площади расширяющихся частей, рабные 
разнице площадей большего и меньшего оснований соот
ветствующих частей корпуса.

Результаты расчетов по разделу 5 должны быть представ
лены в виде таблицы (см. табл. П2.6, П2.7).

6'. РАСЧЕТ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ. ХАРАКТЕРИСТИК 
СИСТЕМЫ КРЫЛЬЯ + КОРПУС

Аэродинамические характеристики комбинации корпус + 
крылья нельзя получить простым сложением соответствующих 
.характеристик ее частей. Это объясняется тем, что вследствие 
интерференции, т. о. взаимного влияния крыльев и корпуса, их 
аэродинамические характеристики изменяются. В первом при
ближении можно пренебречь изменением лобового сопротивле
ния крыла и корпуса, вызванным взаимной интерференцией, и 
считать, что изменение аэродинамических характеристик ограни
чивается изменением нормальной силы.

Из рассмотрения физической картины взаимодействия кор
пуса и крыльев следует, что влияние корпуса на крылья выра
жается в увеличении истинного угла атаки крыльев и приводит 
к появлению на крыльях дополнительной нормальной силы У;,,р. 
Влияние крыльев на корпус выражается в распространении по
вышенного давления с нижней поверхности крыла и разрежения 
с верхней на соответствующие участки поверхности корпуса и 
приводит к появлению на корпусе дополнительной нормальной 
силы У,-ф. Изменение нормальной силы собственно крыльев 
вследствие влияния на них корпуса характеризуется коэффици
ентом :

где У’—производная нормальной силы изолированного крыла 
по углу атаки.

Изменение общей нормальной силы несущей поверхности 
вследствие взаимного влияния корпуса и крыльев характеризует
ся коэффициентом Каа:

V ’ г У ’ х У' кр Т ' I кр I 'I ф 
7’
' кр

/'.а , / щ. а , /> а
СУкр + ^У I Кр ‘Ь О// ф

¿У кр

Значения.коэффициентов интерференции определяются по фор
мулам:

К к« X
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При М и > 1
7С яя ” яя. 4“ (Аяя ^яя ) 2 Хв ) ] гкУ’М^И 7

при Мк < 1 АФа ~ Лая ^ПС *^М ^Н5
в которых А’яя и Л*я —теоретические значения коэффициен
тов интерференции с учетом влияния только сужения крыла цкр, 
определяются по формулам Л

/Ся = 3 О + Д (1 — Д)

Ч кр

где Г> ~-= В 11 — относительный диаметр корпуса;
I — полный размах несущей поверхности;
И— диаметр корпуса.

Влияние пограничного слоя корпуса на величину коэффици
ентов интерференции учитывает коэффициент хпс:

(1 - 2/32 -л 1 Д 01 кр— 1) ‘8*1
\1 1 — О2 ° 1 ( 1 — £>) (т) кр + 1)

Здесь 6* — относительная толщина вытеснения, определяемая 
по формуле

6* = .. ,.—Ь (1 -I 0.4 М ~ 4- 0.147М1 - 0.006 М3^ ).
V

где ¿1 — расстояние от носа корпуса до середины бортовой хор
ды крыла.

Учет влияния сжимаемости осуществляется коэффициентом 
хм , определяемым по рис. 26,

/Л 1-8 2.2 2.6 5.0 3
Рис. 26. График для расчета х

~Т..
Ь—- —

Зависимость коэффициентов интерференции от длины перед
ней части корпуса учитывает коэффициент хн :

х„ 0,6 + 0,4 (1 — е-°'5/°) .
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Функция Р осуществляет учет влияния длины хвосто
вой части корпуса:

<в) = 1 —тЙгц {ф [ (/Уб + I - ф [Ьхв/ТВ ]}. (7)
2 Ь б I &

Здесь использованы обозначения:

' Ь хвЬ ХВ -- ”7—— ------ ,
ТРГС-1

в = I 4+ (1 + 8 Л2) , (8)
\ '|Кр/

где £хв — длина хвостовой части корпуса (от конца бортовой 
хорды до кормового среза корпуса). 

Ь6— длина бортовой хорды.
Функция Лапласа-Гаусса Ф[г] от аргумента г определяется по 
рис. 27.

Расчет коэффициента Д'™ при Мда >1 существенно упро
щается, если £хв > 0,7, так как в этом случае Д(ДХВ) ~ 1.

Рис. 27. График функции Лапласа-Гаусса
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7. РАСЧЕТ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА В ЦЕЛОМ

Летательный аппарат в целом представляет собой, в общем 
случае, совокупность корпуса; / различных типов крыльев; 
/ различных разновидностей ускорителей, по М/ каждой разно
видности.

Значения коэффициентов подъемной силы летательного аппа
рата в целом и производной подъемной силы летательного ап
парата в целом по углу атаки, связанные между собой в диа
пазоне малых а соотношением 
делены по формулам:

Оу а = С//аф ■?“ + 2 2 Кул 1 Су

Оуя— Су^а, могут быть опре-

ак₽‘ ¿'м 1 — ■'

£к₽2 ж V м. ги* . ‘Ууск 7
I с I и*/а '’СК 1 о >

где Суаф, Су’ф, С(/акрг, Су'Ц;р1 — коэффициенты подъемной 
силы и производной подъемной силы по углу атаки изолирован
ных корпуса и крыльев; ,• — коэффициент интерференции 
корпуса и крыльев /-го типа; Суауск/, С//’уск/— коэффициенты 
подъемной силы и производной подъемной силы по углу атаки 
изолированного ускорителя /-го типа (определяются аналогично 
соответствующим характеристикам изолированного корпуса); 
¿'кр; — характерная площадь крыла /-го типа (площадь одной 
консоли крыла в плане); 5уск / — характерная площадь ускори
теля /-го типа (площадь максимального поперечного сечения); 
5М—площадь миделя летательного аппарата в целом, под кото
рой нужно понимать площадь миделя корпуса в случае бескры
лых летательных аппаратов и площадь крыла в плане для кры
латого летательного аппарата.

Значения коэффициентов сопротивления трения, сопротивле
ния давления при а = 0, лобового сопротивления при а = О и 
индуктивного сопротивления летательного аппарата в целом 
могут быть найдены по формулам:
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6’, 

-X?
ус« 7
о ,Сх 31 = Схагф +2 2 Сха; кр , 2 М/ Сха г уску

где N1 — количество консолей крыла ¿-го типа, а Схатруску-, 
СхалОуск/, Схаоуск/, С.Га/уск/ “ КОэффиЦИвНТЫ СОПрОТИВЛвНИЯ 

трения, сопротивления давления при и = 0, лобового сопро
тивления при а = 0 и индуктивного сопротивления ускорителя 
/-го типа (определяются аналогично соответствующим характе
ристикам изолированного корпуса).

8. РАСЧЕТ КООРДИНАТЫ ФОКУСА 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА ПО УГЛУ АТАКИ

Фокусом ЛЛ по углу атаки называют точку приложения той 
доли нормальной силы, которая пропорциональна углу атаки. 
Это значит, что момент аэродинамических сил относительно 
оси 02, проходящей через фокус, не зависит от угла 
атаки. Знание положения фокуса необходимо для определе
ния устойчивости и управляемости аппаратов. Из опре
деления фокуса аппарата следует, что если аппарат состоит 
из корпуса, передних и задних несущих поверхностей (крыльев) 
и ускорителей, координаты фокусов которых обозначены соот
ветственно хрф, Хткр, Хло, л>уск, то справедливо равенство 

’■де хЛ—координата фокуса ЛЛ; У®, У7, У7р , У^ф, ^уску ■ 
составляющие производной нормальной силы по углу а, созда
ваемые аппаратом в целом У7, корпусом У£, передними ¿-го 
типа п задними /?-го типа несущими поверхностями (соответ
ственно У7рг, Уф), ускорителями /-го типа Ууску-

После сокращения на получим
кр >'

Лт кр I

б Уск I I

I ’
Таким образом, для определения фокуса аппарата в целом 

необходимо определить фокусы его частей.

X./. РАСИСТ ФОКУСА ИЗОЛИРОВАННОГО КОРПУСА

В общем случае корпус. ЛА можно представить в виде носо
вой конической части, ряда комбинаций усеченного конуса и 
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цилиндра и кормовой части (см. рис. II 2.1). Координата фокуса 
комбинации носовой конической части с цилиндром определяется 
по теории удлиненных тел с учетом эмпирических поправок:

Хр нЦ-ц = Ь „-------  + Л , (9)

где £„—длина конической части;
1КН—объем носовой конической части;
5Ц—площадь цилиндрической части;

А —смещение фокуса носовой части при увеличении числа 
Маха определяется по эмпирическому графику (рис. 28).

Координата фокуса комбинации усеченного конуса и цилинд
ра производится следующим образом.

Усеченный конус достраивается до полного (присоединенная 
фиктивная часть конуса показана на рис. П2.1 пунктирными ли
ниями). Обозначим через x'fhî, L'„i координату фокуса и длину 
носовой части после достроения усеченного конуса, соответствен
но через x"f„î, L"„ ,— координату фокуса и длину фиктив
ного конуса (см, рис. П2.1). Координаты фокуса х'е„ и 
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можно определить по формуле, аналогичной (9), например

X г |11 Ь н I *с "С X г и I Ч” А / ,

где все величины имеют тот же смысл, что и в формуле (9), но 
относятся к достроенному (либо фиктивному для х"у„1) конусу. 
Величина А, определяет расстояние от вершины г-го конуса до 
носка аппарата. Координата фокуса комбинации «усеченный 
конус — цилиндр» будет следующая:

Координату фокуса кормовой части ХукоРм можно приближенно 
принять равной расстоянию от носа ЛА до середины кормы. 
Координата фокуса изолированного корпуса находится по 
формуле

ф— Су<Х1-у + 2 Скорму корм у "1 •
Су/ I у -1

ДО. РАСЧЕТ ФОКУСА ПЕРЕДНИХ И ЗАДНИХ КРЫЛЬЕВ

Расчет фокуса проведен на примере задних крыльев, опре
деление фокуса передних несущих поверхностей не имеет прин
ципиальных отличий.

При расчете координаты фокуса крыла полагается, что коэф
фициент нормальной силы крыла, обусловленной углом атаки, 
можно представить в виде суммы трех слагаемых: коэффициента 
нормальной силы изолированных крыльев. Су’ а; коэффи
циента дополнительной нормальной силы крыльев, вызванной 
влиянием корпуса, Сг/“ (/¿7.7,—1) а; коэффициента нормальной 
силы, индуцированной крыльями па корпусе, Сг/’р (Кга—/г,а)а.

Координаты точек приложения этих сил обозначают соответ
ственно через Хунзкр, Худ, до, ф . Координата фокуса крыла 
о II р ед ел и тс я в ы р а ж опием

Х/’кр , [Ху из 1{р + (/? 77 1 ) Ху Д -4- (К 77. Й77 ) X/-/ ф ] .

Положение фокуса изолированного крыла отсчитывают от нача
ла средней аэродинамической хорды (САХ) крыла:

Хгпзкр ~ Хд ,,р -р Ьд ХуИЗКр ,

где Хдкр—координата начала САХ крыла;
ЬА кр — САХ крыла ;
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хгизкр — безразмерная координата корпуса, выраженная в до
лях САХ и отсчитываемая от начала САХ.

Величина хтизкр определяется по рис. 29,а,б,в,г в зависимо
сти от параметров подобия Ц/М^-1, А-кр1ёХо,5 и П кр ■ 
Координату дополнительной нормальной силы крыльев можно 
определить по формуле

Хгд = Хг вЗКр —Ь^ё %о>5 ■
Здесь /о,5 — угол стреловидности крыла,

/1 — расстояние между фокусом изолированного крыла 
и точкой приложения дополнительной нормальной 
силы консоли, выраженное в долях размаха крыла 
/кр/2 (рис. 30). Значения приведены на рис. 31.

Координата точки приложения нормальной силы корпуса, 
индуцированная крыльями Хн$, может быть рассчитана по 
формуле

Хг,ф = хб-~ Л (¿хв) (£хв) , (10)

где х—координата начала бортовой хорды,
Ь6—величина бортовой хорды. 

Величина К (Ахв) определяется формулой (7). 
Величина (А хв), входящая в выражение (10),

л Д») -1—577

X ф (Ахв/"2В) ,
где В определяется по формуле (8), а Ф [г] —функция Лапла
са-Гаусса, определяется по рис. 27.

При достаточно длинной хвостовой части корпуса £хв >0,7 
можно принять

А .(Ахв) - 1;

Л (¿хв) - 1 •

Если донный срез корпуса совпадает с концом бортовой хорды 
^хв ТО

К1 (Ахв) = 1 — ^1—(1 — е-^б ) .

При дозвуковых и звуковых скоростях полета Мда -< 1 следует 
принимать

А(АХВ) = /д (Ахв) = 1 
и Хпф — Х(, + Ь б х Г с •

Результаты расчетов координаты фокуса должны быть пред
ставлены в табличной форме.
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Рис. 31. График 
для расчета вели-.

чины

Рис. 30. Схема, поясняющая 
смысл величины /■,
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Приложение 1
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1986 г.
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Приложение 2

Образцы расчетных работ и настоящем приложении приведены для гипо- 
тического аппарата, чертеж которого приведен на рис. П2.1.

Рис. П.2.1

Основные геометрические характеристики:
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Таблица П2.7
Индуктивное сопротивление корпуса

5п1— 5н2— ; 5и2 —

Моо ЬУф,
1/град

?и1 £ Н2 $-
(?х,ф

а = 2е | а = 4°
а = 6° а = 8°

0,1

0,3

Таблица П2.8

Аэродинамические характеристики летательного аппарата в целом

Л1; = М/ = ; Ям=ф —' ’> л ^кр' ~ > '5уск/ —

Мао Сх аТр Сх .1 до Сх а о

Сх а 1

од.
1/град

Су“,
1/града —2° а=4° '■< = 6° а = 8°

ОД

0,3
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Т а б л и ц а  П3.2

Характер Класс Примерная высота
поверхности ЧИСТОТЫ бугорков, мкм

4 40,
Механически обработан- 5

6
20
10 '

ные детали 7 6,3
8 3,2
9 1,6

Листы дюралюминиевые, 
анодированные 6... 10

То же, окрашенные с по
мощью пульверизатора 20...30

Т а б л и ц  а ПЗ.З

Просрил ь Коэрриаиент К

Ромдоёидный /

Че тырехугольный 3 ? /
Рхс (1-Хс )

Ш ест иугольны й
/

/ -  а
' Т

Синусоидальны й л:2

8
Образованный  
д угам и  о к р у  я с 
ностей из и парабол

0
3

Ромбовидный с 
зат упленной  
за д не й  кр ом ко й

ё0Р JА ( ' ■ Ч

ч  .

Ш ест иугольны й
С зат упленной  
з а д н е й  кром кой —

L  а ,

/7_ а с h а ~Т0 h = T

Д озвуковой 2 .5 .. ■ 4

Рлинобидмый — = 2 -
_/
4
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