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В В Е Д Е Н И Е

Целью курсовой работы является приобретение студентами навыков 
практического использования знаний по курсу аэродинамики летательных 
аппаратов в процессе самостоятельной работы со специальной и спра
вочной литературой по аэродинамике для определения аэродинамических 
характеристик летательного аппарата.

Задачей курсовой работы является получение расчетным путем с 
привлечением экспериментальных данных аэродинамических характеристик 
летательного аппарата в заданном диапазоне чисел Маха, углов атаки 
и высот полета. Эти характеристики являются исходными данными для 
исследования траектории полета, устойчивости и управляемости лета
тельного аппарата и используются в дальнейшем при выполнении курсо
вой работы по динамике полета.

В содержание курсовой работы входит определение расчетный путем 
и представление графически зависимости аэродинамических характерис
тик летательного аппарата от числа Маха набегающего потока М^. для 
указанного в задании диапазона высот и углов атаки.

В работе должны быть представлены следующие графики:

-fp ( ,  h )  \

с^а (М„ j , h ~  /О км ;

сга (М „ ,<*•), h - ю  КМ . <*= 2 ’ V", 6 \  в*  ;
Хр (М„).
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Рис.В,I . Пример сквозных 
аэродинамических характеристик 
летательного аппарата

Графики должны быть построены 
по численным значениям аэродина
мических характеристик при числах 
Маха набегающего потока , 
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 при зна
чениях высот h , равных 0 ; 10; 

Н«в 2 0 ; 30; 40; 60 км. Примерный вид 
характеристик показан на рис.В.1.
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I.  ОЩЯЕ ТРЕБОВАНШ к ОбОК.ШПЮ курсовой работы

I . I .  Структура курсовой работы

Курсовая работа должна сокержать следующие части:
титульный лист;
реферат;
содержание;
введение;
основную часть;
заключение;
список использованных источников.
На титульный лист выносятся названия университета и яафедры, а 

также название курсовой работы, фамилия и инициалы студента, номер 
его группы, год написания курсовой работы и фамилия преподавателя, 
руководиваего работой.

Реферат должен содержать сведения об объеме курсовой работы, 
количестве иллюстраций, таблиц, количестве использованных источников, 
перечень ключевых слов и текст реферата. Перечень ключевых слов дол
жен характеризовать содержание реферируемой курсовой работы и содер
жать от 5 до 15 ключевых слов в и тенительном падеже, написанных в 
строку через запятые. Текст реферата должен отражать объект иссле
дования, цель проводимой работы, метод исследования, полученные ре
зультаты, область применения. Объем реферата около 1200 знаков.

Содержание представляет собой перечень разделов курсовой рабо
ты в порядке их следования е обозначением номеров страниц, на кото
рых они начинаются.

Во введении деляны быть приведены цели и задачи курсовой работы, 
необходимость ее проведения и ее место в общей схеме баллистического



проектирования летательного аппарата.
В основной части дается обоснование выбора методики расчета, 

описывается эта методика расчета и приводятся результаты расчета по 
выбранной методике.

Результаты расчетов представляются в виде таблиц и рисунков, 
отображающих требуемые функциональные зависимости рассматриваемых 
параметров.

Заключение должно содержать краткие выводы по результатам 
проделанной работы с теоретическим и физическим обоснованием основ
ных функциональных зависимостей.

Список использованных источников представляет собой список пе
чатных работ в виде книг, журнальных статей, методических пособий 
и методических указаний, которые были использованы при выборе мето
дики и проведении расчетов. Список источников составляется в порядке 
следования ссылок на них в тексте описания курсовой работы.

1.2. Правила оформления курсовой работы

Текст курсовой работы пишется от руки на одной стороне листа 
белой бумаги формата А4 (297x210 мм).

При написании текста следует соблюдать следупцие размеры полей: 
левое -  не менее 30 ш ,  правое -  не менее ГО мм, верхнее -  не менее 
15 мм, нижнее -  не менее 20 мм.

Распечатки расчетов на ЭВМ должны соответствовать формату А4. 
Если формат распечаток превышает размеры формата А4, то их следует 
сложить соответствующим образом, удобным для прочтения результатов 
расчетов. Распечатки включаются в общую нумерацию страниц курсовой 
работы и помещаются после заключения в виде приложения.

Текст основной части курсовой работы делится на разделы, под
разделы и пункты.

Заголовки разделов пишутся симметрично тексту прописными бук
вами. Переносы слов в заголовке не допускаются. Точка в конце заго
ловка не ставится. Если заголовок состоит из двух предложений, их 
разделяют точкой. Заголовки подразделов и пунктов пишутся с абзаца, 
начинающегося на 15-17 мм правее границы левого поля. Эти заголовки 
пишутся строчными буквами кроме первой прописной. Заголовки разделов 
подразделов и пунктов образуют содержание курсовой работы.

Расстояние между заголовками и текстом должно быть не менее 
20 мм.



Каждый раздел следует начинать с новой страницы.
Страницу курсовой работы нумеруются арабскими цифрами.
Титульный лист включается в общую нумерацию, па титульном листе 

номер не ставят, а на последующих страницах номер проставляется в 
правом верхнем углу на полях.

Разделы должны иметь порядковую нумерацию в пределах всей кур
совой раооты и обозначаются арабскими цифрами с точкой в конце. 
Введение и заключение не нумеруются.

Подразделы нумеруются арабскими цифрами в пределах каждого раз
дела. Номер подраздела состоит из номера раздела и порядкового номе
ра подраздела, разделенных точкой. Б конце номера подраздела должна 
оыть точка.

Пункты нумеруются арабскими цифрами в пределах каждого подраз
дела. Номер пункта состоит из номера раздела, подраздела и текущего 
номера пункта, разделенных точкой. В конце номера пункта должна 
стоять точка.

Иллюстрации (таблицы и рисунки), которые расположены на отдель
ных страницах, включают в общую нумерацию страниц.

Рисунки обозначаются словом "Рис." и нумеруются последовательно 
арабскими цифрами в пределах раздела. Номер рисунка должен состоять 
из номера раздела и порядкового номера рисунка, разделенных точкой. 
Номер рисунка помещают ниже поясняющей надписи для данного рисунка.

Таблицы нумеруются последовательно арабскими цифрами в пределах 
раздела. В правом верхнем углу таблицы над соответствующим заголов
ком помещается надпись "Таблица" с указанием номера таблицы. Номер 
таблицы должен состоять из номера раздела и порядкового номера таб
лицы, разделенных точкой.

При переносе части таблиц на другой лист слово "Таблица" и 
номер ее указывают один раз справа над первой частью таблицы. Над 
другими частями пишут слово "Продолжение". Если в курсовой работе 
несколько таблиц, то после слова "Продолжение" пишут слово "табл." 
и указывают номер таблицы.

Формулы в курсовой работе нумеруют арабскими цифрами в пределах 
раздела. Номер формулы состоит из номера раздела и порядкового номе
ра формулы в разделе, разделенных точкой. Номер указывают с правой 
стороны листа на уровне формулы в круглых скобках. Нумеровать сле
дует те формулы, на которые есть ссылка в тексте.

Иллюстрации (таблицы и рисунки) должны быть четко выполнены. 
Иллюстрации выполняются на отдельных листах.
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Рисунки выполняются на миллиметровой бумаге карандашом. Сетка, 
подписи, надписи и обозначения осей делаются также карандашом.

Иллюстрации должны быть расположены так , чтобы их было удобно 
рассматривать без поворота курсовой работы или с поворотом по часо
вой стрелке. Иллюстрации располагаются после первой ссылки на них.

Иллюстрации должны иметь наименование. при необходимсти иллю
страции снабжают поясняющими данными (подрисуночный текст). Наимено
вание иллюстрации помещают над ней, поясняющие данные -  под ней.

Каждая таблица должна иметь заголовок. Заголовок и слово ''Таб
лица" лип тел с прописной буквы. Заголовок не подчеркивают.

Заголовок каждой графы таблицы должен начинаться с прописных 
букв, подзаголовок -  со строчных, если он составляет одно предложе
ние с заголовком, и с прописных, если подзаголовок самостоятелен. 
Делить головки таблицы по диагонали не допускается. Высота строк 
должна быть не менее 3 мм. Графу " пп " в таблицу включать не сле
дует .

Таблицу размещают после первого упоминания с ней в тексте таким 
образом, чтобы ее можно было читать без поворота курсовой работы 
или с понеротом по часовой стрелке. Таблицу- с большим количеством 
строк допускается переносить на другой лист. При переносе заголовок 
помещают только над ее первой частью. Таблицу- с боль пли количеством 
граф допускается переносить на другой лист. При этом повторяется бо
ковик таблицы на каждом листе.

Пояснение значений символов и числовых коэффициентов следует 
приводить непосредственно под формулой в той же последовательности, 
в какой они даны в формуле. Значение каждого символа и числового 
коэффициента следует давать с новой строки. Первую строку объяснения 
начинают со слова "где" и без двоеточия.

Уравнения и формулы следует выделять из текста свободными стро
ками. Выше и ниже каждой формулы должно быть оставлено не менее од
ной свободной строки.

Ссылки в тексте на источники допускается указывать порядковым 
номером по списку источников, выделенных двумя косыми чертами.

Ссылки на иллюстрации указывают пооядковым номером иллюстрации, 
помещенным в круглые скобки.

Ссылки на формулы указывают порядковым номером формулы, заклю- 
ченкы. в круглые скобки.

На все таблицы должны быть ссылки з тексте, при этом слово "Габ 
лица" в тексте пишут полностью, если таблица не имеет номера, и сок-
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ращекно "табл." -  если имеет номер.
Список источников должен содержать перечень источников, исполь

зованных при выполнении курсовой работы.
Источники следует располагать в порядке появления ссылок в тек

сте курсовой работы.

2 . ФОРМИРОВАНИЕ РАСЧЕТНОЙ СХЕМЫ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Типичный летательный аппарат можно рассматривать как сово
купность корпуса летательного аппарата, одного или нескольких типов 
крыльев и одного или нескольких типов ускорителей. Под ускорителями 
будем понимать корпусные элементы летательного аппарата, носовые 
части которых явно выделяются из контура корпуса летательного аппа
рата.

Расчет аэродинамических характеристик ускорителей выполняется 
по методике, полностью аналогичной методике расчета аэродинамических 
характеристик корпуса. Последняя предполагает, что корпус имеет осе
симметричную форму. В связи с этим при формировании расчетной схемы 
летательного аппарата его корпус и ускорители заменяются эквивалент
ными телами вращения: площадь каждого поперечного сечения эквивалент
ного тела вращения равна площади соответствующего поперечного сече
ния корпуса или ускорителя. При этом определяется эквивалентный диа
метр такого тела:

где 5  -  площадь поперечного сечения корпуса или ускорителя.
На рис.2.1 и 2 .2  показаны некоторые возможные варианты формиро

вания расчетной схемы летательногс аппарата. На рис.2.1 приведен 
вариант, когда расчет конфигурации заменяется расчетом эквивалентного 
тела зращения, а на рис.2.2 расчет конфигурации заменяется расчетом 
изолированного корпуса и двух изолированных ускорителей.

В качестве площади миделя летательного аппарата 5 М пржнима- 
ется максимальная площадь поперечного сечения корпуса летательного 
аппарата.
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3. ДЭРОДШАИШЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Летательный аппарат в целом представляет собой совокупное^ 
корпуса, П крыльев и N ускорителей.Подъемная сила и лобовое сопротиь 
ление летательного, аппарата будут представлять собой суммы подъемных 
сил и лобовых сопротивлений его отдельных частей:

Ya * Y a KOP„ + N Y ay  * § Y aKp ,

Xа Ха карп + N  X а у * ct X  а кр . 
где Хг корп » У а кр • У а у “ подъемные силы корпуса, крыла и

ускорителя;
Ха корп , Ха кР » Х а у -  силы лобового сопротивления корпу

са, крыла и ускорителя.
В этих формулах под крылом понимается несущая поверхность, сос

тавленная из двух консолей,и учитывается тот факт, что сопротивление 
создают все крылья, а подъемную силу создают только половина, осталь
ные работают как вертикальное оперение.

Пренебрегая торможением потока в области крыла и ускорителей с 
учетом основной формулы экспериментальной аэродинамики эти выражения 
представляются в виде

^ у о  ~  Суа  т р и  корп *  N C yp  у  e  S M  у *  2  ^ у а  к р  S Kp  ,

£«г У— 5ц  ” сха корп 5„ КОр„ * Мсжа у 5 ц  у * О Сжа кр 5кр ,

где Суа , сха -  коэффициенты подъемной силы и лобового сопротив
ления ашюрата;

Суа корп » Суа ко* Супу- Коэффициенты ПОДЬвМНОЙ СИЛЫ ИЗОЛИрОВаННЫХ корпу
са, крыла и ускорителя соответственно;

Сш корп %с*а кргст у  соответствующие коэффициенты лобового сопротив
ления;

Клл -  коэффициент интерференции, учитывающий увеличение подъемной 
силы системы крыло-корпус от их взаимного влияния;

5цкорп• 5кр характерные площади корпуса, крыла и ускорителя.
Значения коэффициентов подъемной силы летательного аппарата и 

производной подъемной силы летательного аппарата по углу атаки, свя-
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занные между собой в диапазоне малых углов атаки ас соотношением 
Сув ” Суа <*- > могут быть определены по формулам

где Суа , с£ , ар„ , с£, ц, , у -  производные коэффициентов подъем
ной силы по углу атаки соответственно аппарата, 
изолированных корпуса, крыла и ускорителя.

Значения коэффициента лобового сопротивления летательного аппа
рата могут быть найдены по формуле

Удобнее представить коэффициент лобового сопротивления летатель
ного аппарата в виде суммы двух коэффициентов:

где Сха о -  коэффициент лобового сопротивления летательного аппарата 
при нулевом угле атаки; 

cxai -  коэффициент индуктивного сопротивления летательного аппа
рата.

Коэффициенты е„„ и Сга < могут быть найдены по формулам

где схао *с(я,с*ао кР . с*а о у -  коэффициенты лобового сопротивления при

сха, хора *cmiKp ,с ,а1у -  коэффициенты индуктивного сопротивления
корпуса, крыла и ускорителя.

Лобовое сопротивление при нулевом угле атаки принято разделять 
на сопротивление трения и сопротивление давления:

Коэффициенты трения и давления определяются через их составляю
щие для отдельных частей аппарата:

У -В- f  к  Зк р
У* У S „  2  у о  *Р  * л  S M

(■ха * (-ха а * Сta ; t

'"■ЧУ” + Не,

нулевом угле атаки соответственно кор
пуса, крыла и ускорителя;

(■ха о ~ (-х тр * С* у о,
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Г  »  г  ^м .ковп  + M r  д?*Л . +  п  с  .X Тр Cjf Tfi. кор/f +NCXTp.y Jrt n Lx тр.кр »

r  -  /- Sh.hpph 1/ _ 5K у 5,у
c4 i  c*$■ *°P" 3„ * Cxi - * s ^  x * Kps*

где c„rp№„, cK Tp.Kp , £> v .s -  коэффициенты трения корпуса, крыла и
ускорителя;

сх Я-корп > Сх j *р *сх t  * ~ коэффициенты сопротивления давления кор
пуса, крыла и ускорителя.

Таким образом, чтобы определить аэродинамические коэффициенты 
летательного аппарата, необходимо определить аэродинамические коэф
фициенты его отдельных частей.

4 . РАСЧЕТ КОЭФФИЦИЕНТА ТРЕНЩ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

4 .1 . Расчет коэффициента трения корпуса 
летательного аппарата

Пренебрегая влиянием кривизны поверхности на силу трения, 
а также наклоном отдельных элементов поверхности к оси корпуса, мож
но написать

с  в ?.̂ J.aL'S. п ,' - х  тр. корп  о  Чм  с  1<Jn. карп

где Fxofxi- площадь смоченной поверхности корпуса (без площади донно
го сечения);

2 с t и . а -  коэффициент трения плоской пластины в несжимаемом потоке; 
Чм -  коэффициент, учитывающий влияние сжимаемости на сопротив

ление трения.
Для аппарата с одной носовой и одной кормовой частью конической 

формы площадь Frofi„ можно определить по приближенной формуле

F pcpn  ~ ^  ̂ М .к о р п  ^ к о р п  ~  Я н  (1 ~  *1К )  ~  Ях  ( t -  Г£к ) ]  ,

где 5М горп-  площадь миделя корпуса;
■Яксрп * Ян , Л к -  удлинение корпуса, носовой и кормовой частей 

летательного аппарата;
2К -  сужение кормовой части.

Удвоенный коэффициент трения 2cfM0 может быть приближенно определен
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по рис.4 .I в зависимости от относительной координаты x t точки пере
хода ламинарного пограничного слоя в турбулентный, а также по форму
лам в зависимости от числа Рейнольдса Re и координаты точки пере
хода x t  :

М ,
Ofio»
0,007
ofioe 
о ,о о5 
0,000 
о,ооъ 
цоог 
0,001

Рис.4 Л . Коэффициент трения плоской пластины в 
несжимаемом потоке

П г Т М Т б Ш Т

для ламинарного слоя Ra с V850O0 

2 с  -у  н-о Щ  , 
для турбулентного пограничного слоя Re > Ю7

у г  _  0.9!
* С* Н '0  (fy Ре)*-1* '

для смешанного пограничного слоя V85ooo<Pe < /o7

2 г  = /7- т * У * / ™ }0-** cf  и~о (fy ре)*-за 11 х * Ре I  ■

Число Рейнольдса определяется по длине корпуса L KOpn :
л . Q -  LmKn ке ^ I

где -  число Маха набегающего потока;
Lfopn -  длина корпуса;

■? -  коэффициент кинематической вязкости;
-  скорость звука на заданной высоте, определяемая по таблиц* 

стандартной атмосферы Сприл.1)
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Относительная координата точки перехода x t  определяется по 
формуле _  I/O" LH г 

x t ’ Г  УС L LKopn J
,  г . .  .

_ 2 - .

4 / -
2 ,2 *  0.766VHU
/*  0,3f2 MX

j

o,S

где h u -  средняя высота оугорков шероховатости поверхности;
-  длина носовой части.

Высота бугорков шероховатости определяется для различных поверх
ностей по табл. 4 .1 .

Таблица 4.1  
Характеристики шероховатости поверхности

Характер
поверхности

Класс 
чистоТВ

Примерная высока 
бугорков h m , мкм

Механически обработан 4 40,0
ные детали 5 20,0

6 10 f i
7 6 ,3
8 3,2
9 1,6

Листы дюралюминиевые, 
анодированные

б . . . 10

То же, окрашенные с
помощью пульверизатора 20. ..30

Для остроносого корпуса можно считать пограничный слой полностью 
туроулентным, а для тупоносого -  ламинарным на участке носовой части, 
а на остальных участках поверхности -  турбулентным.

При расчете с , для носовой части, в отличие от плоской плас
тинки, необходимо учесть, что при прочих равных условиях коэффициент 
трения конуса больше коэффициента трения плоской пластины с хордой, 
равной длине образующей конуса,в 1,73 раза для ламинарного и в 1,17 
раза для турбулен-ного пограничного слоя.
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Рис.4.2. Влияние сжимаемости на 
коэффициент трения плоской пластины

Коэффициент , учитываю
щий влияние числа Маха на 
сопротивление трения, опре
деляется по рис.4.2 или по 
формулам:
для ламинарного режима 
течения г _o as  
Чн =(1*0,1 М „ ) г 

для турбулентного режима 
течения _ г

4 .2 . Расчет коэффициента трения ускорителей 
летательного аппарата

Расчет коэффициента трения ускорителей летательного аппара
та ведется так же, как и для корпуса, но число Ре определяется по 
длине ускорителя. Для ускорителя пограничный слой можно принять 
полностью турбулентным.

4 .3 . Расчет коэффициента трения крыльев

Коэффициент профильного сопротивления определяется по фор
муле =

Сх тр. кр  “  2С^ м*о *2м *2c >

где /£с -  коэффициент, учитывающий влияние относительной тояцины С
профиля крыла;

-  коэффициент, учитывающий влияние сжимаемости.
Величины коэффициентов qc и чм определяются соответственно по 

рис.4 .3  и 4 .2 .
Коэффициент 2с Для турбулентного пограничного слоя может быть 

рассчитан по формуле
qc = /+ 2с + 9 с г.

Коэффициент 2„ рассчитывается так же, как и для корпуса.
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Число Рейнольдса определя
ется по средней хорде кры
ла

*е- ,

S‘P ~ 1 Z
Относительная координата 
точки перехода X t  лами
нарного пограничного слоя 
в турбулентный определя
ется следующим образом. 
Сначала определяется коор
дината точки перехода для 
нестреловидного (прямого) 
крыла

Рис.4.3. Влияние толщины профиля 
на коэффициент трения

С Пр ’[яг ’ **" J £ c х / }
где х с и X ; -  относительные координаты максимальной толщины и мак

симальной кривизны крыла. Показатель степени п  опре
деляется по формулам, описанным ранее для корпуса, 
при этом высота бугорков шероховатости относится к 
средней хорде крыла.

Координата точки перехода 5ct для стреловидного крыла определя
ется в результате умножения относительной координаты Xt  пр на поп
равочный коэффициент кг  , учитывающий влияние стреловидности на 
точку перехода:

X t  -  X t  пр К х  Кр ,

К х = 1-0,951 S in  Х„ + 0,047 Sin 3 Z„ * 0,0/3 Sin 5 X 0 , 
где x a -  стреловидность по передней кромке крыла;

Кр = I ,  если профиль крыла состоит из прямолинейных участков;
Кр -  1 ,2 , если профиль крыла выпуклый.

4 .4 . Коэффициент трения летательного аппарата

Коэффициент трения летательного аппарата определяется следующим 
оОразом:

г  *■ г  ~>ы ,аа1 у- N r у ,СЛ t p  Ск  г р . к о р п  5 м  +  ТРЧ 5 ^ -  п ( - к  г р .к р  S f t
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где Сх тр.хорп, сх тр.«р, ск гр.у- коэффициенты трения корпуса,крыла и ускори
теля;

$м.корп , $м.у » $КР ~ площади миделя корпуса, ускорителя и харак
терная площадь крыла;

5 М -  площадь миделя летательного аппарата; 
п ,  N -  количество крыльев и ускорителей.

5. РАСЧЕГ КОЭФФИЦИЕНТА СОПРОГИВЛЕНШ ДАВЛЕНИЯ 
ЛЕГАГЕЛьНОГО АППАРАТА ПРИ НУЛЕВОМ УГЛЕ АТАКИ

5 .1 . Расчет коэффициента сопротивления 
давления корпуса

5 .I . I .  Сопротивление носовых частей

Сопротивление носовых частей зависит от величины их удлине
ния и форш контура. Значение rXJ„  возрастает до числа Мж , соот
ветствующего присоединению головного скачка уплотнения. При дальней
шем увеличении числа М-, значения с, ^.н монотонно уоываюг в связи 
с увеличением угла наклона присоединенного скачка и уменьшением по
терь энергии в нем.

На рис.5 .1  -  5.4 приведены коэффициенты сопротивления конических 
и оживальных носовых частей различного удлинения.

При одинаковой величине удлинения носовых частей коническая фор
ма имеет угол при вершине меньший, чем у оживальной. Поэтому у ожи
вальной носовой части присоединение головного скачка происходит при 
больших значениях Н „  . Меньшее лобовое сопротивление оживальных те 
совых частей связано с тем, что большие значения давления, приложен
ного на начальном участке носика, распространяются на меньшую площадь 
а меньшие значения давления, приложенного на остальной части контура 
оживала (с меньшим местным углом наклона к невоэмущенному потоку, 
чем у конуса), распространены на большую площадь. При дозвуковых ско
ростях (М_< 0 ,6 ) на некоторых участках возникает пониженное давление 
вследствие чего может появиться подсасывающая сила, направленная про
тив набегающего потока, т .е .  сопротивление носовой части оживальной 
формы может получиться отрицательным.

Если носовая часть представляет собой конус со сферическим за
туплением, коэффициент сопротивления давления носовой части опреде-
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Рис.5.3. Коэффициент сопротивления носовых частей 
оживальной формы
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Рис.5 .4 . Коэффициент сопротивления носовых частей
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ляегся по формуле

*-Х f - N  "  С х J M  C O S  *  С *  j  С<р Г  i

где cif.M- коэффициент носового сопротивления достроенного конуса; 
г  -  относительный радиус затупления; 

в  -  угол полураствора конуса; 
с„ с<р ~ коэффициент сопротивления полусферы с цилиндром. 

Достроенный конус имеет удлинение (табл. 5 .1)
з  .  /  _ L*
Лн 2 tg8  -  7 Г

и коэффициент его сопротивления определяется по рис.5 .1 . Относитель
ный радиус затупления г  определяется как отношение радиуса затуп
ления г  к радиусу цилиндрической части R , следующей за носовой. 
Коэффициент сопротивления полусферы схС<Р дня удлинения А Сф = 0 ,5  
определяется по рис.5 .4 .

Если носовая часть имеет параоолические обводы со сферическим 
затуплением, расчет ведется по формуле

CXjH  " [*~ F *cos9(5 ,l- !, Ч г cos9 -  О, ? r * c o s B ) ] ,  (5 .1)

где c'tfH-  коэффициент носового сопротивления достроенной (незатуп- 
ленной) носовой части.

Достроенная носовая часть оживальной формы имеет удлинение 
,  Ац.о*~ 4 5 г

А -  j T - Г 1 ’

где У*„г- фактическое удлинение затупленной носовой части, определяе
мое как отношение длины носовой части к ее диаметру у осно
вания.

Коэффициент гх'у.^ определяется по рис.5 .3 .
Угол В  в (5 .1) определяется по формуле

9 =  ar~c t a f  -  У -  ----).
А» еж- 0 ,5 г  /

Коэффициент носового сопротивления переходников в ввде усечен
ного конуса определяется по формуле

/ / .  Sf \
Схд.н * f ' “ З Г / ’ 

где с'хуН-  коэффициент носового сопротивления достроенного конуса с 
удлинением А н - *

5 , , 5 г -  площади миделя цилиндрических частей соответственно с мень
шим и большим диаметром.

Формулы для расчета коэффициентов сопротивления носовых частей различ 
них форм приведены в табл.5 .1 .
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Таблица 5.1.
формулы для расчета сопротивления носовых частей

Злемвнть)
Корпуса

Зснигы Hetoduxa. определения сопротивления носов ьиГи пор но- 
 о»" частей

КонцС
- < £ 3 -

по рис. 5 J u  52

Озяи&аяо
- о -

по рис S.i

ПолуСфврО^цц- 
ЛинЗр с плвил* 
торцои или злш 
тичесхая гаюЕ- 
над часть,

3 -

-4 —

■ ^ 3 -

м рис. 5.2

Конус или 
Ож идало Со 
сф ерическим  
Зат уплением

. Irii /Оц

Cie* * Стаи /^*^f * 
* c & 6 ) i iZ9C3,r* :
СгОн по рис S i или 
52 при t*: ка. •J  t
Cfycy по риc SM 3*9 
&реры_ зр,

г = 5 г

Нонуе или ожи
дало  с  плос
ким затупле
нием

Расш иряю  - 
щ и д С 9  
переходник

- < ё Р

Jn>\ Ht.

Рхан - Схан/^-Л1)*
* Ciemf-*;
Сх'ач по рис &f или
S< п Lа ч  при Ли--иг-. _
Слапт по put. SMatiQ плоскою торча.

Я -#
стг = с } .у (1 - г ) ;
Стан по риС. Цили Si 
при ЛН= м

d - f2>
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5 . 1,к.  Сопротивление кормовых частей

Сопротивление кормовой части зависит от формы и удлинения.
На рис.5 .5  и 5.6 представлены зависимости сопротивления кормовых 
частей от числа при различных значениях и J K . При опре
делении значений ^  и Лк следует помнить, что графики на этих 
рисунках справедливы только при неиольших углах наклона образупцей 

сормовой части к оси тела вращения (примерно до 2 0 °), когда сохраня
ется плавное обтекание. При оолее крутых ооводах возникает срыв по
тока. В первом приближении можно считать, что часть тела вращения, 
находяцаяся за точкой отрыва потока, не влияет на лобовое сопротивле
ние тела. При расчете сх^.к нужно поступать следующим образом:

1) проводится касательная к телу под углом 20°(рис.5 .7 );
2) часть тела за точкой касания отбрасывается;
3) для оставшейся части тела определяются геометрические 

параметры п* , J *  : • L*
1к ~ р  '

и по рис.5 .5  и 5 .6  определяется коэффициент сопротивления кормовой 
части.

5 .1 .3 . Сопротивление донной части

Донное сопротивление обусловлено возникновением разрежения за 
тупым основанием тела. Величина разрежения, устанавливающаяся за 
донным срезом корпуса, зависит от многих факторов: формы кормовой 
части, наличия или отсутствия хвостового оперения, реактивной струи, 
длины корпуса, состояния пограничного слоя, тешературы поверхности 
и т .д .

При определении площади донного среза $$„ следует учитывать 
замечание, сделанное в предыдущем разделе. Если оиводы кормовой час
ти достаточно круты (угол наклона образующей больше 2 0 °), то предвари
тельно следует найти фиктивные параметры г£  и Л* , а также фиктив
ную площадь донного среза 

_ 'X(DgMf
•V  — ” '
Если из донного среза вытекает реактивная струя при раоотапцем 

двигателе, в этом случае за SjM следует принимать площадь кольца, 
заключенного между внешней окружностью донного среза и окружностью 
среза сопла.
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< г

Рис.5 .5 . Коэффициент сопротивления 
кормовой части конической формы

0,0&

Рис.5 .6 . Коэффициент сопротивления 
кормовой части параболической формы
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При дозвуковых скоростях поле
та 0,5) коэффициент дон
ного сопротивления может быть 
приолиженно найден по формуле

С х 9 - Г ~ ^ СР ^ Ч Ч  1 *  5 м . к о р п  ’

, _ , __ 0.0fS5
1 ЧЛкорп - v  корп 

где Лгу»- удлинение корпуса;
cfwpir коэффициент сопротивле
ния трения плоской пластины, 
длина которой равна длине кор
пуса ( Карп ~ Of Чм  ̂•

Рис.5 .7 . Выделение кормовой 
части

При числах Маха Н„> 0 ,8  коэффициент донного сопротивления тела 
вращения, отнесенный к площади миделя, можно подсчитать по формуле

~ (  ' ' t  5ц кч*
где {~Ор gn)*.f -  коэффициент донного давления для тел вращения без 

сужающейся кормовой части ( = 1);
/с^ -  коэффициент, учитывающий форму кормовой части.
Коэффициент донного давления {~ср ^  )%*/ определяется по

рис.5 .8 , а коэффициент -  по рис.5 .9 .

0J6

W

008

cpi

C*qi \ _ Г , - |  г

\

±^.8лй hOJiMC
V

\ 1*о Закиина
5гз опеосии\ \

и
N s \ \

1 \ \ >J ч Ч, \ ч \
_ / / Ч N ч

>

я *, 9 к /*| ”7

Рис.5 .8 . Коэффициент донного давления
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Рис.5 .9 . Коэффициент влияния 
сужения кормовой части

Если кормовая часть летательноп 
аппарата расширяется ( ^  ? I ) ,  
следует полагать, что кривые дл!

Xj, симметричны относительно 
точки с координатами (0 , 1) .

5 .1 .4 . Коэффициент сопротивления давления корпуса

Коэффициент сопротивления давления корпуса определяется по 
формуле

С х а. карп ~ Ся а  И! " ?  1 *  сх  д .я г  ~с~ + с х  f x  - г  - —  *  с х  о.оя ,
*  Г  ff, карп Эя. кара •  Э р к е р а  * *

где сх дН, -  коэффициент сопротивления давления носовой части корпуса; 
сх д НЗ -  коэффициент сопротивления давления усеченного конуса;
Сх g.к ~ коэффициент сопротивления давления кормовой части корпуса; 
С* 3 S" ~ коэффициент сопротивления донной части корпуса;
5, , S2 , 5М кора' площади миделя первой, второй носовой части и 

корпуса соответственно.

5 .2 . Расчет коэффициента сопротивления давления 
ускорителей

Расчет коэффициента со против лекия давления ускорителей выпол
няется по методике расчета коэффициента сопротивления давления 
корпуса летательного аппарата.

5 .3 . Расчет коэффициента сопротивления давления крыльев

5 .3 .1 . Критическое число Маха

Критическим числом Маха называется такое число Маха невозмущен-
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ного потока, при котором где-либо на профиле впервые возникают скачки 
уплотнении. При числах Маха больших критического на крыле возникает 
волновое сопротивление.

Критическое число Маха крыла можно рассчитать по приближенной 
формуле

где (А/* )т г  -  критическое число Маха профиля; 
л Мх » л  -  поправки на стреловидность и конечность удлинения

крыла.
Для грубых прикидок ( Mt )„рог можно определить по формуле

( )/гро1> ж О* ~ 3,2 с с̂ , ,
где с  -  относительная толщина профиля крыла.

При расчете (А/# )m№ в курсовой работе следует положить с9 а -  С 
Это обусловлено тем, что профиль крыла принимается симметричным.

Стреловвдность увеличивает критическое число Маха, а удлинение 
уменьшает. Значения поправок определяются по формулам 

&Mx *-0,9(tg Xc )  К о Х М * о -0 ,9 ) ,  

л М Л ~ 0 ,3  ( / - М .0)(М,0 -  0 ,9 ) ,

где Мло а f-o .tfc '-  критическое число Маха профиля при нулевой подъем
ной силе;

7Сс  -  стреловидность крыла по линии наибольших толщин;
Лкр -  удлинение крыла.

5 .3 .2 . Волновое сопротивление крыла 
при нулевом угле атаки

При докригических скоростях полета М ^<  М0 сопротивлением дав
ления тонких крыльев С,у.гр (М ^ < Мг)  можно пренебречь, а при эакри- 
тических это сопротивление следует рассчитывать как волновое
С *  у  /г/О  (М ^,> Mf )  -  Сх в о  •

По теории крыльев конечного размаха в сверхзвуковом потоке коэф
фициент волнового сопротивления при еС= 0 является функцией следую
щих величин:

j r f f r  = f ( A v  U  t9  ъ с , ) ,
где x r  -  угол стреловидности по линии максимальных толщин крыла.
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На рис. 5.10 -  5.12 нанесены зависимости для трапецие
видных крыльев с ромбовидным профилем.

46

Д<?

г *

2А 
5,0

i s  
и  

0,8

о,4

Рис.5 .10 . Волновое сопротивление крыльев с ромбовидным 
профилем

Отметим, что при Лкр^Хцз'О  и < значительное влияние
оказывает п а р а м е т , как это и следует из трансзвуковых пра
вил подобия.

Для груОых расчетов в качестве с  можно принимать среднее 
арифметическое относительных толщин на конце и в корне крыла (при 
наличии корпуса - в бортовом сечении).

Для расчета с, АО крыльев с произвольным симметричным профилем
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можно использовать формулу

С* a .o ' f 1-* a.o)pOMe ^  * V  ( к ~ ^  ]  ■

Коэффициент (сх ь^ ромв определяется по рис.5.10 -  5 .12 , причем 
угол ~ХС измеряется по линии максимальных толщин крыла с данным про
филем ( а не ромбовидным). Коэффициент у> определяется по рис.5.13. 
Коэффициент формы К определяется по табл.5 .2 .

Если значения приведенного удлинения 
лхр { м Ц - 7  ? 7 , волновое сопротивление 
крыла определяется по формуле 

-  Ус*к .
3 ° | - 7

При дозвуковых скоростях полета М, < 
волновое сопротивление крыла может 
быть определено по формуле

С, а..ш(с* л , ) н ч ( О .г 5 х  + 1,2я?-0,«Х*),

X - м „ -м ,
7-М ,

Рис.5.13. Согласующий 
коэффициент формы 
профиля

5 .3 .3 . Донное сопротивление

Значения коэффициента волнового сопро
тивления крыла в звуковом потоке 
(с* в о )м={ определяются с помощью 
рис.5.10 -  5 .13 , как было описано выше.

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

_ С * д  дн .кр  ~  ~ С р  дн кр  h  , 
где Л -  отношение толщины задней кромки к хорде крыла.

Коэффициент давления дон
ной части крыла ср ^мкр 
определяется по рис.5 .14 . 
Применение профилей крыль
ев с затупленной задней 
кромкой может оказаться 
целесообразным при боль
ших числах М^, и больших 
толщинах с  профиля.

I  3 3 5
Рис.5 .14.Коэффициент давления донной
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Коэффициент формы профиля
Таблица 5.2.

Профиль Коэффициент Н

Р о н З о о и д н ы й i

Ч е т ы р е х у го л о н ь я !!
Чхс « -х сУ с ~ &

Ш е с т и у г о л ь н ы й г - а
Синусоидальный £■?

S
О д р а Ъ о & а н н ы д  д и - . 
Р а н и  о к р у ж н о с т е й
и л и  п а р а . З о л

±_
3

р а н Ь о б и д н ы д  С 
З а т у п л е н н о й  з а д 
н е е /  к р о н н о й

О - — )\ г е 1
-  ь  -  с

Ш е с т и у го л ь н ы й  с  
За т уп ленн о й , 
Заднее/ н р сн к о и

Д о зЁ у К О & о д

Клинобидный
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5 .4 . Коэффициент сопротивления давления 
летательного аппарата

Сопротивление давления рассчитывается только для высоты полета 
10 км.

Коэффициент сопротивления давления летательного аппарата при 
нулевом угле атаки сх у 0 определяется по формуле

г- -  г- $ м. корп . Mr -  $*.</-. -  5*>> .

Cjf io  с * 9 *°РП 5М * W  5 7  * кр 7 7

где Сцд.корп, Схg.kf>,C* у.у ~ коэффициенты сопротивления давления корпу
са, крыла и ускорителя соответственно; 

^м.корт > $н > 5 -  площади миделей корпуса, ускорителей, ле
тательного аппарата и характерная площадь 
крыла;

N , п  -  количество ускорителей и крыльев.

6 . РАСЧЕГ КОЭФФИЦИЕНТА ПРОДОЛЬНОЙ СИЛЫ 
ПРИ НУЛЕВОМ УГЛЕ АТАКИ

Коэффициент продольной силы летательного аппарата при нулевом 
угле атаки сх в определяется как сумма коэффициентов трения лета
тельного аппарата сх тр и коэффициента давления летательного аппа
рата Сх до при нулевом угле атаки:

с х о ~ С* ТР + С ж д д-
Коэффициент продольной силы сх 0 является функцией числа Маха 
набегающего потока воздуха. При нулевом угле атаки значения коэф
фициентов продольной силы Сх0  и лобового сопротивления CxtL0 сов
падают.
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7. РАСЧЕГ ПРОШ ВОДНОЙ КОЭФФИЦИЕНТА АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ 
НОРМАЛЬНОЙ СИЛЫ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 
ПО УГЛУ .АТАКИ

7 .1 . Расчет производной коэффициента нормальной 
силы изолированного корпуса по углу атаки

Производная коэффициента нормальной силы изолированного корпуса 
по углу атаки с *юрп определяется для корпуса, состоящего из носовой, 
части, переходной части и кормовой части (рис.7 .1 ) .

Рис.7 .1 . Геометрические параметры корпуса

Согласно теории тонких осесимметричных тел,нормальная сила появ
ляется только на участках корпуса с переменной площадью поперечного 
сечения S ix ,) , причем знак этой силы зависит от знака производной 

—~ f~ -  , где х ,  -  координата сечения по продольной оси системы 
координат Ох,у,г, , ось Ох, которой противоположна оси Ох связан
ной системы координат Охуг и направлена в сторону хвостовой части 
корпуса. Расширяющиеся части корпуса (  >о) создают положи
тельную нормальную силу, сужающиеся ( - * о ) -  отрицательную нор
мальную силу, а нормальная сила цилиндрических частей равна нулю.

Однако опьгг показывает, что при сверхзвуковых скоростях цилиндри
ческие части корпуса,примыкающие к расширяпцимся частям, также соз
дают некоторую нормальную силу. Этот факт отражен в экспериментальных 
зависимостях, представленных на рис.7.2 -  7 .4 .
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№

Рис.7.<;. Производная коэффициента нормальной силы
сочетания конической носовой части с цилиндром

Лц

003

Ли  ̂ Ли
Уис. / .3. Производная коэффициента нормальной силы сочетания
оживалыгай носовой части с цилиндром

ЗС



O f 0 .6  C .S -fR IT *

Рис.7 .4 . Производная коэффициента нормальной силы 
сочетания сферической носовой части с цилиндром и 
цилиндра с плоским торцом

Величина производной карл зависит от формы корпуса и опреде
ляется как сумма производных коэффициентов нормальных сил по углу 
атаки отдельных частей корпуса, умноженных на отношения характерных 
площадей этих частей к площади миделя корпуса:

г* -  ̂ -5? ,
у кори - с у  т  ~г - г  с у нг *ё„ У *■ 5 „  „  „ ’3 КОрП к о р п  ^ М . к о р п

где , СуН2 -  производные коэффициентов нормальных сил, дейст
вующих на носовую и переходные части корпуса; 

Сук -  производная коэффициента нормальной силы, действующей на 
кормовую часть;

S, , 5г - характерные площади - площади оснований конических частей 
и кормовой части;

5*.ком- площадь миделя корпуса.
Методика расчета производной СрМ1 для носовых частей различ

ных форм приведена в таб л .? .! .
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Таблица 7 .1 . 
формулы для расчета производной нормальной 
силы по углу атаки С для тел вращения

Элементы 
ко pi уса

Конус без цилиндра

Эскизы

Конус с цилиндром -<Z E -3"

Методика определения 
нормальной силы

/Iя- 2. г п
Су  = т  гс75 8

по рис.7.2

Конус со сферичес
ким затуплением

С* = (С ~ y  cos*9 )cos2в

Оживало с 
цилиндром по рис.7.3

Полусфера с цилинд 
рем"или цилиндр 
с плоским торцом

-СЕЗ- по рис. 7.4

ch c? * ( c» l - c? '* ) F *Си?'-,СЧ по рис.7.2 или 7.3 
при - £ц/1у и Яц /Ли = О
соответственно, по рис.
7.4 для полусферы

Конус или оживало 
со сферическим 
затуплением с 
цилиндром

Конус или оживало 
с плоским 
затуплением с 
цилиндром

А Л f -  C y p r H d J d J *
СуТ\ c d* 'по рис.7.2 или'7 .3  

при/чД ,  = £,/<?* и Л А =  0
соответственно, тУ„г по 
рис. 7.4  для плоского горца



Расчет производной с  у иг Для переходной части, представляющей 
собой усеченный конус, осуществляется следующим образом. Усеченный 
конус дополнится до полного длиной L иг в результате образования 
псевдоконуса длиной 1“нг (рис.7Л ). Нормальную силу, действующую 
на усеченный конус Уи2 , можно представить в виде разности нормаль
ной силы Унг , действующей на продленный конус, и нормальной силы 
У иг » действующей на псевдоконус:

Y = Y' -  У"•иг ‘иг гиг •
Выражая эти силы через коэффициенты нормальных сил, коэффициент нор
мальной силы усеченного конуса примет вид

Г в г"<-унг (-у и  $ ’

где S, -  площадь основания псевдоконуса;
52 -  площадь основания продленного конуса.
Учитывая линейную зависимость коэффициента нормальной силы от 

угла атаки:
Су иг ш Су иг ^  г

производная выразится следующим образом:
= Ср'„г -  c f m - (7.1)

Производные ср'„г и c fS i  определяются по рис.7.2 -  7 .4 . Производ
ная С р ‘г находится для псевдоконуса при условии отсутствия цилинд
рической части за этим конусом.

Производная коэффициента нормальной силы, l /град, сужающейся 
кормовой части (p ic .7.1) определяется по формуле

а для расширяющейся кормовой части по (7.1) при условии, что как за 
продленным конусом, так и за псевдоконусом отсутствует цилиндричес
кая часть:

Су г  ” Су х (  / -  1
где ср'к -  производная коэффициента нормальной силы конуса, опреде

ляемая по табл.7.1 .

7 .2 . Расчет производной коэффициента нормальной 
силы изолированного крыла по углу атаки

Производная коэффициента нормальной силы изолированного крыла 
по углу атаки ср*р зависит, главным образом, от числа и от фор
мы крыльев в плане, характеризуемой для трапециевидных крыльев удли-
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нением A rp , сужением и Углом стреловидности х  . Из тео
рии подобия и линейной теории крыльев малого удлинения можно запи
сать  (

J , P t f X a,s , Л крУ ё , ?кр) .  (7.2)

Здесь XoS-  угол стреловвдности по линии, проходящей через середины 
хорд; с  -  относительная толщина профиля крыла. Для тонкого крыла 
Л к ^ /Ё  = О по линейной теории следует, что относительное сужение 

слабо влияет на величину • Этот результат предполагается
справедливым и для крыльев конечной толщины На рис.7.5 -
7 .8  приведены зависимости (7 .2 ) , полученные путем обработки экспери
ментальных данных (данные для крыльев с разными сужениями оередня- 
лись). Кривые построены по параметрам A tp tgx^ ,, Лкрг(£  в зависи
мости от "приведенного" удлинения крыла А шЛ Зависимостями, 
приведенны-ли на рис.7 .5  -7 .8 , следует пользоваться в диапазоне чисел 
Маха М^, от нуля до предела применимости линейной теории, т .е .  до 

5. В диапазоне гиперзвуковых скоростей ( М*о > 5) величину 
производной, I/град, можно рассчитать по формуле 

= I Z A i ± ,
* кр / м £ 7

определяющей ее по линейной теории.

7 .3 . Расчет производной коэффициента нормальной
силы крыла по углу атаки с учетом интерференции

Аэродинамические характеристики комбинации корпуса и крыльев 
нельзя получить простым сложением соответствующих характеристик ее 
частей. Это объясняется тем, что вследствие интерференции, т .е .  вза
имного влияния крыльев и корпуса, их аэродинамические характеристи
ки изменяются. В первом приближении можно пренебречь изменением ло
бового сопротивления крыла и корпуса, вызванным взаимной интерферен
цией,и считать, что изменение аэродинамических характеристик ограни
чивается изменением нормальной силы.

Из физической картины взаимодействия корпуса и крыльев следует, 
что влияние корпуса на крылья выражается в увеличении истинного угла 
атаки крыльев и приводит к появлению на крыльях дополнительной нор
мальной силы К р , .

Изменение нормальной силы собственно крыльев вследствие влияния 
на них корпуса характеризуется коэффициентом кл л  :
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\ого

Рис.7.5. Производная коэффициента нормальной силы 
изолированного крыла по углу атаки

C iv Т П  ТТЛ  ■ Г Г П
Лир

l y l t f a f i iу
Г

X 0.5*
<<■/ /

г

/ 0,030 ,1.5
/ \

0,016

0,013

0,008

Рис.7.6. Производная коэффициента нормальной силы 
изолированного крыла по углу атаки
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Рис.7.7. Производная коэффициента нормальной силы 
изолированного крыла по углу атаки

№

■орл

Рис.7.8. Производная коэффициента нормальной силы 
изолированного крыла по углу атаки
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где Y *  -  производная нормальной силы изолированного крыла по 
углу атаки

Значения коэффициента интерференции определяются по формуле

Kgtet £  ПС ^ н

г*
OtCL

в которой -  теоретическое значение коэффициента интерференции
с учетом влияния только сужения крыла г̂ кр определяется по формуле

= (f*  О. Ш ~ 1>) & ,
х Vгде В ’ y  ~ относительный диаметр корпуса;

6 -  полный размах несущей поверхности;
D -  диаметр корпуса.

Влияние пограничного слоя корпуса на величину коэффициентов 
интерференции учитывает коэффициент аРпс :

Здесь 5* -  относительная толщина вытеснения, определяемая по
формуле

£  = ° '° 33 Ll
, a  L .-&  V ( f +°- “м~  + /V?ML -  °-°06 М~)>

где L , -  расстояние от носа корпуса до середины бортовой хорды 
крыла.

Учет влияния сжимаемости осуще
ствляется коэффициентом £ м , 
определяемым по рис.7.9. 
Зависимость коэффициентов интер
ференции от длины передней части 
корпуса учитывает коэффициент Х„ : 
сен * о ,б + о ,ч (< -е х р (-о .5  ■— ]) ,

49
4* ■—

/ <4 1.6 3.3 6 ■■0 Д4 Ц  кЗ М

Рис.7.9. Коэффициент, 
учитывающий влияние сжимаемости

где L 6 -  расстояние от носа корпуса до начала ОортовоЙ хорды крыл;
Коэффициент интерференции У^л характеризует изменение оошей 

нормальной силы несущей поверхности вследствие взаимного влияния кор
пуса и крыльев:



где

-у *р ^

- у хорп I

Сукр~ производная коэффициента нормальной силы изолированного 
крыла по углу атаки;

-  производная коэффициента дополнительной нормальной силы, 
индуцированной корпусом на крыле;

-  производная коэффициента дополнительной нормальной силы, 
возникающей на корпусе вследствие влияния крыльев на кор
пус, которое выражается в распространении повышенного 
давления с нижней поверхности крыла и разрежения с верх
ней на соответствующие участки поверхности корпуса.

Значение коэффициента определяется в зависимости от числа
Jaaxa Мс*, по следующим формулам:

при к**  -  к ; л х ПС м  ^  Н >

при I Куу. = [l<yxc * {fit*  '  'С* ) F(Lx>)]^K %М Х Н .
Георетцческое значение коэффициента К у л  находится по формуле

Функция F(Lt i ) о с у щ е с т в л я е т  учет влияния длины хвостовой части 

КОрПУСа: F(Lre) - F ^ { ‘P [ ( 6 ^ U 0 l - ‘P[Lk e /2 B ] }  ■

Здесь использованы обозначения
L x$ „ ,,, 1

(7.3)

где

4  = 

L "

t-x«~ I f  pi/mL - / 1 В=(Ч + ^)(<+ 8Ъ 2) , (7.4)

-  длина хвостовой части корпуса (от конца бордовой хорды 
до кормового среза корпуса;

8В -  длина бортовой хорды; 
1 * р  -  сужение крыла.

Функция Лапласа-Гаусса <Р[г] от 
аргумента 2  определяется по 
рис.7.10.
Расчет коэф ф иц иентапри  М„>1 
существенно упрощается, если 
Lxe > 0 ,7 ,  так как в этом случае 
F(LJ= I .
В результате учета, интерференции 
производная нормальной силы крыла 
по углу атаки находится следующимРис .7.10 .Функция Лапласа-Гаусса

образом. Су ххр. инт - Сухр Kgtox .



7 .4 . Производная коэффициента нормальной
силы летательного аппарата по углу атаки

Производная коэффициента нормальной силы летательного аппарата 
по углу атаки Су определяется по формуле

/ - “ • „  г - ^  $  М. m a r  ^  M r *  S u n  й - г - '1 V
ко р п  с  + N с  у  У с 2  к р  f'o toL Ч уЭм Н ^ Ом

где С*кор„ , Су у I С*гР -  производные коэффициентов нормальных сил
корпуса, ускорителей и крыльев;

N , п  количество ускорителей и крыльев;
$ м. карп , $ м. у , Sup -  площади миделя корпуса, ускорителей и харак

терная площадь крыла;
SM -  площадь миделя летательного аппарата.

8 . РАСЧЕТ ПРОИЗВОДНОЙ КОЭФФИЦИЕНТА 
АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ ПОДЪЕМНОЙ СИЛЫ 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА ПО УГЛУ АТАКИ

Коэффициент лобового сопротивления при нулевом угле атаки 
Сха а (Mjj  и производная коэффициента нормальной силы летательного 
аппарата по углу атаки Су позволякгт определить продольную X  и 
нормальную Y  силы, действующие на летательный аппарат ;рис.8 Л ) :

Х=Схао ^ 5 М, Y^CyoC p ^ S M.(8.V  
При нулевом угле скольжения 
подъемная сила выражается через 
нормальную и продольную силы:

Ya -  YcoSaC -  X sin  oC .
Для малых углов атаки Sin°c=tf, 
cosoi= I это выражение примет вид

Ya * Y - X *  .
где оС -  угол.выраженный в радиа

нах.
Представляя под-емкую силу Ya че
рез производную коэффициента

Рис.8 . 1. Состав действующих на 
аппарат аэродинамических сил
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подъемной силы по углу атаки 

Кг = Суа 06 >

с учетом (8 .1) производная сра будет определяться по формуле
Суа ~ £у -  Сха о » (8 .2 )

где производные сра и ср  имеют размерность 1/рад.
Для производных сра и СР ♦ имеицих размерность l /град, соот

ношение (8 .2) примет вид
С уа  = Су -  • (8 .3)

По формуле (8.3) определяется производная коэффициента подъемной 
силы летательного аппарата по углу атаки.

9 . РАСЧЕТ КОЭФФИЦИЕНТА ИНДУКТИВНОГО 
СОПРОТИВЛЕНИЯ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

9 .1 . Расчет коэффициента индуктивного 
сопротивления корпуса

В диапазоне малых углов атаки коэффициент индуктивного X 
сопротивления корпуса определяется по формуле

г  ^  Т  ) cL‘ ‘‘■ха i  карп ~  (<-у корп "r  у р 3 *■ карпJ ’

в которой производная ср*ф„ имеет размерность I /гр ад , а  угол at -  
град.

Коэффициент, учитывающий перераспределение давления по р)асши- 
ряпцимся частям корпуса летательного аппарата определяется следую
щим образом:

X = 2 г X ‘>г + + Хп  х о р /г  f tf  С n H i с ' п  н т  с ’Эц.КОрп JM.xopn J/4 кор л

где Х н/ -  коэффициент, учитывающий перераспределение давления на 
носовой части аппарата;

Х„г • 7iH3 • . • .  , Х„т -  коэффициенты, учитывающие перераспределение 
давления на конических переходных частях корпуса;

5/  , 5г , 53 , . . . ,  5т  -  площади поперечных сечений корпуса в 
основании соответствующих конических частей;

5М площадь миделя корпуса.
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Коэффициент для коничес
кой и оживальной носовой час
ти определяется по рис.9-1. 
Коэффициенты 7,мг , 7i„

7iHm для переходных частей 
корпуса, представлящих собой 
усеченные конуса, определяются 
по формулам

f f ) ,

где Х'мт -  коэффициенты, учитывапцие перераспределение
давления по конической носовой части прод
ленного конуса длиной , L'H} , ,

1~нт ♦
S, ,SJ t , Sm_1 -  площади верхних оснований усеченных конусов; 
S2 , 53 , . . . ,  5т -  площади нижних оснований усеченных конусов. 

Коэффициенты Х'м • X*, • •••» Х'*я определяются по рис.9 Л .

9 .2 .  Расчет коэффициента индуктивного 
сопротивления крыла

Коэффициент индуктивного сопротивления крыла может быть рассчи
тан по формуле

*  << ссг
С ха i жр ~ Су жр (KgtcC £  Ср 57,5 Су хр *

где СуКр -  производная коэффициента нормальной силы изолированного 
крыла по углу атаки, имеющая размерность 1/град;

Крл и кл л -  коэффициенты интерференции;
% -  коэффициент реализации подсасывающей силы;
Ср -  теоретическая величина коэффициента подсасывающей силы; 
et -  угол атаки, имеющий размерность град.

Рис .9 .1 . Коэффициент .учитывающий 
влияние перераспределения давления 
на носовой части: I -  оживальная 
носовая часть; 2 -  коническая 
носовая часть
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Коэффициент реализации подсасы
вающей силы £ определяется 
по рис.9.2 в зависимости от чис 
ла Маха АС и угла стреловид
ности крыла по передней кром
ке .
Коэффициент подсасывающей силы 
Cf  находится по формуле

где Л*р -  удлинение крыла.

Рис.9.2. Коэффициент реализации 
подсасывающей силы

Приведенное значение коэффициента подсасывающей силы 
определяется по рис.9.3.

Рис.9.3. Коэффициент .подсасывающей силы

На крыльях с заостренной передней кромкой подсасыватщая сила 
практически не реализуется, поэтому для таких крыльев можно положить 
коэффициент реализации равным нулю.



9 .3 . Коэффициент индуктивного сопротивления 
летательного аппарата

Коэффициент индуктивного сопротивления летательного аппарата 
определяется следующим образом:

_  я  / -  карп ц у  / ?  n  Sxp
схо. I “ Чга i карп Nсха < у $м 2 *а * 5/*~ ’ (9.1)

где ,• KO/tnl С ха in , Cxai кр -  коэффициенты индуктивного сопротивле
ния корпуса, ускорителей и крыльев;

Sp Kopn , Spy  , S Kp  -  площади миделя корпуса, ускорителей
и характерная площадь крыльев;

У -  количество ускорителей; 
п  -  количество крыльев;

S H -  площадь миделя летательного аппарата.
После подстановки в (9.1) значений коэффициентов t xai Kepni >у

и ctai кр оно примет вид

Сра , Срхарп * 2 Xхора) +

+ N(57,3 Су у *  *■

* ^ - (3 7 ,3  Сухр Кыл)  j ~ p  .

В результате перегруппировки членов коэффициент индуктивного сопро
тивления будет определяться выражением

С х а с ' ^ З & к о р п ^ *  +

4- J ? f x  $  м. коря $0 2  7  ■<£ -  ,  .* ^ 1 ^ к о р я  S"  * N h * Sp \  S?,S
В этом выражении первая квадратная скобка представляет собой произ
водную коэффициента нормальной силы летательного аппарата по углу 
атаки Су 1 а вторая -  коэффициент Аг для всего летательного ап
парата:

Spxoon . U r *  S p y  f j  Л V  S*£Су ^Cympn * п с у я  Y ca крЗрш. >
5  S  м. коря д / т  S *JC .Л. л ''карп Зм

В итоге коэффициент индуктивного сопротивления летательного алпара-
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та будет определяться по формуле 

С т а  £ ~ (СУ  *  J z T  S ? ,3  '

10. РАСЧЕГ КОЭФФИЦИЕНТА ЛОБОВОГО
СОПРОГИВЛЕНШ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Коэффициент лобового сопротивления летательного аппарата 
представляется в виде суммы двух коэффициентов: коэффициента лобового 
сопротивления при нуле в о» угле атаки с,л „ и коэффициента индуктив
ного сопротивления ст t (<*■) « зависящего от угла атаки. Кроме того, 
оба коэффициента зависят от числа Маха М„ . Таким образом, коэффи
циент лобового сопротивления является функцией угла атаки и числа 
Маха:

Сха (Н -  > * )  = Сха „ (М~ ) * С ,а (М „ , а ) .

II . РАСЧЕТ КООРДШАГЫ ФОКУСА ЛЕТАТЕЛЬНОГО
АППАРАТА

11.1. Определение фокуса летательного аппарата

Фокусом ЛА по углу атаки называют точку приложения той доли 
нормальной силы, которая пропорциональна углу атаки. Это значит, что 
момент аэродинамических сил относительно оси o z  , проходящей через 
фокус, не зависит от угла атаки. Знание положения фокуса необходимо 
для определения устойчивости и управляемости аппаратов.

11.2 . Расчет координаты фокуса изолированного 
корпуса

В общем случае корпус ЛА можно представить в виде носовой 
конической части, ряда комбинаций усеченного конуса и цилиндра и кор
мовой части (рис .II . I ) .  Нормальные силы, действующие на носовую Ун, . 
переходную YH} и кормовую YK части, создают момент относительно нос
ка летательного аппарата, который по величине равен моменту нормаль
ной силы корпуса, приложенной в фокусе корпуса:
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Y*opn %r юрп * Ут xfm  + ^  кг* У* x f к г

гДе Y*opn ~ нормальная сила корпуса;
* F*opn »*f m • Я>л* » *Vk " координаты фокусов корпуса аппарата, 

носовой части, переходной части и кормовой части.

Рис.11.1. Фокус корпуса летательного аппарата

Нормальные силы приложены в фокусах корпуса и его отдельных 
частей, поскольку рассматривается такой диапазон углов атаки, в кото
ром нормальная сила пропорциональна углу атаки.

Представляя нормальные силы через коэффициенты этих нормальных
сил:

У  к е р я  *  С9  к о р я  $ м . к о р я  ,  К г /  “  " /  0 6  >

Укг=С #м геС ^ 2  > У*~ с у к сС 9°“ »

координата фокуса корпуса определяется по формуле

С -  [с*'-р  г о р я  - я  / ‘ • у /  
‘- у  коря L

ук/^яш 5___
у jnjen t + + Xf" 5pkcpp]'

Координата фокуса комбинации носовой конической части с цилинд
ром определяется по теории удлиненных тел с учетом эширических поп
равок:
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где L т ~ Длина конической части;
Wm -  объем носовой конической части;
S, - площадь цилиндрической части; 

a X f  н, -  смещение фокуса носовой части при увеличении числа Маха. 
Относительная величина смещения фокуса ьХг н зависит от числа 

Маха , удлинений носовой Ли и цилиндрической Л а, частей и оп
ределяется по эмпирической зависимости (рис.11.2).

Координата фокуса комбинации 
усеченного конуса и цилиндра 
определяется следующим образов 
Усеченный конус достраивается 
до полного (присоединенная 
фиктивная часть конуса пока
зана на рис.11.3 пунктирными 
линиями).
Обозначим через x ‘fm  »  ̂« 
координату фокуса и длину 
носовой части после дзетрое
ния усеченного конуса и соот
ветственно через £ “т , l"HZ -  
координату фокуса и двину фик
тивного конуса. Нормальные 
силы У* . Viz и Уп  , дейст 

Рис.II.2 . Смещение фокуса вующие на фиктивный конус,
конической носовой части продленный конус и усеченный
летательного аппарата конус, создаст моменты относи

тельно носка фиктивного конуса, и выполняется условие их равенства

Vhz Я ?  иг ~ Vиг иг *  ^иг X f  иг •

Представляя норшльные силы через коэффициенты

Vиг ж Су иг** ^2 у Ч г ~ ^ f  иг ^ t , VKt ~ Су иг *  ^ г  >

координата фокуса усеченного конуса переходной части определится 
следующим образом: ~  А .  ]

^FMZ Су„г I *** *** с9**л **г $г J '



В этом выражении координа
та фокуса продленного ко
нуса S ',нг , за которым 
следует цилиндрическая 
часть, определяется по 
формуле l, '  ,
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где IvC* -  объем продленно
го конуса, &if n -  относи
тельное смещение фокуса 
за  счет влияния цилиндри
ческой части аппарата. 
Координата фокуса фиктив
ного конуса x ’fM  , за ко
торым отсутствует цилинд
рическая часть, влияющая 
на смещение фокуса, 
определяется пож формуле 
&* _ J y k .5/ 9
где Wjz -  объем фиктив
ного конуса.

Р ис.II.3 . фокус усеченной 
конической переходной части 
корпуса

Координата фокуса переходной части относительно носка летатель
ного аппарата находится с учетом расстояния вершины фиктивного кону
са от носка летательного аппарата Аг  (рис.11. 1):

Хркг * Хр нт А2 •
Координата фокуса сужающейся корю вой части относительно носка 

летательного аппарата находится из условия расположения точки прило
жения нормальной силы YK в середине кормовой части:

L - o. s Lk ,
где L -  длина корпуса летательного аппарата.

Координата фокуса расширяющейся кормовой части определяется по 
методике расчета фокуса усеченного конуса переходной части корпуса, 
ко с учетом того, что как за  фиктивным конусом, так и за  продленным 
конусом отсутствует цилиндрические части корпуса, смещающие его по
ложение с увеличением числа Маха.
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I I .3. Расчет координаты фокуса крыльев

При расчете координаты фокуса крыла полагают t что коэффициент 
нормальной силы крыла, обусловленной углом атаки, можно представить 
в вцде суммы трех слагаемых: коэффициента нормальной силы изолирован
ных крыльев л ; коэффициента дополнительной нормальной силы крыль
ев , вызванной влиянием корпуса,ср ,Р(к**- f ) *  ; коэффициента нормаль
ной силы, индуцированной крыльями на корпусе, с “Ж ( в к * * )* .

Координаты точек приложения этих сил обозначают соответственно 
через X f  иъкр%х? *pi % карпt • Координата фокуса крыла определится 
выражением

Х р Кр  “  [ Z F из. кр +(К**Г * ̂  кр « ~ К рл) Юрп i ]  ■

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

Z F из. хр "  л *  $л •*- е из. *й >

где ХгрА -  координата начала САХ крыла;
SA -  САХ крыла;

£ Fu3 .tp~ безразмерная координата фокуса, выраженная в долях САХ 
и отсчитываемая от начала САХ.

Величина Хризхропределяется по рис.11.4 -  I I . 7 в зависимости от 
параметров подобия л т {м Г -Г %л ^  Z HS • Цкр

fill
,

цч

о ь / о о

Л*Р *$*0,5Х°А/ 1 'V

О 4
<?/

/ 1 лг 1 ;

/

Р и с.II.4 . Координата фокуса изолированного крыла
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во

Р и с.II.5 . Координата фокуса изолированного крыла

Xfu» p

QH,
/

ч
s V 5

/
ч

г
i i p t f X q s  9 3 , 0

£

Рис Л 1 .6 . Координата фокуса изолированного крыла

Величина средней аэродинамической хорды 8Л крыла трапециевидной 
формы площадью 5xfi , с размахом 8*р и сужением ^  находится по 
формуле

/  _ V 5к*> [ ,  7
Г  (/+7ч.? У
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Рис .11 .7 . Координата фокуса изолированного крыла

Координату дополнительной нормальной силы крыльев можно определить 
по формуле

-F *р » Р из. кр
Здесь -  угол стреловидности крыла по середине хорд; f t -  расетоя 
ние между фокусом изолированного крыла и точкой приложения дополни" 
тельной нормальной силы консоли, выраженное в долях размаха крыла. 
Схема определения расстояния /у приведена на р я с.Ц .8 . Величина 
расстояния определяется по р и с.II. 9 , на котором приведе
на зависимость относительного расстояния £  
диаметра корпуса в месте крепления крыльев Ъ

g s
1*0
т

от относительного
. 9 .

$+1кр

i '

1
О Of оь tis m s

Рис.II.9 . Относительное 
расстояние дополнительной 
нормальной силы крыла

Рис.II .8 . Схема приложения 
дополнительной нормальной силы крыла

56



Координата точки приложения нормальной силы корпуса, индуциро
ванная крыльями XrafU,l% может быть рассчитана по формуле

X F„oPlri = *е * y ( I I .I )  
где х в -  координата начала бортовой хорды;

Ss  -  величина бортовой хорды.
Величина /^^определяется формулой (7 .3 ) .
Величина Ff(Lxe), входящая в выражение (I I .I ) ,  определяется формулой 

F , f i x, )  = / -  e j J ' [ e x P  ( ~ F F % ) - e x p ( ~ 3 ( F e  + 1х я ) г) 1  *

где В определяется по формуле (7 .4 ) , а  ^ [ г ]  -  функция Лапласа-
Гаусса, определяется по рис .7 .10.

При достаточно длинной хвостовой части корпуса Lu  > 0 ,7 можно

^  г ( и ) ч ,
Если донный срез корпуса совпадает с концам бортовой хорды Lx t-0% то 
F, Пм) -  / -  (<-е*Р (-*№ ) ■

Ори дозвуковых и звуковых скоростях полета М^< I следует принимать

F f c a ) *

? F B  ‘  £ f  MS. *P *  «  0 *  * * P  %

II .4 . Координата фокуса летательного аппарата

Координата фокуса летательного аппарата, состоящего из корпуса, 
ускорителей и крыльев, определяется по формуле

Х* В 'ср[С̂ жщрп X f*ofm ~2 с ***>%*яг?кр ]>
где с р  , С рф п , Ср„ , СрФХи~ производные коэффициента нормальной

силы летательного аппарата, корпуса, 
ускорителей и крыльев по углу атаки; 

x f  кр~ координаты фокусов корпуса, ускорителей и
крыльев;

Ьн.ар* площади миделей корпуса, ускорителей и характерная
площадь крыла;
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S„ -  площадь миделя летательного аппарата; 
А1 , п ~ количество ускорителей и крыльев.
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Р Е Ф Е Р А Т

Курсовая работа 50 стр, 6 рисунков, 5 таблиц, I источник

ЛЕГАГЕЯЬНЫЙ АППАРАТ, ПОГРАШННЫЙ СЛОЯ, СОПРОТИВЛЕНИЕ ТРОШ,
СОПРОТИВЛЕНИЕ ДАВШИЙ, ВОЛНОВОЕ СОПРОГИНПОШ,
КОЭФФИЦШГ ЛОБОВОГО ООПРОГИВШШ, УГОЛ АТАКИ,
КОЭФФИЦИЕНТ подамюй СИЛЫ, ФОКУС ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Объектом исследования является аэродинамика летательного 
аппарата на активном участке полета в атмосфере Земли.

Цель курсовой работы заключается в определении аэродинамических 
характеристик заданного летательного аппарата во всем диапазоне 
скоростей полета, ограниченном гиперзвуковыыи скоростями.

Расчет аэродинамических характеристик проводится до известным 
методикам с использованием экспериментальных данных о величине аэро
динамических коэффициентов для различных форм летательных аппаратов.

Получены зависимости основных аэродинамических коэффициентов 
от числа ilaxa, позволяющие определить динамическое влияние атмосферы 
на движущийся в ней летательный аппарат.

Полученные результаты можно использовать при решении задач 
баллистики и динамики движения летательного аппарата на активном 
участке полета, в атмосфере.
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вввденй:

Ракетоноситель "PH" предназначен для выведения на орбиту спутни
ка Земли полезной нагрузки И тонн. Это достигается за  счет прида
ния ей определенной скорости и угла ее наклона к местному горизонту 
на определенной высоте над поверхностью Земли. Требуемая скорость 
развивается за время полета ракеты на активном участке. При прохож
дении атмосферы двигательная установка ракеты должна развивать такую 
тягу, чтобы парировать аэродинамическое сопротивление и обеспечить 
требуемое ускорение. Поэтому параметры двигательной установки и необ
ходимый запас топлива зависят от величин аэродинамических сил, дейст- 
вуицих на ракету в полете.

Величина аэродинамического сопротивления, а также несущие свой
ства ракеты, влиявдие на устойчивость ее движения, определяются фор
мой ракеты, ее скоростью и взаимной ориентацией продольной оси ра
кеты и вектора скорости ее центра масс.

Рис.ПВ.1. Ракетоноситель "PH"

Форма ракеты "PH", внешний вид которой приведен на рис.ОВ.1 , 
представляет собой сочетание конических и цилиндрических поверхностей 
Кроме того,имеются небольшие аэродинамические поверхности-крылья, 
предназначенные для управления относительным движением ракеты в плот
ных слоях атмосферы.

Элементы конструкции, безотрывно обтекаеше пограничным слоем, 
я в л я п рл п  истпим икпы  т п п г у г м в л е н и я  тпения. Конические части наметы
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создают сопротивление давления и нормальную силу. Крылья создают 
волновое сопротивление, нормальную силу и индуктивное сопротивление 
при нулевых углах атаки.

Целью данной курсовой работы является определение аэродинаыичес 
ких характеристик ракетоносителя "PH".



I . ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

Для ракетоносителя "PH", расчетная схема которого приведена на 
рис.П2.1.1, а основные параметры помещены в табл.П2.1.1, определить 
следующие аэродинамические характеристики:

коэффициент сопротивления трения при нулевом угле атаки 
Сх г р (М~ ,h);

коэффициент сопротивления давления при нулевом угле атаки
(^тО ) з

коэффициент аэродинамической продольной силы Сг, 0 (М^)  
для высоты Ю км и нулевого угла атаки;

производную коэффициента нормальной силы по углу атаки с£(М.*) 
для высоты Ю км;

производную коэффициента подьешой силы по углу атаки Суа (М„а) 
для высоты 10 км;

коэффициент индуктивного сопротивления Сяц(М~.,л) для различных 
углов атаки оС и высоты Ю км;

коэффициент лобового сопротивления С,а для различных
углов атаки oi и высоты 10 км;

координату фокуса летательного аппарата Х р(М *,).
Значение коэффициентов определить для дискретных значений чисел 

Маха набегающего потока 
АС = (O ,I;O ,3;O ,5;O ,7;O ,9;I,O ;I,I;I,3;I,5;2,Q ;2,5;3,O ;4,Q ;4,5;5,0), 

высот, км, h  = (0 ,10,20,30,40) 
и углов атаки, град, Ы. = (2 ,4 ,6 ,8 ) .
Зависимости с£(М „ ), C,a (M ~,eL)y Х?(М~.)
и  Л г / ^ J *  Ya ( H ~ }  представить в табличном веде и на рисунках.
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Таблица П2.1.1 

Параметры ракетоносителя "PH"

Название параметра Обозначение Размерность Величина

Длина ракеты L м 40
Наибольший диаметр

3,5первой ступени м
Наибольший диаметр
второй ступени V, м 3
Диаметр обтекателя
полезной нагрузки $  пи м 3
Диаметр ускорителя h м 1,2
Размах крыльев t м 6
Масса первой ступени «1 кг 100000
Ifecca второй ступени м$ кг 60000
Масса полезной нагрузки Мт кг 5000
Масса ракеты Но кг 100000
Количество ступеней "*r - 2
Количество ускорителей N - 2
Количество крыльев n - 2
Тяга двигателей первой ь кН 2000ступени Pf
Тяга двигателей второй 
ступени Рг кН 1200

2 . ГЕОМЕТРИЧЕСКИЕ ПАРАМЕТРЫ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Летательный аппарат, схема которого приведена на рис.П2.1.1, 
имеет следующие геометрические параметры:

геометрические размеры элементов конструкции летательного 
аппарата L = W m , Lm ° 3 » ,  L u , , = l n ,

Д  = 3 н , Рг •  3 ,5 м \ 
длинение элементов конструкции летательного аппарата
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сужение элементов конструкции летательного аппарата 

t v  = -J? г 1rp= . . . ;
площади поперечных сечений элементов конструкции летательного 

аппарата г м \

. 5 с Я1 Л !: * £.*„ н г.•>г // Эг  у  . . .  М г
площади консолей летательного аппарата

3. РАСЧЕТ КОЭШЩИЕНГА СОПРОГИВЛЕНШ ТРЕНШ 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА ПРИ ШЕВОМ УГЛЕ АТАКИ

3.1 .  Определение коэффициента сопротивления 
трения летательного аппарата

Коэффициент сопротивления трения летательного аппарата (ЛА) при 
нулевом угле атаки С, гр определяется следующим образом:

Г х г  5* коал , и г  5му $крЧгч» с*тр.горл 2М CirrP-y^M + псжтр.*р * (3 .1)
где Сгф.юрп,  с , тр.у , сх тр. кр ~ коэффициенты сопротивления трения кор

пуса летательного аппарата, ускорителей 
и крыльев;

N  % П  -  количество ускорителей и крыльев;
$нкерп* у * Sxp % 5ц -  характерные площади корпуса, ускорителей

крыльев и летательного аппарата.
Согласно схеме ЛА, приведенной на рисЛ Е.1.1, он имеет 2 ускори

теля и 2 крыла (или 4 консоли), поэтому N » 2 ,  п -  2 .
В качестве характерных площадей корпуса и ускорителей принимают

ся наибольшие площади, м , юс поперечных сечений (площади миделевых
сечений) _  ,

с g v J
•*н.кфп °  1/ “ *

У ^  -  . . .  -

За характерную площадь крыла, принимается удвоенная площадь,
ОДНОЙ КОНСОЛИ
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За характерною площадь всего ЛА принимается площадь миделева 
сечения корпуса

Определению подлежат коэффициенты сопротивления трения корпуса 
Сх о,. кор„ , ускорителей Схт р у  и крыльев c xiPiKf> , после чего 

со формуле (3.1) находится коэффициент сопротивления трения всего 
летательного аппарата.

При безотрывном обтекании поверхности корпуса ЛА пограничным 
слоем, пренебрегая влиянием кривизны поверхности на величину силы 
трения, а также наклоном отдельных элементов поверхности к продольной 
оси корпуса, коэффициент сопротивления трения определяют следупцим 
образом

где 2с^ М' 0 -  удвоенный коэффициент сопротивления трения плоской плас
тинки в несжимаемом потоке;

-  коэффициент, учитывающий влияние сжимаемости;
Коря ~ площадь смоченной боковой поверхности корпуса без 

площади донного сечения.
Коэффициент трения плоской пластинки в несжимаемом потоке опре

деляется в зависимости от типа пограничного слоя на ее поверхности 
по следупцим формулам:

для ламинарного пограничного слоя, возникапцего при Яе <■ 485000

3.2.  Расчет коэффициента сопротивления 
трения корпуса

^ х  тр. карп  * 2  5*. керп (3.2)

(3.3)
-* ТХ\]для турбулентного пограничного слоя, возникапцего при Re > Ю

или £ t  ж 0 :
(3.4)

485000 < Яе  < Ю7 или 0 с  ■£ I:
для смешанного пограничного сдоя, возникапцего при

(3.5)
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Число Рейнольдса Re определяется по формуле 
j?e = a L H ~ ,  ( з , б)

где а  -  скорость звука на заданной высоте;
L -  длина корпуса ЛА, безотрывно обтекаемая пограничным сдоем; 
•5 -  коэффициент кинематической вязкости воздуха;

-  число Idaxa невозмущенного потока.
Значения скорости звука и кинематической вязкости определяются 

по таблице стандартной атмосферы / . . . /  для каждой заданной высоты 
полета М .

Относительная координата точки перехода от ламинарного погранич-
НОГО Ст,ла w ч? гмтпр»пр»тт«йТ'Г'̂  ПО формуле

где hu -  средняя высота бугорков шероховатости поверхности;
LH -  длина носовой части.
Высота бугорков поверхности ко pi уса зависит от материала и чис

тоты его обработки и определяется по та бл . . . .  / . . . / .  В данной курсо
вой работе принимается, что обшивка ДА сделана из дюралюминиевых 
анодированных листов.

Значения коэффициента ^  для различных чисел Маха М^, и 
относительной координаты перехода £ t  определяется по р и с . . . . / . . . /

Площадь смоченной боковой поверхности корпуса состоит из площа
ди боковых поверхностей конуса длиной Lm , цилиндров Lm  и L иг , 
усеченного конуса Ln  , кормовой части LK (рис.П2.1.1).
Величина поверхности FKCp„ , ыР, определяется следующим образом:

п  -  S+ [< 3 * а, 6 М^, ( f -  0 ,2S  М.

„ J  у  9  *■ к о р п _____________

(3.7)

FKopr. 3* + Т * * * - 2 - З . Н - § ~
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3 .3 . Расчет коэффициента сопротивления 
трения ускорителей

Корпус ЛА и ускорители представляют собой сочетание цилиндричес
ких и конических поверхностей, поэтому методика расчета коэффициента 
трения для них одинакова.

Коэффициент сопротивления трения ускорителей С , тр_у  находится 
по соотношениям ( 3 . 2 ) - ( 3 . 7 ) , которые принимает следующий вид:

где Fy -  площадь смоченной боковой поверхности ускорителя без 
площади донного сечения.

Коэффициент трения плоской пластины ZCj ̂ определяется по

Число Рейнольдса находится по формуле 
>

где Lf  -  длина ускорителя.
Координата перехода определяется по (3.7) .
Площадь смоченной боковой поверхности ускорителя, чГ,  состоит 

из плоярдя конуса длиной LKy и цилиндра длиной L и. д и определяется 
следующим образом

Коэффициент сопротивления трения крыльев определяется по формуле

где 2с -  коэффициент, учитывающий влияние относительной толщины 
профиля крыла С . Коэффициент трения плоской пластинки 
определяется по (3 .3)- (3-5).

Число Рейнольдса находится по формуле

( З . З Ы З . 5 ) .

3 .4 .  Расчет коэффициента сопротивления 
трения крыльев

С х  тр.ж р = И * о  1 »  7 с  >

где -  средняя хорда крыла.
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Величина средней хорды определяется следупцим образом: $ср* . 
Координата перехода x t  определяется по (3 .7 ) .  *Р
Коэффициент 2с определяется по зависимости, приведенной на 

р и с . . . , / . . . / .  Относительная толщина профиля крыльев принята 0 ,0 4 ,  
поскольку профиль крыльев ромбовидный и они служат для управления 
относительным движением ЛА в атмосфере.

Результаты расчетов по определеншо коэффициента сопротивления 
трения летательного аппарата приведены в табл.П2.3.1 и на рис.П2.3.1.

Рис.02 .3 .1 . Зависимость коэффициента сопротивления трения 
от числа Маха
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4. РАСЧЕГ КОЭФФИЦИЕНТА СОПРОГИШЕНШ ДАВЛЕШЙ 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА ОРИ НУЛЕВОМ УГЛЕ АТАКИ

Коэффициент сопротивления давления летательного аппарата при 
нулевом угле атаки сх ̂ определяется следующим образом:

с , , ; -  c , f m x .  w  ,  J j«  + п  с , ,  ,
где Ctg.apa, сч - у  tCxg.Kp- коэффициенты сопротивления давления

корпуса ЛА, ускорителей и крыльев. 
Коэффициент сопротивления давления корпуса ЛА, схема которого 

приведена на рис .112.1 . 1 ,  определяется по формуле

Cxf.xcapn —  *  с жд.м  j * —  + сч .к  *  с , , . ^  у

где CXjt„t Схдн2 , схд.х , схддн -  коэффициенты сопротивления давления
первой носовой части, усеченного ко
нуса, кормовой части и донной части 
соответственно.

Первая носовая часть имеет коническую форму. Коэффициент сопро
тивления давления схд.т определяется по р и с . . . .  / . . . /  в зависимос
ти от числа Маха А/„ и удлинения конуса.

Вторая носовая часть имеет форму усеченного конуса. Коэффициент 
сопротивления давления с ,дпг определяется следующим образом:

С*у.м ( f -  J »
где сх/.„ -  коэффициент сопротивления давления фиктивного конуса,

полученного в результате продления усеченного конуса. 
Величина коэффициента с'хд нг определяется по зависимости, приведен
ной на р и с . . . . / . . . / .

Летательный аппарат обладает одной кормовой частью, расположен
ной в хвостовой части корпуса, угол полураствора которой меньше 20° .  
Коэффициент сопротивления давления сжд.к определяется по р и с . . . . / . . . /  
в зависимости от удлинения и сужения кормовой части.

Корпус ЛА имеет одну донную часть. Донной частью является торце
вая часть ЛА, расположенная за кормовой частью.

Коэффициент сопротивления давления кормовой части определяется 
по формуле

С*J У" ” ( ~ cPjh)7x/
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где ( -С р р )^ -  коэффициент донного давления для тел вращения без сужа
ющейся кормовой части;

5fH -  площадь донного среза;
-  коэффициент донного давления, учитывающий сужение 

соответствующей кормовой части.
Результаты расчетов по определение коэффициента сопротивления 

давления летательного аппарата при нулевом угле атаки приведены в 
табл. . . .

Разд.5-0 оформляются аналогично разд.4 .

Ю. РАСЧЕГ КООРДИНАТЫ ФОКУСА 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Фокусом ЛА по углу атаки называют точку приложения той доли
нормальной силы, которая пропорциональна углу атаки.

Фокус ЛА, схема которого приведена на рис.П2.1.1, определяется
следующим образом:

— _  ^  5цгдрП w_«£ Sft.n n_ у  S hA
f  [ y " ¥>n r  *°P " S f, Ю У 2  9 W  "57/ ’

где Xf  a¥>n , x fj/  , X f  m, -  координаты фокуса корпуса ЛА, боковых уско
рителей и крыльев.

Координата фокуса корпуса ЛА (рис .112 Л Л) определяется по 
формуле -

( с*т * с' мг * с*к £7~
где Xf l l l , 3tf n  , z f  к -  координаты фокуса первой носовой части, усе

ченного конуса и кормовой части соответствен»
Результаты расчетов по определению фокуса летательного аппарата 

приведены в табл. . . .  и на рис . . . .
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В результате проведенных расчетов для ракетоносителя "РН"полу- 
чены аэродинамические характеристики аппарата -  коэффициент аэроди
намической продольной силы Сх (Мт ) , производные коэффициентов аэроди
намической нормальной и подъемной силы по углу атаки C$(MJ)ia Ср,(М*,), 
коэффициент лобового сопротивления с,а(Мж,л ) ъ координата фокуса XF(H^ 
как функции числа Маха невозмущенного потока и угла атаки оС .

Величина коэффициента сопротивления трения для ламинарного или 
турбулентного пограничного слоя на неизменной высоте полета монотон
но убывает по мере увеличения числа Маха. Это связано с увеличением 
числа Рейнольдса, от которого обратно пропорционально зависит коэффи
циент сопротивления трения плоской пластины. Opt фиксированной вели
чине числа Маха с возрастанием высоты полета коэффициент сопротивле
ния трения возрастает. К этому приводит уменьшение числа Рейнольдса, 
вызванное увеличением коэффициента кинематической вязкости воздуха.

Полученные аэродинамические характеристики позволяют определить 
цинамическое воздействие внешней среда на летательный аппарат на 
активном участке его полета в атмосфере.
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