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Введение
При изучении дисциплины «Основы аэродинамики» студентами заочного обучения выполняется контрольная работа состоящая из двух задач.

Для успешного выполнения контрольной работы необходимо:

- правильно выбрать вариант  в соответствии со своим шифром и указаниями данного методического пособия;

- ознакомиться с содержанием контрольной работы;

- изучить соответствующие методические указания для правильного понимания необходимых исходных данных и данных полученных в результате выполнения работы;
- изучить по приводимому в методическом пособии перечню литературы соответствующие разделы теоретического материала;

- выполнять требования, предъявляемые к оформлению контрольной работы, изложенные в данном пособии.
Контрольная работа призвана помочь закреплению теоретического материала и получению знаний прикладного характера. Этот материал входит в итоговый контроль знаний - зачет по дисциплине «Основы аэродинамики». 

Варианты заданий выбираются в соответствии с номером зачетной книжки студента и являются строго индивидуальными.
1. ЛИТЕРАТУРА
1. Гарбузов В. М., Ермаков А. Л., Кубланов М. С., Ципенко В. Г. Аэромеханика. М.: Транспорт, 2000. – 327 с.

2. Динамика полета транспортных летательных аппаратов. Под ред. Жукова    А. Я. М.: Транспорт, 1996. – 327 с.
3. Ефимов В.В. «Основы авиации». Часть 1. М.: МГТУГА, 2003. - 63 с.
2. КОНТРОЛЬНАЯ РАБОТА
2.1. Задание 1. Построить кривую зависимости аэродинамического коэффициента подъемной силы самолета от угла атаки и определить угол атаки, необходимый для выполнения горизонтального полета самолета
Для выполнения задания студентам необходимо изучить литературу [1] стр. 31-34, [3] стр. 16-22.

Аэродинамический коэффициент подъемной силы cya является одной из аэродинамических характеристик профиля крыла и летательного аппарата в целом. Этот коэффициент является определяющей величиной в формуле экспериментальной аэродинамики для подъемной силы:
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где ρ – плотность воздуха;
 V – скорость полета летательного аппарата;
 S – площадь крыла.

Аэродинамический коэффициент подъемной силы cya зависит от геометрических характеристик крыла:
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 - безразмерная абсцисса положения максимальной толщины;
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 - безразмерная абсцисса положения максимальной вогнутости;

b – хорда профиля;
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Аэродинамический коэффициент подъемной силы cya существенно зависит и от угла атаки α (угол между вектором скорости движения летательного аппарата и средней аэродинамической хордой крыла). График зависимости cya = f(α) показан на рис. 1.
[image: image8.png]



Рис. 1 График зависимости cya = f(α)
На этом графике: α0 – угол атаки нулевой подъемной силы (cya =0);
αн.с – угол атаки начала срыва потока на верхней поверхности крыла;
αкр – критический угол атаки;
cya н.с – аэродинамический коэффициент подъемной силы при начале срыва

потока;
cya max – максимальный коэффициент подъемной силы.

В диапазоне летных углов атаки (вплоть до αн.с) зависимость cya = f (α) носит линейный характер и определяется выражением:
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где 
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 производная аэродинамического коэффициента подъемной силы по    

            углу атаки.

При выполнении установившегося горизонтального полета самолета должно выполняться равенство:
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где mп - полетная масса самолета;
      g – ускорение свободного падения.

Из равенства (2) следует выражение для cya:
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По вычисленному значению cya на построенном графике зависимости   cya = f (α) определяется угол атаки α при установившемся горизонтальном полете самолета.
2.1.1. Выбор исходных данных и построение зависимости cya = f (α)
Необходимые для построения зависимости cya = f (α) значения величин выбираются по приведенным ниже таблицам по двум последним цифрам номера зачетной книжки п — предпоследняя цифра номера зачетной книжки, т - последняя цифра номера зачетной книжки. 

1. Полетная масса самолета mп определяется по таблице 1.

Таблица 1 

	m
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8

	mп, кг
	55000
	56000
	57200
	58100
	59300
	60200
	61400
	62600

	m
	9
	0
	
	
	
	
	
	

	mп, кг
	63400
	64600
	
	
	
	
	
	


2. Скорость установившегося горизонтального полета V определяется по таблице 2.

Таблица 2 

	n
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8

	V, км/час
	490
	510
	540
	590
	630
	680
	720
	770

	n
	9
	0
	
	
	
	
	
	

	V, км/час
	810
	850
	
	
	
	
	
	


3. Расчетная высота полета H определяется по таблице 3.
Таблица 3 

	M
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8
	9
	0

	H, м
	6500
	7000
	7500
	8000
	8500
	9000
	9500
	1000
	10500
	11000


4. Площадь крыла S определяется по таблице 4.
Таблица 4 

	N
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8
	9
	0

	S, м2
	167,5
	142,3
	148,7
	155,0
	161,2
	167,5
	174,0
	180,0
	186,5
	192,7


5. Величина 
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 определяется по таблице 5.

Таблица 5 

	n
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8
	9
	0
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	5,2
	5,26
	5,35
	5,41
	5,48
	5,53
	5,59
	5, 68
	5,77
	5,84


6. Величина cya max определяется по таблице 6.

Таблица 6 
	M
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8
	9
	0

	cya max
	1,3
	1,35
	1,4
	1,45
	1,5
	1,55
	1,6
	1,65
	1,7
	1,75


7. Величина α0 определяется по таблице 7.
Таблица 7 

	N
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8
	9
	0

	α0,
град
	-0,5
	-0,6
	-0,7
	-0,8
	-0,9
	-1,0
	1,1
	1,2
	1,3
	1,4


8. Величина Δαкр определяется по таблице 8.
                                                                                                 Таблица 8
	m
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8

	Δαкр, рад
	0,043
	0,046
	0.048
	0,051
	0,053
	0,055
	0.057
	0,06

	m
	9
	0
	
	
	
	
	
	

	Δαкр, рад
	0,063
	0,065
	
	
	
	
	
	


9. Вычисляется величина аэродинамического коэффициента подъемной силы, соответствующая углу атаки начала срыва потока на верхней поверхности крыла
сya н.с = 0,85 сya max.

10. Вычисляется величина угла атаки, при котором начинается срыв потока на верхней поверхности крыла (участвующие в вычислении величины должны иметь одинаковую размерность)
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11.  Вычисляется величина критического угла атаки


[image: image16.wmf]max

0

.

ya

ya

c

c

a

aaa

=++D

кркр


12. На миллиметровой бумаге формата А4 (210*297) проводятся оси координат в масштабе по ГОСТу (по оси абсцисс можно принять 10 мм за 0,05 рад, а по оси ординат 10 мм за 0,1). Далее наносятся точки с координатами     (α0 , сya = 0) и (αн.с , cya н.с) и соединяются прямой линией. Затем наносится точка с координатами (αкр , cya max) и с помощью лекала проводится плавная кривая через две точки (αн.с , cya н.с) и (αкр , cya max), сопрягающаяся с прямой в точке   (αн.с , cya н.с) и имеющая максимум в точке (αкр , cya max).
13. Вычисляется потребный аэродинамический коэффициент подъемной силы при установившемся горизонтальном полете самолета:
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14. По построенному графику зависимости cya = f (α) определяется потребный угол атаки α при установившемся горизонтальном полете самолета.
2.2. Пример выполнения задания 1
2.2.1. Определения и формулы

Материалы этой части работы приводятся в преамбуле раздела 2.1 пособия (выполняется полностью самостоятельно).
2.2.2. Расчетная часть
Вариант задания по двум последним цифрам зачетной книжки 99: n = 9, m = 9.
1. По таблице 1 при m = 9 определяется mп = 63400 кг.
2. По таблице 2 при n = 9 определяется V = 810 км/час.
3. По таблице 3 при m = 9 определяется H = 10500 м.
4. По таблице 4 при n = 9 определяется S = 186,5 м2.
5. По таблице 5 при n = 9 определяется 
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6. По таблице 6 при m = 9 определяется cya max = 1,77.
7. По таблице 7 при n = 9 определяется α0 = 1,3º.

8. По таблице 8 при m = 9 определяется Δαкр = 0,063 рад.
9. Вычисляется: сya н.с = 0,85·сya max = 0.85·1,77 = 1,5045.
10. Вычисляется 
[image: image19.wmf]0

1.77

1,357,3

5.77

ya

ya

c

c

a

aa

=+=+´=

н.с

н.с

18,9º.

11. Вычисляется 
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12. На миллиметровой бумаге вычерчивается график зависимости cya = f(α).

[image: image21]
Рис. 2. График зависимости cya = f (α)

(выполняется на миллиметровой бумаге)

13. По таблице Международной стандартной атмосферы при H = 10500 м (см. приложение) определяется ρ = 0,389 кг/м3 , V = 810 км/час = 225,0 м/с и вычисляем cya : 
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14. По графику зависимости cya = f(α) определяется потребный угол атаки установившегося горизонтального полета самолета α = 2,8°.
2.3. Задание 2. Определить скорость установившегося горизонтального полета самолета на высоте H при полетной массе mп, площади крыла S, потребной тяги Pп, и поляре, заданной зависимостью cxa = 0,017 + 0,057 cya2
Для выполнения задания студентам необходимо изучить литературу [2] стр. 33-69, [3] стр. 48-51.
Установившийся горизонтальный полет - это прямолинейный полет самолета с постоянной скоростью, на постоянной высоте, при малых углах атаки α, описываемый уравнениями движения:
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где P – тяга двигателей;

       Xa – сила лобового сопротивления:  
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;

       Ya – подъемная сила;  
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;
       mg – вес самолета;
       ρ – плотность воздуха на заданной высоте;

       V – скорость полета самолета;

       S – площадь крыла.
Для расчета установившихся режимов полета самолетов с турбореактивными двигателями применяется метод тяг Н. Е. Жуковского, основанный на сравнении величин потребной Рп и располагаемой тяг Рр.

Потребной тягой Рп называется тяга, необходимая для установившегося полета самолета на данной высоте с заданной скоростью. В случае установившегося горизонтального полета эта тяга равна силе лобового сопротивления самолета:

Рп = Ха                                                                  (5)
Поделив почленно первое уравнение системы (4)на второе, получим
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где сxa - аэродинамический коэффициент лобового сопротивления;

      сya - аэродинамический коэффициент подъемной силы;

      K – аэродинамическое качество.
Располагаемая тяга Рр— это максимальная суммарная тяга всех двигателей самолета на данной высоте и при данной скорости полета. Эта величина зависит от скорости и высоты полета, а также от степени дросселирования двигателей. 

Определение характеристик установившегося горизонтального полета самолета осуществляется с помощью совмещенных графиков зависимостей     Рп = f(V) и Рр = f(V), построенных для данной высоты полета и массы самолета (рис. 3). Такой график называется диаграммой потребных и располагаемых тяг.
Потребная скорость горизонтального полета определяется формулой
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Рис. 3. Диаграмма потребных и располагаемых тяг
2.3.1. Выбор исходных данных и последовательность решения задания.
Необходимые для решения задания исходные данные выбираются по приведенным в предыдущем задании таблицам по двум последним цифрам номера зачетной книжки п — предпоследняя цифра номера зачетной книжки, т - последняя цифра номера зачетной книжки. 

1. Полетная масса самолета mп определяется по таблице 1.

2. Расчетная высота полета H определяется по таблице 3.
3. Площадь крыла S определяется по таблице 4.
4.  Потребная тяга Pп определяется по таблице 9.
Таблица 9 

	M
	1
	2
	3
	4
	5
	6
	7
	8
	9
	0

	Pп, КН
	44
	44,8
	45,76
	46,48
	47,44
	48,16
	49,12
	50,08
	50,72
	51,68


5. Из выражения (6) определяется: 
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6. Найденное значение cxa подставляется в уравнение поляры 

cxa = 0,017 + 0,057 cya2 = 0,017 + 0.057(m g cxa / Pп)2.
7. Из полученного уравнения определяется cxa .
8. Из выражения (5) определяется скорость установившегося горизонтального полета:
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Необходимое значение ρ определяется по таблице Международной стандартной атмосферы (см. приложение).
2.4. Пример выполнения задания 2

2.4.1. Определения и формулы

Материалы этой части работы приводятся в преамбуле раздела 2.3 пособия (выполняется полностью самостоятельно).
2.4.2. Расчетная часть
Вариант задания по двум последним цифрам зачетной книжки 99: n = 9, m = 9.
1. По таблице 1 при m = 9 определяется mп = 63400 кг.

2. По таблице 3 при m = 9 определяется H = 10500 м.
3. По таблице 4 при n = 9 определяется S = 186,5 м2.
4. По таблице 9 при n = 9 определяется Pп = 50,72 КН.
5. Из выражения (6) определяется: 
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6. Найденное значение cya подставляется в уравнение поляры 

cxa = 0,017 + 0,057 cya2 = 0,017 + 0.057(12,43 cxa)2.
8,81cxa2 - cxa + 0,017 = 0.
7. Из полученного уравнения определяется cxa :

[image: image35.wmf](1,2)
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Выбирается меньшее из значений cxa = 0,021.
8. Из выражения (5) определяется скорость установившегося горизонтального полета: при H = 10500 м ρ = 0,389 кг/м3.
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= 258,37 м/с = 930 км/час.

Приложение

Международная стандартная атмосфера

	Высота

H, м
	Темпера-тура
Т, К
	Давление
р*10-5, Па
	Плотность
ρ, кг/м3
	Скорость
звука

а, м/с
	Динамическая
вязкость

μ,*105 м2/с

	0
500

1000
1500

2000

2500

3000

3500

4000

4500

5000

5500

6000

6500

7000

7500

8000

8500

9000

9500

10000

10500

11000

12000

13000

14000

15000

16000

17000
	288
285

282

278

275

272

269

265

262

259

256

252

249

246

243

239

236

233

230

226

223

220

217

217

217

217

217

217

217
	1,01
0,951

0.895

0,842

0.792

0,744

0,699
0,655
0,614
0,575
0,538

0,504

0,470

0,439

0,409

0,381

0,355

0,331

0,307

0,284

0,264

0,244

0,226

0,193
0,165

0,141

0,121

0,104

0,088
	1,225
1,167

1,112

1,058

1,006

0,957

0,909

0,863

0,819

0,777

0,736

0,697

0,660

0,624

0,590

0,557

0,526

0,496

0,467

0,440

0,413

0,389

0,365

0,312

0,266

0,228

0,195

0,166

0,142
	340,3
338,4

336,4

334,5

332,5

330,5

328,6

326,6

324,6

322,6

320,5

318,5

316,4

314,4

312,3

310,2

308,1

306,0

303,8

301,7

299,5

297,3

295,1

295,0

295,0

295,0

295,0

295,0

295,0
	1,79
1,77

1,76

1,74

1,73

1,71

1,69
1,68

1,66

1,64

1,63

1,61

1,59

1,58

1,56

1,54

1,53

1,51

1,49
1,47

1,46

1,44

1,42

1,42

1,42

1,42

1,42

1.42

1.42
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