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НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩЕ НА САМОЛЕТ

Для расчета прочности самолета необходимо знать нагрузки, 

которые действуют на него в различных условиях эксплуатации.

В полете или при движении по земле ни самолет, ни его от

дельные части не находятся в статическом равновесии. Однако, 

следуя принципу Даламбера, самолет можно рассматривать находя

щимся в равновесии, если к действующим силам отнести и силы 

инерции. Тогда при расчете на прочность можно применять 

методы строительной механики, базирующиеся на условиях ста

тического равновесия.

Все силы, действующие на самолет или его отдельные части, 

можно разбить на две группы: поверхностные и массовые. К поверх

ностным силам относятся аэродинамические нагрузки, тяга двигате

лей, реакция земли при посадке и силы взаимодействия отдельных 

частей самолета. Таким образом, поверхностные силы могут быть 

как распределенными, так и сосредоточенными. К массовым нагруз

кам относятся силы веса и инерционные силы. Эти силы пропорцио

нальны массе и действуют на каждый элемент конструкции.

Из принципа Даламбера следует, что равнодействующая поверх

ностных сил Я пой численно равна и направлена противоположно 

равнодействующей массовых сил , т.е. /?яов = - R n .
Это равенство справедливо как для самолета в целом, так и 

для любого его агрегата или груза, расположенного внутри само

лета (рис. I.I).

Величина и направление массовых сил зависят от тангенциаль

ных и нормальных ускорений, которые связаны с эволюциями самоле

та. Величина и закон распределения аэродинамической нагрузки по 

поверхности самолета также зависят от его эволюций, а реакция 

земли определяется характером посадки.
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Таким образом, все нагрузки, действующие на самолет в целом 

и его агрегаты, зависят от режима полета и посадки.

Отношение равнодействующей всех поверхностных сил к весу 

называется перегрузкой самолета

я = А м . (i.i.)
Q

Зная перегрузку, можно определить величину равнодействующей 

массовых сил

В практических расчетах обычно пользуются не полной пере

грузкой, определяемой формулой (I.I), а перегрузками в направле

нии координатных осей. Перегрузкой в заданном направлении назы

вается отношение проекции равнодействующей всех поверхностных 

сил на это направление к весу самолета. При малом утле if
(рис. 1 .2 ) перегрузки в направлении осей X  , I I , Ъ за-

Рис. I.I. Поверхностные и массовые силы самолета 

и агрегата

I.I. Понятие о перегрузках

* П - (г . ( 1 . 2 )

пишутся в следующем виде:

(1.3)

Здесь Р - тяга двигателя;

У - подъемная сила самолета;



X  - сила лобового сопротивления; 5
2 - боковая сила.

Рис. 1.2. Поверхностные силы, действующие 

на самолет

Следовательно, перегрузка в направлении - подъемной силы 

есть отношение подъемной силы к весу самолета, перегрузка в 

направлении оси g есть отношение боковой силы к весу само

лета и т.д.

В расчетах самолета на прочность наибольшее значение имеет 

перегрузка . Часто эту величину называют просто перегруз

кой, не оговаривая ее направления, и обозначают через Н 

Перегрузка в другом направлении обычно оговаривается.

Рассмотрим определение перегрузок для различных случаев 

полета самолета.

1.2. Горизонтальный полет

В установившемся горизонтальном полете на самолет дейст

вуют: сила тяги двигателя Ре , подъемная сила Ус , 

вес самолета , сила лобового сопротивления Х 0 (рис.1.3).

При рассмотрении горизонтального полета полагаем, что 

тяга Рв и сила лобового сопротивления Х в проходят через

2-aoU1
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центр тяжести и перпендикулярны подъемной силе Ув

Рис. 1.3. Силы, действующие на самолет, 

в горизонтальном полете

Из условий равновесия самолета получим

l - s  » р„ = х ,
Если самолет совершает горизонтальный полет с переменной 

скоростью, то второе условие равновесия не выполняется и его 

необходимо дополнитьинерционными силами.

1.3. Криволинейный полет в вертикальной 

плоскости

Пусть самолет совершает полет по криволинейной траектории 

в плоскости симметрии (рис. 1.4). В этом случае силы X  ,У .

Р , £ статически не уравновешены. Пользуясь принципом Да-

ламбера, самолет можно рассматривать находящимся в равновесии, 

если к указанным выше силам добавить силы инерции, которые за

висят от тангенциального и центростремительного ускорений. 

Тангенциальное ускорение возникает за счет измене

ния скорости 2 V  по траектории, центростремительное ускоре

ние J-п z - за счет кривизны траектории. Этим ускоре

ниям соответсвуют инерционные силы

N t - - m  - тангенциальная инерционная сила;

 ^  У2 - центробежная (нормальная) инерционная

^ сила.



7

Рис. 1.4. Силы действующие на самолет, 

в криволинейном'полете

Принимая те лее допущения, что и в случае горизонтального 

полета, и проектируя все силы на направление нормали к траек

тории движения самолета, получим

у - 5 с « а - | - -£■ = ()
или 2.

У  =  G ( с м  9  +  . ( 1 . 4 )

а
Из этого выражения следует, что подъемная сила при криво

линейном полете не равна весу самолета. Наибольшего значения 

У достигает при 9 - 0  , т.е. в нижней точке траектории

(в точке А ). При этом

V  = 0.5)

и коэффициент перегрузки в направлении подъемной силы будет 

равен



G " ' т
Действие перегрузки проявляется в том, что каждый агрегат 

самолета, каждая его деталь становятся как бы в п. раз тяже

лее. На этом основан принцип действия прибора для измерения 

перегрузки. Перегрузочный прибор состоит из определенной массы 

(груза), связанной с корпусом прибора с помощью упругого тари

рованного элемента (пружины) и демпфирующего устройства (рис. 
:(рис.1.5).

Перегрузки бывают положительными и отрицательными. Знак 

перегрузки определяется направлением подъемной силы. Если 

подъемная сила действует в сторону положительного направления 

оси у. (рис. 1.3), то перегрузки будут положительными.

При положительных перегрузках пилот прижимается к сидению, а 

при отрицательных - отрывается от сидения.

Рис. 1.5. Схема прибора для замера перегрузок

Перегрузки могут возникнуть как по воле летчика (при 

выполнении маневра), так и от действия на самолет воздушный 

порывов.

В первом случае перегрузка называется маневренной, а во 

втором - перегрузкой от неспокойного воздуха. Наибольшие по 

величине перегрузки достигаются при маневрах в вертикальной 

плоскости.

Наибольшая теоретически возможная перегрузка может быть 

определена из формулы
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где V mox = ^ ^ Г ~  ~ наИ|Зольшая подъемная сила при кри-
^ волшейном полете.

При горизонтальном полете с той же скоростью и на тойПхе 

высоте п.,г

V  - с Ч ■
V° - > S 2

Тогда

П s ! t e ,  (1.7)

mex c h
Если произвести подсчеты по этой формуле, то значение 

Птох может оказаться больше 20. Практически такие большие 

перегрузки не удается получить из-за конструктивных и аэроди

намических особенностей самолета. Кроме того, они вообще недо

пустимы из-за физиологических возможностей организма летчика. 

Человек может выдержать кратковременные перегрузки П = 9-10. 
Если же перегрузка длительная (порядка 3-4 сек.), то при поло

жении сидя величина допустимой перегрузки падает до 5-6.

1.4. Перегрузка в произвольной точке, расположенной 

на продольной оси самолета

В общем случае движения самолета перегрузка в произволь

ной точке будет отличаться от перегрузки в его центре тяжести, 

так как ускорения в различных точках по величине и направлению 

могут быть различны.

Перегрузка в произвольной точке самолета характеризует 

силы, действующие на ншогорый неподвижный груз, расположенный 

в этой точке. Таким образом, равнодействующие поверхностных и 

массовых сил, приложенных к этому грузу, будут

R . г =- R, = Я. G- , ( i -8)I поь ‘■и t t }
где Яi - перегрузка в рассматриваемой точке самолета;

@1 - вес груза в этой точке.

Для абсолютно жесткого самолета при его движении по 

пространственной кривой для некоторой точки L , лежащей

на оси X  , к ускорениям центра тяжести £ х 0 > Ь$о и
20 добавятся ускорения вращательного движения (враще

ния самолета относительно центра тяжести) - нормальное и тан-

з-2501
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генциальное. Вращение самолета относительно центра тяжести ха

рактеризуется угловыми скоростями СО г , 00 и и угловыми

ускорениями £ г ;

Таким образом,проекции ускорения произвольной точки на 

координатные оси будут

J" Lz ~ j* х в ^ ^  ^  г  ) ̂  ’

i i y  - бгх ? (1-9)

h i  =h o  + Ь у х >
где СС. - расстояние точки 0 от центра тяжести само

лета;

J" х 0 • ^ а д > ^  “ составляющие ускорения в центре тяжес

ти самолета;

6 и £  г - угловые ускорения;

СО СО 1 ~ Утловые скорости.

Рис. 1.6. Ускорения и перегрузки в произвольной 

точке самолета
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По ускорениям находим перегрузки 

ложенной на продольной оси самолета

.г „ь  Xп.

! Г ' V

ах.-

6 г

^  ii = ^гв + 4$- X  ;

где IX. !Х
И‘ И :

-и точки, распо-

(1 .10)

- компоненты перегрузки в цент

ре тяжести самолета.

Из последних формул видно, что перегрузки по длине абсо

лютно жесткого самолета меняются линейно. На рис. 1.6 показа

но изменение перегрузки IX^  по длине самолета.

Мы рассмотрели перегрузки при криволинейном полете в 

вертикальной плоскости. Но значительные перегрузки могут воз

никнуть и при других режимах полета.

1.5. Вираж

При правильном вираже без снижения с постоянной скоростью 

на самолет (рис. 1.7) действуют: подъемная сила У , вес са-

Рис. 1.7. Силы, действующие на самолет при вираже



12

молета Gr , лобовое сопротивление X  ; тяга Р и 

сила инерции М . Будем считать, что тяга уравновешивает

ся лобовым сопротивлением. Проектируя все силы на вертикаль, 

получим

V CMJi -  G = 0 .

Отсюда

П =

Следовательно, чем больше угол крена J i  , тем больше 

перегрузка. Для большинства маневренных самолетов предельное 

значение угла крена равно 70-75°, при этом М = 3 + 4 .

Перегрузки возникают при всех маневрах самолета. Их можно 

определить теоретическим путем либо экспериментально. Ниже при

водятся ориентировочные значения наибольших перегрузок при не

которых фигурах высшего пилотажа:

на петле с работающим двигателем - 3;

на петле с неработающим двигателем - 6;
при выполнении одинарной бочки - 6;
при выходе из пикирования - 9+10.

1.6. Перегрузки при полете в неспокойном воздухе

В земной атмосфере всегда происходит движение воздуха. 

Резкие порывы ветра, воздействуя на самолет, могут вызвать зна

чительные перегрузки. На горизонтально летящий самолет могут 

действовать вертикальные потоки воздуха (восходящие и нисходя

щие) и горизонтальные (встречные, попутные, боковые). Горизон

тальные порывы достигают скорости 30 + 50 а в зоне тайфу

на - до 80 м/сек. Вертикальные порывы обычно имеют скорость 

10 + 18 м/сек, вблизи грозовых облаков - до 30 м/сек, а в зоне 

тайфуна - 5 0 + 6 0  м/сек.

Определим перегрузки при действии на самолет горизонталь

ного и вертикального порывов ветра при следующих допущениях, 

предтоженных В.С.Пышновым:

а) самолет - абсолютно жесткое тело;

б) порыв воздуха - резко ограниченный, т.е. самолет мгно

венно переходит из зоны спокойной атмосферы в зону, где имеется 

воздушный поток конечной скорости.

1  L _

G ' ингь
(i.i d



13

1.6Л. Горизонтальный порыв 

При горизонтальном полете самолета подъемная сила равна

у,-с, S-^t 10 go i.
При мгновенном встречном порыве воздуха со скоростью А У  

(рис. 1 .8) подъемная сила изменяется на величину A V  за счет 

изменения скорости, и суммарная подъемная сила

ЛУ = Уг * дУ = S -1- ( ve * д у ) ‘
не равна весу самолета.

a V
V*

Р и с .1.8. Изменение подъемной силы цри горизонтальном
порыве

Следовательно, перегрузка оудет:

и -  J L  J L  А У л *
. G 8 У, = ' Уе ;

Обычно А V —  малая величина по сравнению с Ve ( A V s O ,4 )  
и перегрузка Ц, получается незначительной - порядка 1 ,2 .

1.6.2. Вертикальный дорыв

Пусть на горизонтально летящий, самолет, имеющий угол

атаки &,, скорость и подъемную силу дей

ствует вертикальный порыв со скоростью Ц, . Для удобства 

рассуждений ооратим движение, полагая, что на неподвижный са

молет набегают горизонтальный поток со скоростью Ve и вер

тикальный поток со скоростью U, 

можно геометрически просуммировать, 

рис. I.i

. Скорости Ve и U 

как это показано на

4 - 2 5 0 !
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В результате угол атаки и суммарная скорость будут равны 

о( = о(а + Д е ( ,

V*V -

Рис. 1.9. Действие вертикального порыва на самолет

Подъемная сила изменится (в основном, за счет увеличения 

угла атаки); и ее величина будет г,

У - У . * д  y  = C jS P - ^ .

cj = 3 5 » о< «  ^  ( « .где

Так как угол Дс( 

лучаем

мал, то Ао( - ■ V  * V e , и мы по-

или

2 ' Ч  vc ■ 2

Разделив обе части последнего равенства на (у , имеем

а  =  1 1 1  с > - (1л2> 
Знак плюс соответствует восходящему порыву, знак минус - 

нисходящему. Введя число М , получим .

^  ^  ’ (1ЛЗ)
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где Cl - скорость звука.

Отсюда видно, что с ростом скорости полета перегрузка воз

растает, однако, начиная с М > j , перегрузка падает, т.к. 
уменьшается произведение (рис. 1 .10).

Перегрузка также падает с увеличением высоты полета (умень

шается р ) и удельной нагрузки на крыло р ^ •' Этим

объясняется, что при полете в неспокойном воздухе такой, на

пример, самолет, как Як-50 ( 3 =60 кг/м2 ),"болтает" сильнее,
чем самолет ТУ-154 ( ~j- = 450 кг/м2).

для с-та
с М < Г - <

/  V

К

\ для с-та 
с fl? j

I 2 П

Рис. 1.10. Зависимость и М от числа М

1.6.3. Порыв с линейной переходной зоной

В природе никогда не бывает резко ограниченных порывов. 

Обычно скорость порыва нарастает непрерывно, достигая максиму

ма, а затем уменьшается (рис. 1 .1 1а).

Такой профиль порыва можно заменить профилем с линейным 

участком нарастания скорости (рис.. 116). Участок от 0 до К 

называют переходной зоной или градиентным участком. На этом 

участке самолет приобретает вертикальную скорость Уи , что 

эквивалентно снижению величины U 0 и уменьшению перегрузки. 

Это можно учесть, если в формулу (1,13) ввести некоторую по

правку, Тогда зависимость для перегрузки будет иметь вид
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f, _ j + и С ̂  P  ^  .П  - I - 2 KCyJ-jjj-’
где К “ коэффициент демпфирования перегрузки, зависящий

U 0 j-----

б)

Рис. I.II. Графики изменения скорости порыва

не только от формы профиля порыва, но и от инерционных и аэро

динамических характеристик самолета.

К

порыва с градиентным участком

Если пренебречь вращением самолета вокруг оси 2 
то максимальное значение коэффициента К достигается 

при X = К и будет равно '

к ft ь
где

S - - W -
2 S / s

(1.14)

(I.I5)

вуязвшге силы тяжести.
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Как видно из формул (I.I4) и (1.15),коэффициент К за

висит от скорости полета. С увеличением душны градиентного 

участка коэффициент демпфирования перегрузки уменьшается 

(рис. I.I2), но степень уменьшения различна дую различных само

летов.

Для других форм профилей дискретного порыва количественные 

выражения душ перегрузки будут иными но качественная за

висимость от удельной нагрузки G / 5  , высоты полета Н и

числа М сохраняется при любом профиле порыва.

1.7. Нормы прочности

Точное значение нагрузок можно определить лишь для по

строенного самолета. При проектировании нового самолета нагруз

ки можно назначить приближенно, на основании предшествующих 

испытаний готовых конструкций, теоретических исследований и 

продувок. В полете и при движении самолета по земле на него 

действуют нагрузки, которые весьма разнообразны по характеру 

распределения к изменяются во времени. Если задачу определения 

нагрузок представить отдельным конструкторам, - то значительная 

сложность и приближенность ее решения приведут к вполне понят

ному разнобою расчетных условий и к многочисленным ошибкам в 

их назначении. Поэтому расчетные условия для самолета норми

руются в законодательном порядке в так называемых нормах 

прочности. Нормы прочности составляются на основании 

систематического, организованного в государственном масштабе 

учета опыта проектирования, постройки и эксплуатации самолетов 

и на основании непрерывно ведущейся теоретической и эксперимен

тальной исследовательской работы. Дурны® рост самолетострое

ния, увеличение скорости полета и непрерывное повышение такти- 

ко-техническюс требований к самолетам заставляют' уточнять и 

изменять нормы прочности.

В Советском Союзе первые исследования внешних нагрузок, 

действующих на самолет, были проведены в 1918 году. Создание 

первых отечественных норм прочности относится к 1925+1927 г.г.

Нормы прочности устанавливают:

- классификацию самолетов;

- расчетные случаи для каждого агрегата самолета;

- эксплуатационную перегрузку в зависимости от класса

1 / 2  5 - 2 5 0 1
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самолета;

- коэффициенты безопасности;

- закон распределения аэродинамических нагрузок по поверх

ности самолета;

- требования к амортизационной системе;

- рекомендации по обеспечению жесткости конструкции;

- рекомендации по уравновешиванию самолета.

По своему назначению все самолеты разбиваются на три 

класса:

класс А - маневренные самолеты; к этому классу относятся 

самолеты, глубоко пикирующие и совершающие резкие маневры;

класс Б - ограниченно маневренные самолеты; сюда относят

ся самолеты, как правило, не пикирующие глубоко и совершающие 

маневры, в основном, из горизонтального полета;

класс В - неманевренные самолеты; к этому классу относят

ся самолеты, предназначенные для перевозки пассажиров и грузов

и не совершающие сколь-нибудь резкого маневра.

Для каздого класса самолетов в нормах прочности задается 
зависимость максимального эксплуатационного коэффициента пере

грузки от веса самолета и скоростного напора. Примерный вид 

зависимости П.̂ах представлен на рис. I.I3. Абсолют

ное значение отрицательной перегрузки Пl^min принимается

меньшим, чем максимальная положительная: i n 5 , [ <’ I ''mm I 11 mas

$твх,

Рис. I.I3. Зависимость максимальной перегрузки от 

веса самолета и скоростного напора



19

Перегрузка ГЪ mtn определяется, как большая по абсо

лютному значению из двух величин, получаемых из условий допус

тимого маневра rvL;M = “0,5 nZ„- и воздействия нисходящегск
ГП U/i /Т1 мл

порыва

9 J п* Р Ц-Уа
= 1 2. L ^ J ~G/q '

Ниже приводятся примерные значения максимального коэффи

циента эксплуатационной перегрузки для различных классов са

молетов:

класс А - и 3^  пах = 8+9;
класс Б - П» глох = 4+6;

класс В - ^  max = 2+3.
В зависимости от класса самолета регламентируется величи

на максимально допустимого скоростного напора ^ fflax тах . 

соответствующего допустимому из соображений устойчивости и 

управляемости пределу скорости V max .

Определение (j, max для самолетов класса А произво

дится из расчета непрерывного прямолинейного отвесного пики

рования с потерей высоты Д,Н, , задаваемой-тактико-техничес

кими требованиями, Значение скоростного напора, полученного 

в конце прямолинейного пикирования, увеличивается на 15 % за 
счет потери высоты при выходе из пикирования.

При отсутствии в тактико-технических требованиях специаль

ных указаний принимаются следующие условия:

начальная высота прямолинейного пикирования L  к  = 2000м; 
начальная скорость пикирования - 0,8 ,

где V  х - максимальная из всех значений по высоте ско

рость горизонтального полета; тяга соответствует работе дви

гателей на полном газе. При расчете учитывается влияние сжи

маемости воздуха на величину коэффициента лобового сопротивле

ния.

Эксплуатационные нагрузки, т.е. нагрузки, которые могут 

действовать на самолет при различных режимах полета и посадки, 

не должны вызывать в конструкции заметных остаточных деформа

ций. С другой стороны, конструкция самолета должна иметь ми

нимальный вес. Поэтому идеальным можно считать случай, когда 

при максимальных эксплуатационных нагрузках напряжения в кон

струкции самолета достигают предела упругости.

6 - 2 S U 1



20

Необходимость обеспечить максимальную безопасность полета 

заставляет брать .за критерий прочности самолета или отдельных 

его агрегатов статические испытания до разрушения. При этих 

испытаниях выявляются нагрузки, вызывающие повреждения, не

допустимые при нормальной эксплуатации. Будем называть эти на

грузки разрушающими. Эксплуатационная нагрузка должна быть 

всегда меньше разрушающей.

Число, показывающее,во сколько раз разрушающая нагрузка 

больше эксплуатационной, называется коэффициентом безопасности: 

■f -  ^ Р Д ЗР _ ГС Рв*Р  

V экс па ft 3
Установив критерием прочности при статических испытаниях 

разрушение конструкции, необходимо принять этот критерий и для 

расчета на прочность. Отсюда вытекает весьма важная особенность 

методики расчета самолета на прочность - расчет ведется по раз

рушающим нагрузкам:

Vрасч ~ ^разр > ГС рдСц -  ГС pgip _

Следовательно, расчетный коэффициент перегрузки будет ра-

вен:

ГС расч = ГС J  .

В дальнейшем расчетный коэффициент перегрузки будем обоз

начать буквой " П, "без индексов:

п  - п. \ г

Величина коэффициента безопасности при расчете на проч

ность самолета выбирается в пределах от 1,5 до 2,0 в зависи

мости от характера действующих нагрузок. Для кратковременных 

перегрузок принимается минимальное значение коэффициента бе

зопасности. Для длительных, часто повторяющихся перегрузок - 

наибольшее значение.

Величина j* = 1 , 5  для большинства материалов, приме

няемых в самолетостроении, примерно соответствует отношению 

предела прочности к пределу пропорциональности. Это значит, 

что при эксплуатационных нагрузках напряжения в конструкции 

будут ниже предела пропорциональности материала.



21

1.8. Основные случаи нагружения самолета

(расчетные случаи)

1.14

Нормы прочности устанавли

вают следующие полетные случаи 

нагружения самолета.

Случай А - криволиней

ный полет самолета при угле атаки 

крыльев, соответствующем первому 

наибольшему значению коэффициента 

подъемной силы. Для этого случая

Случай А может быть при входе 

самолета в горку, при резком вы

ходе из планирования или пикиро

вания, при действии восходящего 

потока воздуха на с шло лет, ’совер

шающий горизонтальный полет,и т.д. 

(рис. I.I4). Подъемная сила на

правлена вверх, инерционные силы 

- вниз.

Случай А - криволи

нейный полет на малых углах ата

ки, но с такой же перегрузкой, 

что и в случае А. Для этого случая

^А'^тах» ^ д ' " ^max max ’ ^
Случай А1 может быть при вы

ходе самолета из пикирования или 

планирования.

движения
самолета, соответствующие рас
четным случаям нагружения
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Случай А отличается от случая А распределением воздушной 

нагрузки по размаху и по хорде. По сравнению со случаем А здесь 

центр давления сечения крыла смещается по хорде назад (рис.I.15) 

При малых углах атаки подъемная сила создается, в основном, за 

счет разрежения на верхней поверхности крыла, при больших углах 

атаки - за счет повышенного давления под крылом. В связи с этим 

на распределение аэродинамических нагрузок по размаху в слу

чае А оказывают влияние фюзеляжа и гондолы двигателей (рис. 

I.I6). Чем меньше угол атаки, тем больше сказывается это влия
ние.

Рис. I.I5. Распределение воз- Рис. I.I6. Распределение воз
душной нагрузки по хорде кры- душной нагрузки по размаху

Случай В - криволинейный полет на малых углах атаки 

с отклонением элеронов. Для этого случая’

Угол отклонения элеронов задается нормами прочности. Слу

чай В характеризуется еще большим смещением аэродинамической 

нагрузки назад. Кроме того, на участке, занятом элеронами, про

исходит смещение центра давления за счет отклонения элеронов.) 

Влияние фюзеляжа и мотогондол на распределение нагрузки по 

размаху будет более существенным, чем для случая А1, а при 

Сц < 0,2 нагрузки на участках крыла, занятых фюзеляжем и гон
долами двигателей, могут действовать в обратную сторону 

(рис. I .17). В случае В в связи со значительным смещением 

центра давления, наряду с большими изгибающими моментами дей-

ла крыла
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ствует большой крутящий момент. Случай В является промежуточ

ным между случаями А и С.

Случай С - отвесное пикирование с отклоненными эле

ронами. Для этого случая

Си, = 0 ;
« С А М I - 2.

(рис

max max

При пикировании на самолет действуют следующие силы 

I.I8):
£ - вес самолета;

)( - сила лобового сопротивления;

(V| - аэродинамический момент крыла.

Момент М уравновеши

вается силой на горизонтальном 

оперении У г. г?, . Силу Угй можно 
определить из равенства момен

тов аэродинамических сил отно

сительно центра тяжести самоле

та

м У г. о ^  г. о.

Рис.

где L о, - расстояние от центра 

тяжести до центра давления го- 

I.I7. Характер распре- ризонтального оперения.

деления воздушной нагрузки 

по размаху крыла при < 0,2 ,

Для того, чтобы самолет 

пикировал отвесно, силы У го не
обходимо уравновесить. Такой 

уравновешивающей силой может быть только подъемная сила крыла 

У«р = Уг.о, • Так как площадь крыла намного больше площади 
горизонтального оперения, то при режиме пикирования С у цр -  
величина малая ( порядка 0,004 - 0,016), в связи с чем в рас

четах принимают Су кр = 0.
Случай С характеризуется большим аэродинамическим мо

ментом, действующим на крыло, и является расчетным для круче

ния крыла. Распределение нагрузок по хорде для этого случая 

показано на рис. 1,19.

Случай Б - криволинейный шлет самолета при угле 

атаки, соответствующем первому, наибольшему по абсолютной ве

личине отрицательному значению коэффициента подъемной силы
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Cl ). Для этого случая ■

тип

min

s 4mLn • П Ъ = ^
f  =1,5.

vСлучай В может быть при 

входе самолета в пикирование, в 

верхней части горки и т.д. В 

случае В аэродинамические на

грузки направлены вниз, а инер

ционные вверх (рис. X.14).

В связи е этим нормальные напря

жения в конструкции крыла будут 

иметь здесь знак, противоположный 

случаю А.
Случай В - криволи

нейный полет на малых отрица

тельных углах атаки. Для этого 

случая те*»

fljjl 2 М * j  - -s'p*
По сравнению со случаем ]j

Ри с , 1,18. Селы, действующе на 
самолет при пикировании

I
случай D  характерен бо

лее задним положением центра давления. При рассмотрении распре

деления нагрузок по размаху здесь необходимо учесть влияние фю

зеляжа и гондол двигателей (см.случаи А' и В).

Случай ' L  % - резкое откло

нение элеронов на угол 15°. Услов

но рассматривается без учета сжи

маемости 2 только дет самолетов 
класса А. Для этого случая

\ * № Н т х  > ь̂дв 9mex »

Угловое ускорение принимается равным 

- о с е н 'г

Рис. I.19.Распределение 

воздушной нагрузки по хор 

де крыла при пикировании d t
На рис. 1.20 нанесены поляры, 

на которых отмечены точки, соответствующие отдельным расчетным 

случаям, а на рис. 1,14 показана связь между расчетными слу

чаями и траекторией движения самолета. Для уяснения взаимосвя

зи между расчетными случаями построен график а координатах

Пэ ,
величины

Т
гг

(рис. I . 2 I ) Из графика видно, что три основные 

, и Су не могут1 одновременно иметь цре-
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дельные значения и не могут 

назначаться независимо друг от 

друга.

Кроме указанных полетных 

случаев нормами прочности уста

навливаются посадочные случаи 

нагружения ( Е ц . ш и 

т.д.5, которые из методичес

ких соображений в данном посо

бии не рассматриваются.

Рис. 1.20. Поляры самолета для 

различных чисел /*)

%ахглвх& )

0 _

V c a ™ s

® Sh /**п - a wax чУ

s

® U ' ” }max max

” ̂ max mex © Ь и п ®  ! W  $  max max
 Ж — А . *----4,-----   ^3

О оЗпЛ,» n 4 „

Л _ П. miri &
f a '  ~  4 s✓ max mox w

C „ = Cu , 
f a  2 т м

Рис. 1,21. Диаграмма основных расчетных 

случаев



26

Глава П

ОПРЕДЕЛЕНИЕ НАГРУЗОК, ДЕЙСТВУЩИХ НА КРЫЛО

Нагрузки крыла являются исходными данными для анализа проч

ности и жесткости его конструкции. На крыло действуют (рис.2.1):

- распределенные аэродинамические нагрузки .

- распределенные массовые силы конструкции крыла 0̂ нр ,

- сосредоточенные массовые силы от агрегатов Р агр , на

ходящихся в крыле (двигатели, шасси, топливные баки и т.д.).

Рис. 2.1. Аэродинамические и массовые силы, 

действующие на крыло

2.1. Распределение аэродинамической нагрузки 

по размаху крыла при криволинейном полете

Распределение аэродинамической нагрузки вдоль размаха 

крыла зависит от закона изменения и Сх • Точно этот

закон можно получить по данным продувок моделей. При отсутствии 

данных продувок распределение нагрузок по размаху может быть
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найдено приближенно.

Погонная аэродинамическая нагрузка в направлении подъемной 

силы Q в сечении крыла равна:

~ ^  сеч ^ с е ч  J 3
V*

Умножив эту нагрузку на коэффициент безопасности, получим 

расчетную погонную нагрузку

р ' i n  г п v 2
^ ̂  " J ^  сеч ^ с е ч Р 2

Из равенства

найдем

y - n ’e - c ^ s j p i

о y l . m i L .

"  2  '  с к  s

Так как S = i Ь Ср , то

О р -  А  в  С У сеч %сеч 
У ^ Сукр &сР

Введем обозначение

Сцсеч °сеч  _ п  
Г„ Е ~ 1 па > 
L t * p  ° СР

тогда

2

а р = O IL г
У Ч Р. 1 П

(2. 1)
У I  ' *Л 1

Величина Г„д называется относительной циркуляцией 

плоского крыла и зависит от формы крыла в плане. Таким образом, 

для определения ^ ^ необходимо знать циркуляцию ГЛЛ , 

которая является функцией Н ‘

В настоящее время чаще всего применяются трапециевидные 

крылья. В справочниках для крыльев различных удлинений X  » 

сужений Ч и относительных размеров центроплана 

приводятся значения Г^л (рис. 2.2). По величине относи-
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тельной циркуляции ГПЛ можно определить Су cg4 :

г.. = - I mp & &  г (2.2)
U  еч £се„ 'лл>

где С у нр - коэффициент подъемной силы крыла для рассматри

ваемого расчетного случая.

Рис. 2.2. График относительной циркуляции 

плоского крыла

Зная Су сеч  * можно по поляре определить соответствую

щий угол атаки Ы се ч- р
Изложенный порядок определения у справедлив для

тех расчетных случаев» для которых углы атаки соответствуют 

прямолинейному участку кривой Су = ^ (оС ). Этому не удовлет

воряют расчетные случаи Д и D  , но практически и для 

этих случаев приходится пользоваться тем же методом, допуская 

некоторую погрешность.

2.2. Учет влияния Фюзеляжа и гондол двигателей 

на распределение аэродинамической нагрузки по размаху крыла

Для всех расчетных случаев, за исключением случаев Д ,

С и D  , необходимо учесть влияние фюзеляжа и гондол двига

телей на распределение аэродинамической нагрузки по размаху 

крыла. На участке крыла, где расположены фюзеляж и гондолы 

двигателей, при малых углах атаки происходит падение подъемной 

силы. Так как суммарное значение подъемной силы крыла при этом
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че должно измениться, то на остальных участках подъемная сила 

должна увеличиться. На больших углах атаки перераспределение 

нагрузки невелико и его можно не учитывать.

Для учета влияния фюзеляжа и гондол двигателей сначала 

строится эпюра распределения относительной циркуляции плоского 

крыла Г пл С штрих-пунктирная линия на рис. 2.3).

Рис. 2.3. Влияние фюзеляжа и гондол двигателей на 

распределение относительной циркуляции по 

размаху крыла

Известно, что площадь, ограниченная кривой Глд и осями 

координат, равна единице, т.е. ■

1 ' r u d i  *О
На участках, занятых фюзеляжем и гондолами двигателей, 

ординаты циркуляции уменьшаются на величину

А  Г<р = о Г ЯЛ ф & Гг д = а Г пл, г |
Здесь: - значение циркуляции по оси фюзеляжа для

плоского крыла;

Чл.Я'.в ~ значение циркуляции для плоского крыла 
по оси двигателя;

I - коэффициент, задаваемый нормами прочнос

ти в зависимости от типа самолета и от 

коэффициента подъемной силы крыла Сцкд .
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Площадь фигуры, ограниченной кривой циркуляции, уменьшит

ся при этом на величину

А $ * ^ а Г г  * 1 3  Ч  А Г ч ,

где d у  z -~®- и g[ - -у -̂' - относительная ширина фюзеляжа 

'2  *у 2 и гондол двигателей.

Подставляя в последнюю формулу значения Д Гр , Л Гq  , d<p 
и d i | . получим:

А 9 - Щ ^ г м . ^ и ч г ч ) .

Для того, чтобы площадь под кривой циркуляции осталась 

равной.единице, необходимо увеличить ординаты кривой Г .,  „  „7 П/\, Ф , и
в -— раз, т.е. г *

7 " Д if

Г . г '   I___, (2.3)' И д m  л 1 & л лч л ,лл.9 .| - М.^.о

где / пл ф д - текущее значение циркуляции, полученное в

результате уменьшения / ЛЛ на величину й ! ср. я на участках 

крыла, занятых фюзеляжем и гондолами двигателей.

Тогда погонная аэродинамическая нагрузка будет равна: 

п р Пй п
I  Г м - v g -  {2А)

2.3. Учет влияния законченности крыла на распределение 

аэродинамической нагрузки

Нагрузка в каждом сечении закрученного крыла на заданном 

угле атаки слагается из нагрузок плоского крыла { с учетом 

влияния фюзеляжа и гондол двигателей) и дополнительной нагруз

ки от закрученности, т.е.
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- угол закрутки конца крыла в градусах.

Приращение относительной циркуляции за счет закрученности 

крыла определяется по формуле

Г . (2.7)

ь
и дается з справочной литературе в предположении прямолиней

ности передней и задней кромок для крыльев различных удлине

ний, закрученных на ±1°. Примерный вид Г* показан на 

рис. 2.4.

Коэффициент подъемной силы в сечении с учетом закрутки 

можно определить по формуле:

Си " C l J  +  ̂  f  и
гамр $ сеч. $ сеч ?

Рис. 2.4. График относительной циркуляции за счет 

крутки крыла

с р
где Си х  - - q' т  £  коэффициент подъемной силы сечения

? Ч'Т'з о сеч '• 'г плоского крыла с учетом фюзеляжа и

штогондол;

А Си - —— —  Г3 lf§ ~ приращение коэффициента подъемно!
еч ' ' * сйлн сеченш крыла за счет закрут

ки.

Реальные крылья имеют залжзн» законцовки и т.д. В этом 

случае можно пользоваться справочными данными для Г ца я > 
зашняя реальное щ)ыло равновеликой трапецией.
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Для расчета крыла необходимо иметь составляющие воздушной 

нагрузки в направлении хорды и нормали к ней (в связанных коор

динатах) .

Погонная воздушная нагрузка в направлении оси X  опреде

ляется (рис. 2.5) по формуле

У  « * ■  ( 2 -8-
е ,

где ioj S i i4 - £ ( 6 igu - угол между направлением подъем

ной силы и ра̂юдействующей погонной воздушной нагрузки).

Рис. 2.5. Аэродинамические силы, действующие 

в сечении крыла

Величина С жеец определяется из поляры по известной 

величине сеи . Для расчетных случаев Д и Ь  погоннаг 

воздушная нагрузка, во всех сечениях считается параллельной 

равнодействующей воздушной нагрузке. Тогда

- L x-JUl  (2 .9 )

$ *р
Угол между равнодействующей погонной воздушной нагрузкой

и нормалью П к хорде будет равен.

ft сеч = ° ^ е ч  ~ ^
(2.10)

а проекции погонной воздушной нагрузки на нормаль к хорде и 

на хорду определятся по формулам:
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f t  * f ' w i c f - i ^ e o i o f

(2.II)

( 2 . 1 2 )

2.4. Приближенный учет стреловидности п р и распределении

У стреловидного крыла воздушная нагрузка несколько пере

распределяется по сравнению с нестреловидным крылом. При пря

мой стреловидности воздушная нагрузка увеличивается к концу 

крыла и уменьшается в корневой части (рис. 2.6), при обратной 

стреловидности - наоборот. Приближенно аэродинамическую нагруз

ку для стреловидных крыльев можно распределить следующим обра

зом. Сначала распределить нагрузку так же, как для нестрело

видного крыла, но за полуразмах принять линию, соединяющую 

средние точки корневой и концевой хорд (рис. 2.7). Затем сле

дует добавить дополнительные нагрузки, обусловленные стрело

видностью:

аэродинамической нагрузки по размаху крыла

(2.13)

W e

Рис. 2.6. График относительной циркуляции прямого 

и стреловидного крыла

Приращение относительной циркуляции Д Г стр за 

стреловидности можно вычислить по приближенной формуле

за счет
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= \s °  > (2.14)

где у* - угол стреловидности в градусах, а А  Г^ о - при

ращение циркуляции для угла стреловидности у  = 45°. Вели

чина д Г ̂ 5о берется по экспериментальному графику (рис.2.8).

Более точно распределение воздушной нагрузки для стрело

видного крыла можно получить по результатам продувки.
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0,3
А Гстр

- 0 ,3

ч
N

ч =-№\ ч /

о , г 1 Ч У v ч —
0,6 0,8

/

ОtoИX

■-----

2 Ь

h

Рис. 2.8. График приращения относительной циркуляции 

за счет стреловидности крыла

2.5. Определение положения центра давления 

в сечении крыла

Расстояние от носка сечения крыла до центра давления (по

ложительное к хвостику профиля) при неотклоненных элеронах оп

ределяется по формуле

где

Х е

V S c i )  = м

I dCm 
I d C ^

icc»l
Н с с* [  = | е с*н I m  'м I L т

Су (£)

f ,

(2.15)

(2.16)

абсолютная величина производной С J для

данного сечения крыла, берется из профильной 

характеристики без учета сжимаемости;

Ст.м* C m . F f ( И ) , (2.17)

■т. величина коэффициента момента при нулевой подъем

ной силе без учета сжимаемости,берется из профильной характе-

по 'Ч ) при
•ч

=о;ристики ( С ̂

F* (М) Гд(М)~ коэффициенты, учитывающие геометрические 

особенности профиля (определяются в зависимости от числа М 

и ) (рис. 2.9).
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Для сечений, проходящих через отклоненный элерон ( слу

чай 3) положение центра давления определяется по формуле

х =) f t  I -  Сто п ^ с т в » (Л18;

3 1 m 'М C y ( i )

Л Ст, „ * ( 4$$В ')Р ,1р Г1(Г1) (2.19)

- приращение коэфхвшдаента момента за счет отклонения элерона.

Рис. 3.9. График коэффициентов Ff (М) и Fz (tf)
Для отношений хорды элерона к хорде крыла, равных 

• = 0,35 + 0,35, величина производной яА кЖ а =-0,011.
е крыла,
м

Эффективный угол отклонения элерона можно подсчитать

по формуле
Г

100

где

& °  = ю о (о ,о 5  * 0,6 c mj *  г (

Значение

(3.30)

С m  0 берется для профиля крыла по середине 

размаха элерона без учета сжимаемости воздуха.

В формулах (2.15) и (2.18) коэффициент подъемной силы 

сечения крыла С ̂  ( 2) можно принять равным коэффициенту
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подъемной силы крыла:

11 ^  ( 2 . 2 1 )

В сечениях крыла, занятых гондолами двигателей, центр 

давления смещается к носку крыла на величину

д х
g"(i)"W’V U 4 ( 2 )

(2.2 2)

где L i  - длина выступающей части гондолы от передней кром

ки крыла.

2.6. Распределение аэродинамической нагрузки 

при пикировании самолета

При пикировании самолета погонный аэродинамический момент 

для сечений, не проходящих через отклоненный элерон, равен

m  г вахтах (2*~3)

Для сечений, проходящих через элерон, нужно учесть эффект 

отклонения элерона, в результате чего имеем

m  I  я 5 ^ т 0 п  + ^  ^ П о П ^ т а х  шах  & ( * ) ■  (2 ,2 4 )

2.7. Распределение массовых сил крыла по размаху

Массовые силы складываются из сил веса и инерционных сил 

массы крыла. Принимают, что ускорения всех точек крыла одина

ковы и равны ускорению центра тяжести самолета. Это значит, 

что распределение инерционных сил по размаху можно проводить 

по закону распределения веса крыла. Так как этот закон при 

проектировании неизвестен, то с незначительной погрешностью 

считают, что вес крыла распределяется по размаху пропорциональ

но воздушной нагрузке

или пропорционально хордам
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где 0 - угол между направлением полной аэродинамической

нагрузки и направлением подъемной силы (рис. 2.5).

Точка приложения этих сил по хорде совпадает с центром 

тяжести крыла, который располагается от носка на расстоянии 

0,40-=-0,45 хорды. В расчетах полагают, что массовые силы парал

лельны полной аэродинамической нагрузке, по направлены в обрат

ную сторону.

Аля расчета могут потребоваться проекции массовых сил на 

нормаль к хорде и на направление хорды. В этом случае:

^  П нр ~ *£ «Р ’
' (2.27)

Ддя агрегатов, расположенных з крыле, проекция массовых 

сил на нормаль к хорде будет равна

р .  = ^ 1а,Р СМГЬ ( 2 . ДВ)Ч а г р  с ^ д

где G I й2р - вес агрегата.

2.6. Построение эпюр перерезывающих сил 

и изгибающих моментов

Для расчета прочности крыла в отдельных его сечениях не

обходимо знать перерезывающую силу Q  ̂  и изгибающий момент 

f*j Р . При этом крыло рассматривается как балка на двух 

опорах, причем, за опоры принимаются бортовые нервюры (рис.2.10).

Эпюру Q можно строить сразу от разности воздушных и 

массовых сил:

(г"л)

Если принять начало координат на конце консоли крыла, то 
I

^ P = l / C d l - Z P L a ! p )  (2.30)

M p= ! V d i .
%
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Интегрирование проводится методом трапеций. Крыло разби

вается на ряд участков 2 Г l i -i • Тогда .

%h =I У„di * 11 d г * iV„di Г г»i i  * -
е/г е/<

Считаем, что на каждом малом интервале Д2 • погонная

' ир

21
I

Рис. 2.10. Эпюры поперечных сил и изгибающих 

моментов

нагрузка изменяется по линейному закону. Тогда интеграл будет 

равен площади трапеции, т.е.

^  ^ n(L) •
(2.31)

Здесь ДО: - приращение перерезывающей силы на интер

вале Д £.
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Перерезывающая сила в сечении крыла от распределенной на

грузки будет равна суше приращений A Q • . Суммирование

производится от конца консолей крыла и до рассматриваемого 

сечения. Аналогично вычисляется изгибающий момент от распреде

ленных нагрузок. Для этого вычисляем приращение изгибающего ' 

момента A M ?  , полагая, что на каждом интервале Д 1 ; пере-b У
резывающая сила меняется по линейному закону, т.е. 

р Q р
ДЛ7- = ^  . (.2 .32)

р
Суммируя Д М  ' от конца консоли до рассматриваемого

I»
сечения, имеем

М Р = 1 л М ’ . (2 -зз)w "

Расчеты целесообразно проводить в табличной уорме:

2г
i

Р Р 
Ina-i-i* Tflfi.)

2 a Q-V а :
Q

2 <
I 2 3 4 5 6 7 8 9

Окончательные значения перерезывающих сил и изгибающих 

моментов получаются, если учесть еще и сосредоточенные силы 

от агрегатов и грузов, расположенных в крыле. Для этого из 

эпюр Q, Р и М? от распределенных нагрузок следует вы

честь эпюры перерезывающих сил и изгибающих моментов от сосре- 

точенных сил, расположенных в крыле, как показано на рис.2.10, 

где
1 - эпюры перерезывающих сил и изгибающих моментов без

учета агрегатов и грузов, расположенных в крыле;

2 - эпюры перерезывающих сил и изгибающих моментов от

агрегатов и грузов, расположенных в крыле;

3 - результирующие эпюры перерезывающих сил и изгибающих

моментов.
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