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Ё В Е Д Е И И Е

Динамика полета самолета (аэромеханика) является научной 
дисциплиной, которая рассматривает вопросы, связанные с ис
следованием траекторий движения самолета, его устойчивости 
и управляемости. Курс динамики полета самолета относится 
к числу дисциплин, образующ их теоретические основы авиаци
онной техники. Этот курс опирается на основгпяе положения  
теоретической механики, аэродинамики, теории двигателей, тео
рии автоматического управления и других дисциплин. Ввиду  
большой сложности задачи исследования движения самолета  
ее обычно решают в два этана.

На первом этапе самолет рассматривают как управляеЛ'Тую 
материальную точку с массой, равной массе самолета, к кото
рой приложены силы. Это позволяет изучать различные режимы  
полета (горизонтальный полет, набор высоты, снижение, манев
ры и т. п.). На втором этапе самолет рассматривают как м а
териальное тело. Определяют моменты, действующие на сам о
лет, и исследуют вопросы обеспечения устойчивости и управляе
мости самолета.

Решение вышеизложенных задач, изучаемых в курсе д и н а 
мики полета, позволяет определить все летные и динамические  
характеристики самолета и выяснить их зависимость от аэро
динамических характеристик и проект 1п>1х параметров самолета.  
Кроме того, знание законов динамики полета позволяет выра
ботать рациональную технику пплотироваиия самолета, опре
делить условия его эксплуатации.



1. У Р А В Н Е Н И Я  Д В И Ж Е Н И Я  С А М О Л Е Т А

1.1. П Р И М Е Н Е Н И Е  О Б Щ И Х  Т Е О Р Е М  М Е Х А Н И К И  
К  С О С Т А В Л Е Н И Ю  У Р А В Н Е Н И И  Д В И Ж Е Н И Я  
С А М О Л Е Т А

Рассмотрим иперциалР-)Ную систему отсчета, т. с. систему, кото
рая перемещается поступательно, прямолинейно и равномерно.

Из основных теорем динамики твердого тела следует, что

й К Д И - ^ М ,  (1.1)

где Q — главный вектор, а /\ — главный момент относительно
 >1̂

центра масс количества движения твердого тела; F — главный 
вектор, а М  — главный момент относительно центра масс внеш
них сил, действующих па твердое тело.

Самолет является системой переменного состава. Запишем 
уравнения движения его твердой оболочки, используя принцип 
затвердевания. Согласно этому примциоу уравнения движения 
твердой оболочки самолета имеют вид уравнений твердого тела, 
если представить, что система в рассматриваемый момент вре
мени затвердела и к полученному фиктивному твердому телу 
приложены внешние силы, действующие на систему, реактивные 
силы, внутренние силы Кориолиса и вариационные силы.

Внутренние кориолисовы силы инерции возникают из-за от
носительного движения масс внутри твердой оболочки тела при 
ее вращении. Вариационные силы обусловлены иестационарнос- 
тыо движения масс внутри оболочки тела. В большинстве задач 
динамики полета самолета влиянием внутренних корнолисовых 
и вариационных сил и моментов можно пренебречь.

Принято объединять вместе реактивную силу, статические 
силы от разности атмосферного давления и давления газов во



входном сечении воздухозаборника и в выходном сечении cOiHjia 
к вариационные силы, вызванные иестационарностью движений! 
масс внутри оболочки тела. Полученную таким образом силу
называют силой тяги двигателя Р. Момент этой силы относи
тельно центра масс обозначим через Мр.

Внешние силы, не связанные с работой двигательной уста-
новки и не включенные в силу тяги Р,  и момент этих сил
обозначим соответственно как Двн и Мен.

Таким образом, можно записать

-  Двн +  Р, М =  Мен +  Мр. (1.2)
Тогда векторные уравнения (1.1) количества движения и мо

мента количества движения самолета в инерциальной системе 
отсчета имеют вид

, /̂dt =  Рви +  Р, d K s / d t  =  Мвн +  Мр, (1.3)
Ч.. ^ -V.

где Qs и Ks — количество движения и момент количества дви
жения относительно центра масс самолета как затвердевшей 
системы переменного состава (па это указывает индекс S).

При переходе от абсолютного движения к относительному 
форма уравнений движения не меняется, но в правые части урав-
нений необходимо добавить переносную Рпер и кориолисову Ркор
силы инерции и моменты этих сил — Мпер и Мкор:

dQ S  ОТИ / d t  — Рвн +  Р +  Р пер +  Р кор,

dKs отн/ d t  — Мвн "h Мр "р М пер Р  Мкор,

Qs ОТН ~  B'ls V, l\s О тИ  =  /s ■ со, (1.4)

где nis — масса самолета, h  — момент инерции, V — вектор
.—у.

скорости, 0) — вектор угловой скорости вращения са
молета.

З а м е ч а н и е .  При изучении движения в системе коорди
нат, связанной с вращающейся Землей, переносная и кориоли- 
сова силы инерции определяются угловой скоростью вращения
Земли соз.

В справочных таблицах обычно приводятся значения уско
рения свободного падения с учетом переносной силы инерции 
в зависимости от высоты, поэтому переносная сила инерции 
учитывается при определении силы тяжести. В большинстве за 
дач динамики полета самолета для скоростей, меньших 1 км/с,
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плия! 1ием кориолисовои силы ииерцин и ее моментом м о ж н о  
пренебречь. О кончательно уравнении дви ж ен и я  сам ол ета  как  
■1 ела перем енного  состава в относительной (неинерциальной) с и 
стеме отсчета зап и ш ем  в виде

К н  +  в ,  d K s  о т п / d t  -  М . и  +  Л 1dQs  d t  - вн

На практике векторные уравнения д в и ж ен и я  ( 1.5)^,замсняют  
эквивалентной системой д и ф ф ер ен ц и а л ь н ы х уравнений, я в л я ю 
щихся проекциями векторных уравнений на оси выбранной пря- 
>1 0 лтолы ю й системы координат. П о эт о м у  н е о б х о д и м о  рассм.'ют- 
)еть основны е системы координат, прим еняем ы е в д инам ик е  
ю лета  сам олета .

1.2. С И С Т Е М Ы  К О О Р Д И Н А Т ,  П Р И М Е Н Я Е М Ы Е  
и  Д И Н А М И К Е  П О Л Е Т А  С А М О . Ч Е Т А

Системы координат, прим еняем ы е в д и н ам и к е  полета сам ол ета ,  
представляю т собой прямоугольны е декартовы  правы е системы.  
Эти системы координат опр еделяю тся  согласно  ГОСТ 20058-80 .

Р а ссм о т р и м  только те системы координат, которые б у д у т  ис
пользоваться в дальней ш ем .

Н о р м а л ь н а я  система координат  Г . Z^. Система с о д е р ж и т  
ось OYg,  иап равлеип ую  вверх по местной вертикали. П о д  месг-  
1ЮЙ вертикалью  пон им аю т прямую, с о в п а д а ю щ у ю  с паиравле-  
нием силы тя ж ести  в рассм атри ваем ой  точке. Н а ч а л о  О  к о о р д и 
нат обы чно со в п а д а ет  с центром масс. Н а п р а в л ен и е  осей OXg  и 
OZ^  вы бираю т в соответствии с задач ей .

Д л я  о п р ед ел еш ю ст и  примем, что ось OXg  направлена с з а 
пада  на восток по касательной к геог |)афичсской параллели.

Рис. 1.1. Трас 'кторнаи система 
к о о р д и н а т  OAj^
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Ось OZg расположена параллельно касательной к меридиану 
в направлении с севера на юг.

Траекторная система координат OXkYkZ^.  Система содер
жит ось OXk, совпадающую с вектором скорости самолета отно
сительно земной поверхности (с вектором скорости Vk самоле
та). Начало О координат обычно совпадает с центром масс. 
Ось OYk располагается в вертикальной плоскости, прох^йДящей 
через ось ОХ^у и направлена обычно вверх от поверхности Земли 
(рис. 1.1).

Скоростная система координат OXaYaZa.  Система содержит  
скоростную ось ОХау совпадающую с вектором воздушной ско
рости самолета; ось подъемной силы 07а ,  лежащую в плоскости 
симметрии самолета и направленную к верхней части самолета 
(при обычных условиях полета), и боковую ось 02а, перпен- 
дикуляриз^ю ОХа и 0 7 д  и направленную по правому крылу 
самолета. Начало координат О обычно совпадает с центром 
масс.

Под воздушной скоростью V понимается вектор скорости 
качала О связанной системы координат относительно воздуха, 
певозмз^щенного самолетом (рис. 1.2).

Связанная система координат OXYZ.  Связанная система ко
ординат жестко фиксирована по отношению к самолету, и ее 
положение относительно нормальной системы координат опре
деляет прострапствегшое положение самолета.

Рис. 1.2. С коростная  система ко- Рис. 1.3. С в я з ан н ая  система координат  
о рди нат  O X Y Z  O X Y Z

Система имеет продольную ось ОХ,  лежащую в плоскости 
симметрии и направленную вперед (от хвостовой части к носо
вой вдоль главной оси инерции или параллельно средней аэро
динамической хорде); нормальную ось 0 7 ,  лежащую в той же  
плоскости, перпендикулярную продольной оси и 11а]фавленную 
вверх (к верхней части самолета); поперечную ось 0 2 ,  перпен- 
дикзктяриую плоскости симметрии и паправлегшую по правому 
крылу самолета. Начало координат обычно совпадает с цент
ром масс (рис. 1,3), 7



1.3. В З А И М Н А Я  О Р И Е И Т А И Й Я  
С и с т  Е М  КО О Р Д  И НА Т

Р ассм отр и м  относительное п о л ож ен и е  скоростной и связанной  
систем координат  (рис. 1.4).  В ведем  углы, о п р ед ел я ю щ и е  на-  
т а в л е и и е  скорости сам олета .  Угол атаки а  —  угол  м е ж д у  про-

П л о с  ь

X

■CL

Рис. 1.4. В з а и м н а я  о р и е н т а ц и я  связан н о й  и с к о 
ростной систем к о о р д и н а т

екцией воздуш ной  скорости са м о л ет а  V пг. плоскость X O Y  и 
продольной осью  связанной системы координат. У гол считается  
полож ительны м , сели проекция скорости сам ол ета  на н о р м а л ь 
ную ось отрицательна (рис. 1.5).

Угол скольж ения р —  угол  
д у  н ап равл ени ем  воздуш ной  
рости

м еж -  
ско-  

X O Y  
В

Рис. 1.5. Определение  
зн а к а  угла  атаки

коор динат  и проекцией  
координат иа горизоптал  
ж ител ей ,  когда ось ОХа

сам ол ета  и плоскостью  
связанной системы коор динат  Угол  
пол ож и тел ен ,  если проекция воздуш ной  
скорости сам о л ет а  и а его поперечную  
ось п олож и тельна  (см. рис. 1.4).

П ер ей д ем  к р ассм отрению  углов  
м е ж д у  осям и связанной и нормальной  
CFICTCM координат  (рис. 1.6).

Угол рыскания ф —  угол м е ж 
д у  осью  OXg  нормальной системы  

продольной оси связанной системы  
>ную плоскость X g O Z g .  Угол ф поло- 
совм сш астся  с л казанной проекцией



Рис. 1.6. Взаимиа51 ориентация  связанной и 
нормальной систем координат

п р о д о л ь н о й  ОСИ п о в о р о т о м  в о к р у г  о с и  OYg п о  ч а с о в о й  с т р е л к е ,  
е с л и  с м о т р е т ь  в  н а п р а в л е н и и  о с и  OYg,

Угол тангажа i[> — угол между продольной осью ОХ  и го
ризонтальной плоскостью 02^  нормальной системы коорди
нат. Угол #  положителен, если продольная ось лежит выше 
горизонтальной плоскости.

Угол крена у  — угол между поперечной осью 0 2  н осью OZg, 
смещенной в положение, соответствующее нулевому углу рыс
кания. Угол Y положителен, когда смещенная ось OZg совмеща
ется с поперечной осью поворотом по часовой стрелке, если 
смотреть в направлении продольной оси ОХ.

Введем в рассмотрение понятие скоростного угла крена уа — 
угла между боковой осью OZa и осью OZg нормальной систе
мы координат, смещенной в положение, соответствующее пуле
вому углу скоростного рыскания Wa (рис. 1.7). Угол поло
жителен, когда смещенная ось OZg совмещается с боковой 
осью поворотом по часовой стрелке вокруг оси ОХа, если смот
реть в направлении этой оси.

Введем в рассмотрение понятие траекторных углов.
Угол пути W — угол между осью OXg нормальной системы

координат и направлением путевой скорости Vn. Угол поло
жителен, когда поворот вокруг оси OYg, приводящий ось OXg





к соштадеьшю с иаправлепием путевой скорости, осуществляется  
iio часовой стрелке, если смотреть в иаправлеии!! оси 0) 'g  
(рис. 1.8). П од путевой скоростью понимается проекция земной

скорости V\  иа горизонтальную плоскость X g O Z g  нормальной  
земной системы координат.

Угол наклона траектории В — угол между паправле 1!иел1 
земной скорости У/, и горизонтальной плоскостью X gO Z g  нор
мальной системы координат. Он принимается положительным,  
когда проекция вектора земной скорости па ось OYg  полож и
тельна (см. рис. 1.8).

L4. Р А З Д Е Л Е Н И Е  О Б Щ Е Г О  Д В И Ж Е Н И Я  С А М О Л Е Т А  
НА  д в и ж е н и е  Ц Е Н Т Р А  МА С С  И  Е Г О В Р А Щ Е Н И Е  
В О К Р У Г  Ц Е Н Т Р А  М АСС

Рассмотрим кратко процесс измеиеиия траектории самолета  
при движении в атмосфере. При отклоиеиш! органов управления  
иа некоторый угол А5 возникает управляющая сила А\ п̂р и 
соответствующий ей управляющий момент Л1у,,р. Этот момент  
приводит к возникновению (или изменению) угловых скоростей 
и изменению углов, характеризующих положение самолета от
носительно воздушного потока (например углов атаки и сколь
ж ен ия) .  В результате изменяются аэродинамические силы, д ей 
ствующие на самолет, и, следовательно, траектория его д в и ж е
нии. Таким образом, движение центра масс самолета и его вра
щение относительно центра масс связаны. Однако совместное  
их изучение весьма затруднительно ввиду большого числа ур а в 
нений, описывающих общее движение самолета.

На практике обычно всегда выполняются следующие допу-  
1депия.

!. Время от люмента отклонения органа управления до м о
мента изменения аэродинамических сил, действующих иа с а м о 
лет, мало.

2. Управляющие силы существенно меньше основных аэр о
динамических сил.

Эти два допущения позволяют считать, что угловое д в и ж е 
ние самолета в пространстве можно изменить достаточно быст
ро. Следовательно, можно рассматривать отдельно движение  
(вращение) самолета относительно его центра масс и д в и ж е 
ние центра масс по траектории.

В первой части курса мы будем  рассматривать только тра
ектории движения самолета, считая, что вышеуказанные допу-  
идения выполняются, и в каждый момент времени самолет сбз-  
ланснроваи, т. е. сумма моментов, действующих иа самолет,  
равна нз^лю. _
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1.5. У Р А В Н Е Н И Я  Д В И Ж Е Н И Я  Ц Е Н Т Р А  М А С С  
С А М О Л Е Т А  В П Р О Е К Ц И Я Х  Н А  О С И  Т Р А Е К Т О Р Н О И  
С И С Т Е М Ы  К О О Р Д И Н А Т

Движение центра масс самолета описывается первым уравне-
• V —V —V

нием системы (1.5), которое после подстановки Т’вн ̂  +  G,
где Ra — главный вектор аэродинамичес1и 1х сил, G тя
жести, примет вид

т а\д
dt =  /?а +  Р +  G. ( 1.6)

Кратко остановимся на силах, входящих в правую часть век
торного уравнения. Более подробная их характеристика будет  
дана позднее.

Начнем с главного вектора аэродинамических сил Ra. Ом
может быть разложен по осям скоростной системы координат
со следз^ющими составляющими: Ха — сила лобового сопротив
ления — составляющая по оси ОХа, взятая с обратным знаком; 
Ya — аэродинамическая подъемная сила — составляющая по 
оси ОУа'у Za — аэродинамическая боковая сила — составляю
щая по оси OZa.

—V

Сила тяги Р  обычно лежит 
в плоскости симметрии са
молета X O Y  и составляет 
некоторый известный угол фг 
с положительным направлением

'X
Рис. 1.9. Определение угла 

установки двигатели срр

оси ОХ  (рис. 1.9). Сила тяжести
G приложена в центре масс само
лета п направлена по местной 
вертикали вниз. Ее можно запи

сать в виде

G =  m g ,

где g  — ускорение свободного падения.
Если спроектировать векторное уравнение (1.6) на оси тра- 

екторной системы координат, то система уравнений движения 
центра масс самолета при отсутствии угла скольжения (|3 =  0) 
примет наиболее простую и удобную форму;

т у  == Р  cos {а  +  фр)— Ха — rng sin 0 ,

m V  0  =  Р  sin (а  +  фр) cos Уа+ Y a  cos Уа— Big cos 0 ,  

—m V  COS 04^ == Рз1п(сс +  фр)31пуа+7а31п Ya* (1.7)
12



в  уравнения движения центра масс самолета входит масса 
самолета, которая у некоторых типов самолетов в процессе 
полета заметно меняется. Поэтому следует добавить уравнение, 
описывающее изменение массы самолета;

т =  — р.с, ' (1.8)

где ,Цс — секундный массовый расход топлива.
Перемещение самолета в пространстве описывается “кинема

тическими уравнениями движения центра масс. Спроектируем 
векторное кинематическое уравнение на оси нормальной системы 
координат OXgYg Zg

4 - v :  (1,9)

где г — радиус-вектор центра масс самолета.
Получим кинематические уравнения движения центра масс са
молета в виде

Xg =  V k cos 0  cos 
Yg ^  H ^  Укз1п0,
2^ =  — l/,,cos0sin¥. (l.lOj

Здесь Xg, Yg, Zg —  координаты центра масс самолета относи
тельно Земли, Н  — высота полета.

1.6. У Р А В Н Е Н И Я  Д В И Ж Е Н И Я  С А М О Л Е Т А  
В  Ч А С Т Н Ы Х  С Л У Ч А Я Х

Запипдем уравнения для наиболее важных частных случаев 
движения самолета.

Основной режим движения, который будет нз\шаться в пер
вой части курса, это полет самолета без скольжения (р =  0) и 
без крена (уа=^0), т. е. полет в вертикальной плоскости. Тогда 
из системы уравнений движения центра масс самолета останут
ся только два первых уравнения:

т\с ^  Р  cos {а  +  срр) — Ха — m g  sin 0 ,

m V  S  ^  P sin (a-fqv)  +  Ya — m g  cos&.  ( l . l l )

Bo многих случаях гюлетТгроисходит с малыми углами атаки 
(т. к. угол атаки должен быть меньше критических значений). 
Угол установки двигателя также мал и отрицателе!!, поэтому 
приближенно можно считать, что

С О з ( а  +  ф Д  ) ,  5 1 п ( а  +  ф ,а )  — а  +  ф р ,  ( 1 - 1 2 )

Т З



У равнения ( M l )  перепиш ем в виде  

гп Г' Р  —  Ха —  m g  sin В, 

m V Q  =  P ( r i  +  ф,,) -f  Ya —  m g  cos ©.

К ак  правило, P { a  ■+■ cp;,) -C Ya,

Теперь окоичатсльЕю запиш ем  важ н ы е для дал ьн ей ш его  а н а 
лиза д в и ж ен и я  сам ол ета  в вертикальной плоскости yp^BHeEEiin:

Р  —  Ха m g  s in  В,

(l.i.-S)

(1 .13)  

(

m v  -  . ...г ...f,

n i  1/ в  =  Ya  —  f n g  C O S  B.
П олучим i!.\, спроектироваЕ] силы /д  AT., Ya, m g  na оси траек-  

торной с и ст е м 1>г координат  (рис. М О ) .

Рис. 1.10. Силы, действую щ ие  па 
сам олет  при полете  в в е р т и к а л ь 

ной плоскости

Второй важны й случай —  это полет самолета в  г о р и з о н т а л ь 
ной  плоскости б е з  ск о л ь ж е н и я  с м а л ы м и  у г л а м и  атаки  (м аневр  
изм енения к у р с а ) :

0  =  0  =  О, р =  О,

cos  ( а  +  фр) ~  1; s in  (а, +  фр) ~  а  +  фр.
У равнения д в и ж ен и я  в этом случае  имеют вид

m v  == Р  - -  Ур,

[ Р { а  +  фр) +  Уа]со8 Ya —  m g  =  О,

— m V W  =  [ Р ( а  +  фр) +  Ya] s in  y<j-

Учитывая, что Р ( а  +  фр) < У а ,  окончательно запиш ем

m v  =  Р  —  Ха,

Ya COS Ya —  m g  = 0  и y«, COS V a =  Ulg,

— mVW  == Уа sin Y«.

(1 .16)

(1.17)

и



2. Р А С Ч Е Т  Л Е Т Н Ы Х  Х А Р А К Т Е Р И С Т И К  
С А М О Л Е Т А  В У С Т А Н О В И В Ш Е М С Я  
П Р Я М О Л И Н Е Й Н О М .  П О Л Е Т Е

2.1. И С Х О Д Н Ы Е  Д А Н Н Ы Е  Д Л Я  Р А С Ч Е Т А  
Т Р А Е К Т О Р И И  С А М О Л Е Т А

В качестве исходных данных для расчета траекторий самолета 
рассмотрим последовательно его аэродинамические характерис
тики и характеристики двигателей, применяемых на самолетах.

Начнем с аэродинамических характеристик самолета и запи
шем ранее введенные нами составляющие вектора аэродинами
ческой силы:

Ха

7а
2а

q -S
Сха
Суа
Сza

где q ^  pv^j2  — скоростной напор; р — плотность воздуха; 
У — скорость; Сха — коэффициент силы лобового сопротивле
ния; Суа — коэффициент аэродинамической подъемной силы; 
Сха — коэффициент аэродинамической боковой силы; S  — пло
щадь крыла.

Наиболее важными являются сила лобового сопротивлении 
Ха и аэродинамическая подъемная сила 7а, т, к. для многих 
режимов полета угол скольжения р и аэродинамическая боко
вая сила Za равны нулю.

Рассмотрим зависимость Суа{а)  (рис. 2.1). В диапазоне уг-
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лов атаки до 15...20° (обычно это летный диапазон углов атаки) 
зависимость Суа{а)  можно считать лгтепиой:

С у а  =  С Л Е у а  ( а  —  а о ) , ( 2 . 2 )

|д е  С Суа д  Суа/АС/. — частная производная коэффициента Су^ 
по углу атаки; ао — угол нулевой подъемной силы.

При  больших углах атаки зависимость Суа{а)  становится  
сущ естве!то  нелинейной. Нарушение линейности С у / { а )  гово
рит о возиикповеиии иа крыле местного срыва потока, развитие 
которого вызывает вибрации и тряску самолета. Наибольший  
угол атаки, при котором еще не появляется предупреждающая  
тряска самолета, называется допустимым у г л о м  атаки адоп. 
Дальнейшее увеличение угла атаки приводит сначала к некото
рому увеличению Суа до максимального значения Сватах, а за- 
':ем, из-за развития срыва потока, к резкому падению коэффи
циента аэродинамической подъемной силы. Значения Суя д«п и 
Суа плах являются важными характеристиками самолета, вом ио-  
ю м  определяющими его маневренность, диапазон скоростей  
полета и т. п. (Д ля самолета T v - 154: адоп =  И . ..12°, Суа доп =  
-  0,72; а,пах -  21°, Суа шлх -  1,3).

Зависимость коэффициента лобового сопротивления Сд-а от 
величины, коэффициента аэродинамической подъемной силы' 
Суа — Сха(Суа) иззывается полярой  самолета. В летном д и а 
пазоне углов атаки поляру с достаточной точностью можно  
представить в виде квадратичной зависимости

Сха ~  Схао +  Д С,
где Л == 1/я7эф -

2
v ,a  , (2,3) 

эффек-- коэффициент отвала поляры; Лэф --
У о

тинное удлинепне крыла: 7эф =  т-г—  ̂ l ^ P / S — ̂ * 1 + л л/100 • coŝ  X
удлинение крыла; / — размах крыла, у — угол стреловидности  
крыла.

Ру(У

Рис .  2.2. С ем ей с т в о  п о л я р  о к о л о з в у  
к о в о г о  с а м о л е т а
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Па рис. 2.2 и 2.3 припедсиы типичная поляра Сха (Суа) и з а 
висимость Схао от числа Маха дли околози\'кового самолета.  
Отметим, что при скоростях, больших к[)итической Мкр, с рос
том числа М  сопротивлеиие самолета резко возрастает (из-за  
возраста!шя волнового сопротивления).

Важной характеристикой самолета является ei'o аэродина^ 
мине с кое качество

К  =  Суа/Сха -  C y a / { C x a ^ Y A C ^ y a )  . ( 2 . 4 )

О п [ ) е д е л и м  з н а ч е ! 1и е  м а к с и м а л ь н о г о  а э р о д и н а м и ч е с к о г о  к а 
ч е с т в а  и з  УСЛОВИЯ

д К
д С

О К  2 Л Суи Суа (С л гоо ~ Ь-4 СуУ)  «  - ч
дСуа ”

2 А С у Л ~ С х а О — А  С , а 2 - 0 ,  

А  СуЛ ^  СхаОу

Суа нв — "j/
С хап

А

I'   _ Суа нв   /А  _  У { ' -хао /ААтах —  ̂ ~ в ПУ-ха ^ vaO
e,vaO 4" ^ 5

1

. 2 у С^„о*4

Значение /Стах во многом характеризует предельные воз
можности, заложенные в аэродинамике самолета. С ростом чис
ла Af из-за возрастания сопротивления максимальное качест
во убывает (рис. 2 .4).

Например, у самолета Т у -154 при М  ~  0,4 Ктах == 16, а при
М  =  0,9Кшах -  10.

На взлете и посадке, где желательно получить прирост ко
эффициента подъемной силы д а ж е  ценой значительного при
роста сопротивления, используют так называемую механизацию  
крыла самолета —  отклоняемые щитки, закрылки, предкрыл
ки и т. п. (рис, 2 .5) .  Например, для самолета Т\--154 при взлете  
закрылки отклоняются на 28"" {Суа^зл =  1,92), а при посадке на 
45° ( С ,а п о с =  2,15).

Перейдем теперь к краткой характеристике двигателей, у с 
танавливаемых на самолетах. На современных самолетах прак
тическое применение получили: силовые установки с воздушно-  
реактивными (турбореактивными —  Т Р Д , двухконтурными —  
1 Р Д Д )  и турбовинтовыми (Т В Д ) двигателями. Зависимости
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хС‘ f

/V

Рис. 2.4. Зависрьмость 
m̂axW

Рис. 2.5. Взлетная и посадоч
ная поляры самолета

СИЛЫ тяги Р  и удельного расхода  Суд топлива  Т Р Д  ( Т Р Д Д )  
при номи нал ьно м р е ж и м е  работ ы д в иг ате ля  от высоты и ско ро
сти полета  на з ы в а ю т  высотно-скоростными характеристиками.  
Удельный расход  топлив а  Суд — это расх од  массы топлива  иа 
единицу силы тяги в час  ( к г / Н - ч ) ,  который х ар акт ер и зу ет  э к о 
номичность двига тел я .  После  высоты 11 км величина  Суд не з а 
висит от высоты Я.  Н а  рис. 2.6 приведены типичные высотн о
скоростные хар ак терис ти ки  Т Р Д .  Здесь  Pq — статическая  тяг,а: 
Pf, =  Р  =  Судо — удельный расход топлива  при
М  -  О, Я - 0 .

1 2  3 / /
Р и с. 2.6. Высотно-скоростиыс характеристики Т Р Д

С у м м а р н а я  тяга  всех двигателей,  установленн ых па с а м о 
лете,  с учетом потерь в воздушном т р ак те  силовой установки,  
на зы вается  ра с п о л а г а ем о й  тягой.

2.2. у п р о щ е н н ы й  М Е Т О Д  ТЯГ  ..............

Установившиеся  р е ж и м ы  дви ж е н и я  самолета ,  т. е. р е ж и м ы  по
лета ,  при которых кинематические  па р а м е т р ы  остаются  посто
янными, ха р а к т е р н ы  д ля  р я д а  этапов  полета.
18



п р и  проектировании самолета  миогие его летные х а р а к т е 
ристики опр ед ел яю т именно на установившихся  реж и мах:  мак- 
с}1м альиу ю скорость при горизонтальном полете, теоретический 
и практический потолки,  м акс им альн ую  вертикальную  скороеп> 
набора  высоты.

Будем р а сс м ат ри ва ть  установившийся  ( Г =  const,  Й =  0) и

прямолинейный ( 0  =  const ,  0  =  0) полет самолета  без крена и 
скольжения.  Р а н е е  нами были получены уравнения ,  о п и сыв аю 
щие полет самолет а  в вертикальной плоскости (1.15);

m V  — Р — Ха— m g  s in 0 ,
(2 .6)

m l /  0  =  Ya— m g  cos 0 .

При p =  0  =  О имеем уравнения  равновесия сил

Р  =  Ха +  m g  sin  0 ,

Ya =  m g  cos 0 .
(2.7)

Одни.м из методов аэр одинамического  расчета сахюлета 
с Т Р Д  являетс я  метод тяг  Н. Е. Жуковско го .  Идея  метода з а 
ключается в сопоставлении потребного значения  тяги двиг ате ля  
для  осуществления  выбранного  ре ж и ма  полета  с р а сп олагаем ы м  
значением тяги,  которое  обеспечивает  ус тан ов лен на я  на с а м о 
лете силовая  установка .  Тяга,  необходимая  для  прямолинейного  
установившегося  полета под некоторым углом нак лона  к гори- 
зоиту 0 ,  наз ывае тся  потребной тягой Рп.

В большинстве  случаев  на практике  пользуются упрощенным 
методом тяг,  при нимая  следуюигие уп р о щ аю щ и е предположения:  

потребную тягу  подсчитывают д л я  прямолинейного  у стан о
вившегося  горизонтального  полета ( 0  =  0) ;

угол ( а  +  фр) мал ,  а проекция силы тяги существенно мень
ше аэродинами чес кой  подъемной силы: Р  (сс +  фр) <С У а.

Учитывая ,  что sin 0  =  0, а cos 0  =  1, 
из равенства  (2.7) получаем два  
ос нов оп олагающ их соотношении 
(рис. 2.7)

Рп =  Ха, Ya =  m g .  (2.8)

При устан овивш емся  горизон
тальн ом  полете самолет а  сила тяги 
у р авно ве ш ив ает  силу лобового  со
противления,  а силу тяжести у р а в 
новешивает  аэр один ам и че ск ая  иод ь- 
емиаи сила.

л: к

/7?̂
Рис. 2.7. Силы, действую
щие иа самолет и уста
новившемся горизонталь

ном полете
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П о т р е бн а я  тяга ,  необходимая  д л я  совершения ус тан ов ив ш е
гося горизонтального  полета с зад ан но й скоростью,  оп р е д е л яе т 
ся из соотношений (2.8):

АЗ CjopS{Vy2)
Рп =  m g Уа = m g С ,„ р 5 ( П /2 )

(2.9)

Сов мещен ный  г р а ф и к  зависимостей потребной тяги Р„ и 
р а с по лаг аем ой  тяги Рр от скорости (числа М)  полета при за-  
дан ны х значения х массы самолета  т,  высоты полета / /  и р е ж и 
ма работы д в иг ате ля  н азы в аю т  д и а гр а м м о й  потребных и рас 
п о л а г а е м ы х  тяг. Ра сс м от ри м  последовательность расчетов  при 
определении потребной тяги.

В общем случае
C,a =  f  {Суа, М ) ,  (2.Ш)

поэтому при расч етах  удобно за д а в а т ь с я  числом М аха .  
О пре де ляе м коэффиц иент  аэродин амической  подъемной силы

Суа m g / q a S M ^ ,  (2.11)

где йа =
( ) ал __ 
~2~ ~~ (2 .12)

а — скорость звука .
По семейству поляр  находим коэ ффициент  лобового  сопротив
ления  Сха {Суа, М ) ,  затем рассчитываем аэродина ми чес кое  к а 
чество Я  — Суа!Сха и потребную тягу Рп.

P n = = m g l K .  (2.13)

Потребные тяги рассчи тыв ают ся  д л я  ра зл ич ны х высот  и ско
ростей полета и нескольких значений полетной массы самолета  
от мин имальной до максимал ьн ой.  Р а с п о л а г а е м ы е  тяги опре-

Рис. 2.8. Опреде.пение с 

, ^уа нв
уа шах Рис. 2.9. Максимальная и нак- 

выгоднейшая скорости на кри
вой потребных тяг
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д сл я ю т  т а к ж е  в функции скорости д л я  тех ж е  высот,  что и 
потребипые тяги.

З а т е м  строим д и а г р а м м у  потребных и р а с п о л а г а ем ы х  тяг.  
М ин им альн ое  значение  полетного числа  Mmin рассчитываем 

по ф орм уле

Mmin —  mg_____
6а ̂  Суа шах (2.14)

Н а  рис. 2.8, 2.9 п ок аза ны  две  ха ра к т е р н ы е  точки на поляре  
и д и а г р а м м е  потребной и р а с по лагаем ой  тяг. соответствующие 
минимальной  (точка 1)и паивыгоднейщей (точка 2) скоростям 
полета.

2.3. Х А Р А К Т Е Р Н Ы Е  О Б Л А С Т И  И Р Е Ж И М Ы  
НА Д И А Г Р А М М Е  П О Т Р Е Б Н Ы Х  И Р А С П О Л А Г А Е М Ы Х  ТЯГ

Типичная  д и а г р а м м а  потребных и р а с п о л а г а ем ы х  тяг  д л я  д о 
звукового или околозвукового  самол ета  приведена на рис. 2.10. 
Точка А соответствует  р е ж и м у  м а к с и м а л ь н о й  скорости горизон-

Рис. 2.10. Характерные области н режимы на .ди
аграмме потребных и располагаемых тяг

т а л ы ю г о  полета Vmax: Точка  В соответствует  полету на ре жи ме  
м ак сим альн ого  аэродинамического  качества  Атах и, согласно 
соотношению (2.13),  при этом потребная  тяг а  будет м и н и м а л ь 
ной Рп mill. Этот  режи м полета  на зыв ается  на ивы г одн ейш им,  а 
скорость полета и угол атак и — на и вы г о д н ей ш ей  скоростью н 
н а и в ы г о д н е й ш и м  у г л о м  атаки.
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Точка С каса ни я  прямой,  п а р а ллель но й оси ординат,  с к р и 
вой потребных тяг  соответствует полету с Сватах.  М а к с и м а л ь 
ному зиачеиию_ Суа соответствует м ин им ал ьн ая  скорость поле
та Emin (скорость с в а лив ани я) .  П ракт ич ески  на этой скорости 
летать  нельзя ,  т а к  как  д а ж е  неб ол ьш ая  ошибка  в пи лотир ова 
нии или поп адание  самолета  в восходящий поток (при этом ув е 
личивается  угол атаки)  могут привести к свалив анию сахюлета.  
Поэтому иа практике  используется  понятие  м и н и м а л ь н о  д о п у с 
тимой скорости,  соответствующей полету с допустимым Суп доп 
(безопасным Суп без) коэффициентом аэр одинамической по дъе м 
ной силы, равным примерно 0,85 Суатпх- П р е д у п р е ж д а ю щ и 
ми пр из накам и подхода к этой скорости являю тся  появление  
тряски самолета ,  самопроизвольное  кренеиие  или к абри ро ва 'ш е ,  
уменьшение  эффективности органов  уп равлен и я  и т. д. В н а 
стоящее  время иа самолета х  у стан авли ваю тся  автоматические  
устройства,  пр ед у п р е ж д а ю щ и е  летчика  об ограничении м ини
мальной скорости полета.  При прибл ижени и к минимально д о 
пустимой скорости в кабине  летчика появляется  световой или 
звуковой сигнал,  пр ед упр еж даю щий ,  что да льн ейш ее  умеиыпс-  
нис скорости за пре щается .

Р е ж и м ы  установившегося  прямолинейного  горизонтального 
полета могут быть устойчивыми  и неустойчивыми.  Точка А со
ответствует устойчивому режиму горизонтального  полета,  т. к. 
при непроизвольном увеличении или уменьшении скорости с а м о 
лет самостоятельно (без вм еш ательства  летчика)  в озв ращ ае тся  
к пе рвон ача льном у значению скорости.  Пусть,  например,  ско
рость непроизвольно увеличилась .  В этом случае  потребная  тяга,  
необходимая  для  по,тдержаиия нового значения  скорости,  пр е 
высит распол агаем ую ,  и скорость самол ета  уменьшится.  При 
непроизвольном уменьшении скорости,  напротив,  пот ребная  тяга 
будет меньше распо лагаемо й,  и скорость самолета  увеличится .

Точки, л е ж а щ и е  левее В,  например точка D иа рис. 2.10, со
ответствуют неустойчивому р е ж и м у  горизонтального  полета,  т. е. 
при непроизвольном увеличении или уменьшении скорости с а м о 
лет  самостоятельно не во зв р а щ ае т с я  к первоначально му  з н а ч е 
нию скорости.  Пусть,  например,  пер во н ач альна я  скорость с а м о 
лета соответствовала  точке В.  Пр и непроизвольном уменыне- 
нии скорости потребная тяга  будет ппевышать  тягу, у стан ов лен 
ную пилотом,  и скорость самолета  будет  умень шаться  до з н а 
чения йтш (точка С) .  При увеличении ж е  скорости,  наоборот,  
устано вленн ая  тяга будет превышать  потребную,  скорость само- 
.тета будет увеличиваться  до значения ,  соответствующего точ
ке 1У (см. рис. 2.10).

Устойчивые ре ж и мы  горизонтального  полета наз ываю т  п е р 
выми режимами,  а неустойчивые — вторыми режимами.  Д л и 
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тельный полет на вторых р е ж и м а х  на практике  не применяется ,  
т а к  к ак  требует  частого в м еш ат ел ьс тв а  летчика  в упр авление  
полетом.

Р ассмотрим  особенности 
д и а г р а м м ы  потребных и 
р а с п о л а г а ем ы х  тяг  сверх
зву ковых самолетов.  На
средних вы сотах  ( ф о р с а ж 
ные ре ж и мы )  к ри вая  р а с п о 
л а г а е м ы х  тяг  пересекает 
кривую потребных тяг  в не
скольких точках  (рис. 2.11).

И з  рис. 2.11 видно, что су
ществует  две  области  у с т а 
новившегося  г о ри зо н та ль
ного полета  сверхзвукового 
самолета .  П е р в а я  соответст
вует дозвук овым (или малы м

V
Рис. 2.11. Примерный вид диаг
раммы потребных и располагае
мых тяг для сверхзвукового само

лета

сверхзвуковым)  скоростям (до точки 1). Вторая  соответствуег  
значительны м сверхзвуковым скоростям (от точки 2 до точки 3).  
Отметим, что точки 1 и 3 соответствуют первым р е ж и м а м  поле 
та,  а точка 2 — второму режиму.

З н а я  зависимости nmin, Кив и V m a x  ОТ ВЫСОТЫ Н ,  можн о 
построить резул ьтиру ющи й график,  который х аракт ери зу ет  о б 
ласть  установившихся  реж и мо в  горизонтального  полета,  т. е. 
диап аз он высот и скоростей,  в котором самол ет  при заданной 
полетной массе  мож ет  совершать  установив шийся  г ор из он та ль
ный полет ( р и с . 2.12, 2.13).

//

Рис. 2.12. Область установив
шихся режимов горизонталь
ного полета дозвукового само

лета

Рис. 2.13. Область устаповив- 
ыихся режимов горизонтально
го полета сверхзвукового са

молета
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При построении области  высот и скоростей установившегося  
горизонтального  полета  следует  уч итывать  экспл уатац ионные  
летные о г р а и и ч е н и я .

1. Ограничение  но минимальной скорости вызвано не
приятностями при подходе к Суаmax ( тряс кз ,  свалив ани е) .  
Поэтому д олж ен быть обеспечен з а п а с  z\ Суа:

Суа лоп ~  Суа п;ах А  Суа, (2 . 1о)
А Суа — О, 1 5 С уа max-

Скорость полета ire д о л ж н а  быть меньше минимально допу с 
тимой

V П1!П ЛОП —
2mg

у̂а доп Р (2.16)

2. Ограничение  по м ак си м ал ьн о му  скоростному напору дтах 
обусловл ива ется  прочностью конструкции,  возм ожн остью воз
никновения  реверса  элеронов  или ф латт ер а :

, (2.17)

Уq max — Y  2 Утах/р (7/) . (2.18)

С ))остом высоты полета И  плотность воздуха  р ум еньшается ,  и 
скорость У(/шах увеличивается .

3. Ограничение  по м ак си м ал ьн о му  числу Л4шах из-за у сло
вий обеспечения устойчивости,  а д л я  сверхзвуковых само лет ов— 
из-за нагрева  обшивки и работ ы воздухоз або рн иков  —  состав
ляет

Гм max =  34max • Cl (Я )  .

2.4. Р АСЧЕТ С К О Р О П О Д Ъ Е М Н О С Т И ,  ТЕОРЕТИЧЕСКОГО  
И П Р А КТ ИЧ Е СК О ГО  П О Т О Л К О В  С АМО ЛЕТ А

При наборе  высоты,  т. е. при полете с по лож ительны м углом 
наклон а  траектории  0  >  О, в е рт и ка льн ая  со с та в л я ю щ а я  скорос
ти определяется  по ф ор муле  (рис. 2.14):

Vy =  V s l n S .  (2.19)

И спо льзуя  первое из соотношений (2.7),  выр ази м  sin 0 :

s'm в  =  {Р ~  Х а ) / m g .  (2.20)

Ум н ож им  прарую и левую части на скорость V. Тогда получим 

V s i n O  =  { Р - Х а ) У / m g  (2.21)
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и око мч ате лыю
у /  =  { Р - Х а )  V / m g , [ 2 .2 2 )

где звездочкой обозначено значение  
вертикальной скорости при ус тан о
вившемся  наборе  высоты,  т. е. при 
V’ =  const.

При расче та х  но упрощенному 
методу тяг  ранее  мы пр едполагали,  
что сила лобового  сопротивления у р а в 
новешена потребной тягой;

Рис. 2.14. Определе
ние вертикальной со
ставляющей скорости

Рп =  АД. (2.23)

Обычно д е л а ю т  допущение,  что на пологих т р аек тори ях  (05=^0) 
величина  силы лобового  сопротивления приблизительно равна  
величине силы лобового  сопротивления в горизонтальном полете 
с той ж е  скоростью и, следовательно,  величине  потребной тяги. 

Тогда мож н о записать
У у * ^  ^ P V / m g ,  (2.24)

где А Р  =  Р р —  Рп — избыток тяги (с учетом того, что Х а ^ Р п ) .  
Очевидно,  что в ертик альн ая  скорость Уу* имеет наи большее  
значение  при макс има льно й распо лагаем ой тяге дв ига тел я  и з а 
висит от скорости полета У. Д л я  оценки хара кт ерис тик  с а м о 
лета рассчитывают  вертикальные  скорости для  ряда  значений 
высот  в летном диа па зо не  скоростей (рис. 2.15, 2.16).  По этим 
графика.м д ля  к а ж д о й  высоты опр еделяю т м акс и м а л ь н ы е  з н а 
чения вертикальной скорости й*г/тах и соответствующие им 
скорости при наборе  высоты.

Отметим, что в е рт и ка льн ая  скорость У , /  у сверхзвуковых 
самолетов иа средних высотах  полета имеет дв а  максимума ;

Рис. 2.15. Зависимость 
y g { V , l l )  для дозвукового 

самолета

Г’

Рис. 2.16. Зависн.мость 
/ /)  для сверхзвуко
вого самолета
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первый --- на дозвуковой скорости,  а второй — на сверхзв уко 
вой (см. рис. 2.16).  Н а чи н а я  с некоторой высоты (по рядка
8... 10 к м) ,  сверхзвуковой максим ум становится  больше. П р а к т и 
чески сверхзвуковой самолет  совершает  подъем на м алы х вы со
тах  с доз вук овыми скоростями,  а затем, достигнув определенной 
высоты Я*, разгоняет ся  до сверхзвуковой скорости и п родол
ж а е т  подъем (рис. 2.17).

И м е я  зависимость  Цф max ( Я ) , мож н о определить  м а к с и м а л ь 
ную высоту,  на которой возм ож ен  устаиовивш'ийся гор из он та ль
ный полет (при Г*.г/max 0) .  Т а к а я  высота н азы вается  теорети
ческим потолком  с ам ол ета  Ят. Очевидно,  что на теоретическо.м 
потолке  Tmin =  Гнв =  Гтах, Т. С. существуст  единственная  в о з 
м о ж н а я  у стан ов ив ш аяс я  скорость горизонтального  полета.

П ом им о  Теоретического потока  при расче тах  опр ед еляют  и 
практический потолок  Я„р, под которы м понимают высоту по
лета ,  где м а к с и м а л ь н ая  верт ик альн ая  скорость равна  некоторой 
заданн ой величине.

Определим время подъема самолет а  на разл ичные  высоты, 
иными словами,  определим скороподъемность  самолета .  Д л я  
этого используем введенное  ранее  кинематическое  уравнение

d H / d t ^ V s m e .  (2.25)

' pi'n.VI/,’i

у ре^'с/м
л_

Рас. 2.17. Зависимость У*утах{Н)  
для дозвукового и сверхзвукового 

самолетов

Рас. 2.18. Барограмма подъ
ема самолета

Интегрир уя  уравнен ие  (2.25) от начальной H q д о  текущей Я  
высоты полета ,  получаем

н
t { H ) =  \  d H / V s m Q .  (2.26)

26



Посколь ку  при уст ановивш емся  наборе  высоты й й 1п 0 = 1 Д
'ГО и

/наи(/7) == I d H / V 4 { H ) , (2.27)

1 де /наб — В1)смя набора  высоты И .
З а д а в а я с ь  ра зличным и значениями высоты / / ,  этот и п тег ]^^  

можно вычислять  численно или графически.  Зависи мос '1ь вре 
мени набора  от высоты полс'га /„аб(/7) на зы ваю т  барограммой  
по дъ ема самолета  (рис. 2.18).

Поско льку  й*,утах ири прибли жс иии  К теорстическому по
толку стремится  к пулю, то время установившегося  под'ьема ма 
теоретический потолок получается  бесконечно большим. Д л я  с а 
молета  Ту-154 время набора  высоты 11км  составляет  21 мин.

В заключение  введем понятие индикаторной скорости V',-. Эго 
т а к а я  скорость,  с которой бы двигался  самолет  иа нулевой в ы 
соте в стандартной атмосфере ,  имея тот ж е  скоростной напор,  
что и иа за дан ной  высоте.  Установим связь ме жд у истинной V’ 
и индикаторной У/ скоростями:

q =  o У2/2 =  ро У/7 2  =  const ,  (2.28)

р Vi = V
Vi =  г  1 " X

где Л =  р/ро — относи'гельная плотность воздуха.
И н д и к а то р н ая  скорость вводится д ля  лучшего  контроля  над 

самолетом в полете (например,  при подъеме иа высоту с вы 
держ ив ани ем  зад анн ого  скоростного н ап ора) .  И н ди к ато рн ая  
скорость примерно совпад ает  с приборной скоростью полета 
самолет а  относительно воздуха.

2.5. Р АСЧЕТ У СТ АН ОВИ ВШЕГО СЯ С Н ИЖ Е И И Ч
СА МО Л ЕТ А С Р А Б О Т А Ю Щ И М  Д В ИГ А Т Е Л Е М .
И ЛА И И Р О В А И И Е  СА МО Л ЕТ А

Сни жение  самолет а  с з а 
данной высоты полета на 
другую .может быть обус
ловлено ра зл ич ны ми об- 
стоятельсгвами.  К ним о т 
носятся:  сии жен не с а м о 
лета  с крейсерской вы со
ты до высоты полета по 
кругу перед соверш ен hc:vi 
посадки,  экстренное  сни
жение  са .МО л ста с крей--

Рис. 2.19.  Силы, действующие на 
самолет при снижении
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серской высоты до безопасной высоты полета в случае  р а з г е р 
метизации каб ин ы и т. д.

Ра ссм отр и м  установившееся  пря молинейное  снижение  с а м о 
лета  с р а бо т а ю щ и м  двиг ате лем (рис. 2.19).  Соотношения,  опи
сы вающ ие  спижеине ,  сохраня ют  преж ний  вид:

Р  — Ха — m g  s in 0  == О, т а к  к а к  Г =  О,

Ya — m g  COS @ == О, т а к  к а к  0  =  0. (2.29)

И з  них мож н о получить почленным делением

l g 0  -  {P— Xa ) /Y a .  (2.30)

Поск ол ьк у  0 < О  (снижение) ,  то t g © < 0 ,  Р  — Ап <  О ПС >  0)
и Р < Х а .
О пре де лим  ве ртикальную  скорость снил<ения:

VycH =  V s i n 0  =  V ( P — X a ) / m g .  (2.31)

Поскольку ,  к а к  и при наборе  высоты,  Х а ^ Р п ,  то
VycH =  A P V / m g ,  (2.32)

где А Р ~  Р  — Рп — недостаток  тяги.
Р ассм от ри м  теперь пла ни ро ва ни е ,  т. е. снижение  самолета  

с нулевой тягой.  Соотношения (2.31) и (2.32) можн о переписать 
в виде

— Ха —  m g  sin 0  =  0,

Ya — m g  cos 0  =  0,
i g 0  =  - ( A a / r n )  = - ( ! / / ( ) .  (2.33)

Отсюда следует,  что чем больше аэродинам ическое  качество 
при планировании,  тем более пологой будет тр аек то ри я  с а м о 
лета .  Н а и более  пологая  тр аек то ри я  будет  при К  =  Атах:

tg 0m in  =  — (1/Amax),  (2.34)

где индекс min  надо относить к модулю угла 0 .

Д л я  крутого пла ни ровани я  (экстренное  сни жение) ,  когда  
нужно получить большие вер ти кал ьн ые скорости снижения,  
аэр одинамическое  качество д о лж н о  быть м ал ы м  (используют 
воздушные щитки,  тормоза ,  уве лич ив ающ ие  Сха) .
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s. М Е Т О Д Ы  Р А С Ч Е Т А  
Н Е С Т А Ц И О Н А Р Н Ы Х  Р Е Ж И М О В  
П О Л Е Т А  С А М О Л Е Т А

ЗА.  УЧЕТ И З М Е Н Е Н И Я  К ИН ЕТ ИЧ Е СК О Й Э Н ЕР Г ИИ  
С АМ О Л Е Т А  П Р И  Н А Б О Р Е  ВЫСОТЫ

Выход сам олета  иа расчетный режим полета связан  не только 
с набором зад ан но й высоты,  но и с ра зго н ом  от взлетной ско 
рости до скорости на ма рш ево м  участке.  Д л я  современных с а м о 
летов  д и ап азо н  изменения  скорости весьма значителен,  и работа ,  
з а тра че нн ая  иа увеличение  кинетической энергии, сравним а с р а 
ботой, за 'грачеииой иа увеличение  иотепцналы-юй энергии с а м о 
лета ,  или далее превосходит  ее. Поэт ому нельзя за т р а ты  в р е 
мени и топлив а  на уч астка х  на бора  высоты и разгона  оцен и
вать  по соотношениям,  полученным для  установившегося  набора  
высоты.

Неустан ови вшсеся  двилееиие сам ол ета  связано с изменением 
его энергии вдоль траектории.  П о л н а я  энергия  самолета  W  
ра вна  сумме кинетической и потенциальной энергий:

W  =  m V y 2  +  m g H .  (3.1)

Удобно при расчетах  пользоваться  т а к  на зы ваем ой удельной 
энергией

Яз  =  W / m g  =  Я  -f ( У7 2  g ) . (3.2)

У дельн ая  энергия  имеет  разм ерность  высоты,  и поэтому ее 
н азы ваю т  энергетической высотой.  Энергетическая  высота  
предста вляет  собой наи бол ьшую высоту,  па которую мог под
няться самолет ,  если всю его кинетическую энергию ирсвратип^ 
в потенциальную,  уменьшив скорость полета  до нуля.

Запише.м производную Яэ по времени t к а к  
dTL dH d f \ dll  , У dV(YLA-

\ 2 g ) -  dt dЛ1 — dt ' dt \ 2 g ) dt ' g dt

Введем новую вспомогательную переменную х:
dJ-I

-ж ■ (3.3)

хар а к т е р и зу ю щ у ю  долю прироста  потенциальной энергии d H  
в общем приросте  энергии йНэ.  Перепиш ем вырал^епие д ля  х 
в виде

^  d H _ ^  d H l d t  _  dH[dt
аН^ d U J d t  d H  У - d V

d t  +  g d t  29



1/ d V  I , ГГ' '
' S'  ̂('K  S

где Г'  =  dV/c lH.
Из этой фо рм улы  видно,  что па установившихся  участках  

полета V' =  0 н х =  1; при разгоне и торм оже нии  на постоян
ной высоте { d l i / d t  =  0) величина  х равна  нулю.

Определим теперь вертика ль ную  скорость самолета  при нс- 
\с тан о в и в ш е мс я  наборе  в 1>|Соты. С этой целью запишем диф- 
ф е 1)С11ц н а л ы 1ое уравнение  д ля  скорости

т  ( d V j d t )  =  Р —  Ха — m g  s in  0

Умножи м правую и левую части на Г и преобразуем у р а в 
нение

т  Г  - H L  у  ( р  __ лу, _  ,iig sin 0 ) ,

rn Г
dt

d V  _  ni d  m d {V'g d l !
di"~'"'~ 2 df"  2 7 /7 “ “ d F

dIT
di Г sin 0  ,

Т/ d V  m d ( V^)  m V  =  —  - g j j H  V sin 0 ,

E E l  y s i n 0  =  V ( P — Xa— m g  s in в ) .2 dll
Назо вем  величину Vy =  V ' s i n 0  истинной вертикальной ско

ростью.  Тогда
т d  ( Vg
2 d.H Vy ^  V {P— Xa— rng sin 0 ) ,

2 g  d l l

Г { P - X a )  X P V
{ 1 d(V'g\  1 d{V'^)\

m g  ( I  + - f j -  S j r - )  m g  |1  +  - 2^  - J i r )

С учетом ранее  введенных обозначений 

“  и Xm g  1'Г'1 д. - -

0 ко и ч а тел ь н о иол у ч и м
Vy =  Г.У= X. (3.4)

Если скорость полета увеличивается ,  то х < 1 ,  и истинная 
в ертик альн ая  скорость Vy подъема самолета  меньше Vi/', 
гюлучеимой д л я  установившегося  р е ж и м а  набора  высоты.
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3.2. Р А З Г О Н  И  Т О Р М О Ж Е Н И Е  СА МО Л ЕТ А  
В Г О Р И З О Н Т А Л Ь Н О М  П О Л Е Т Е

Этот случай является  наиболее  простым,  т. к. высота  в процессе 
полета остается исизмепиой.

Н ай д ем  время /р, требуемое д л я  разгона  самолета  от ско
рости Vi до скорости V2 .

Из уравнения

т  Р  ЛЗ (3.5)

следует,  что
d t  ---- 7 Л - 7 -  З К ,

(3.6)

(' d V
to =  in P { V ) - x ^ V )  ■

Этот интеграл  можн о определить  численно.  М ож н о получить и 
путь Lp, проходимый самолетом при разгоне от скорости гд 
до скорости V2 :

d L  =  V d t = V  ~ j r Y x ~  
(3.7)

J Г m V d V
Ы -  р [ У ) _ Х а { У )  'У1

3.3. РАСЧЕТ  Н Е УСТ АИО ВИ ВШЕ ТОС Я  
С Н И Ж Е Н И Я  СА МО Л ЕТ А

Ра ссм отр и м  производную
у ,  _  d V  _  dVI dt  _  Р— Ха— m g  sin Q __

~  d f l  dHJdt  т  У sin 0  ^

^  Р - Х -  . г.• ----5Ш0 .
У sin 0

Учитывая ,  что

I де sin 0* =

.  {Р— Ха) ЦЕ/ =  = PsinO",
Р-Ха

m g  ’ 

получим
17' -  а  sin 0 *  -  s in 0  g  f s i n e ^  ) .0 04

У sin © У \ sin 0
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(Здесь  звездочкой обозначены значения  угла н ак лон а  т р а ек т о 
рии для  установившегося  р е ж и м а ) .

Д л я  р е ж и м а  неустановившегося  снижения
р- / sin 0*-,, \

Г  =  — I I ,  (3.9)
н sin 0.- '

где s in0*c„  =  <  О, т а к  к а к  Р <  Ха.

Проведе м ана лиз  возм ож н ы х случаев  снижения.  Пусть в ы 
д ер ж и в а е т ся  угол ©си по абсолютной величине меньший,  чем 
0*сн, т. е. |0сн|  <  |0%н| .  Тогда  

sin 0*с„
-— Е—  >  ! и, следовательно,  V > 0  и d V / d I I > 0 .sm

С учетом d H  <  О получим,  что и d V  <  О, т. е. снижение  
происходит  с торможением.  Если при снижении | 0 с н | >  то

- м А Д О '  ' ' ■ '< 0 .  d V / d H < b ,
и снижение  происходит  с разгоном, т. е. с увеличением ско
рости.

Рассмот ри м теперь неустановившееся снижение самолета  
при план ир овани и (сила тяги близка  к п у л ю ) . В этом случае 
уравнения  д в иж ени я  будут  иметь вид

m V =  — Ха — m g  sin 0 ,

Ya =  m g  cos 0 ,
H — V  sin 0 ,

L = l / c o s 0 .  (3.10)

На йд ем угол наклон а  траектории 0„л при иеустановившемсл 
планировании.  Д л я  этого рассмотрим уравнение

V =  (— АД— m g  sin 0 )  / т .

Пр еобр азу ем его левую часть:

I- =  Щщ— = ^
П р еоб разу ем  его правую часть:

П Г  ( ~ M — m g  sin 0 )  =  -f m g  sin 0 ’] =

1 /' mg -cos в  , ■ \ / COsQ , . \= “  П Г  I к   + sin 0  ) =  - g -  -'r sin 0  ) .

Теперь пр ир авняе м  левую и правую части исходного д и ф ф е 
ренциального  уравнения:
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F I /  s in e  =  — g  ( +  sin 0  ) .  

П осле  пре об разов аний полуйим

F K  sin в  + g  sin 0  =  —g- ,

( F F - f g )  s i n 0  =  - - g

t g 0 = -  'K ( V ' V  +  g)  K i i  +  V'V/g)  ■

1
Поскол ьку X =  ,

TO окончательно зап иш ем ф ор му лу д л я  определения  угла  н а 
клона  траектории при нсустаиовивьчемся планировании

1 ^0 „л -=  - ( х / Ю .  (3.11)

С другой стороны,
(Ш dHldt  rs:n  0
dL "" d l g d t  V'cosC-)

Следовательно,

dL  =

= tg0.>■ cos K> ^

d i l

d i l  g  J.

X
//o  //o  /С

Учитывая ,  что
d H  =  X clHЭ ,

определим дальн ость  пл ани ров ания  через эисргетическую в ы 
соту:

Lroi =  ) К д Н э .  (3.12)
Л

Если план Прова мне происходит  при постоянном зиачеиии
аэр одинамического  качества ,  то

А л  -  Х ( А э о - Я з к ) .  (3.13)
Д л я  установившегося  пл ани ров ани я  х =  1, и дальность

определяется  из ин теграла  (3.12):

/ Л ,  =  Х ( / / о - / / к ) .  (3.14)
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Раз нос ть  в даль но сти  полета  при неустаповившемся  и устан о
вившемся пла нировании определится  следующим образом;

А1пл =  Епл — /Ппл =  А(/7эо— Я эк )— А(/7о— //к) =

= Л ' ( л „ +  Д  W - V 3 ) .

(3.15)
И з  ф ор м улы  (3.15) видно, что при план ир овани и с уме нь 

шением скорости дал ьность  полета возрастает .

ЗА. ХАРА КТЕ РНЫ Е М А Н ЕВ Р Ы  САМОЛЕТА

Под маневренностью самолета  обычно понимают способность 
самолета  быстро изменять  пол ожение  центра  масс  в пр остран
стве, т. с. скорость,  высоту II на пр авлспи е  полета.  Рассмотри м 
некоторые ман евры в вертикальной и горизонтальней плоскос
тях.  М ане вр ы з'добно изучать,  используя  уравнения  дв иж ени я  
центра  масс  самолета  в перегрузках .  Получим эти уравнения ,  
взяв  за исходную систему уравнений:

гп V  =- Р  — Ха — m g  sin 0  ,

rnV Q =  /Р(а- !-фр)  -hPfij cos Yfi — m g  cos 0 ,  (3.16)

— m V cos 0Д7 ^  \ P { a  +  cpp) +  Ya] sin у«.

Введем понятие перегрузки.  Под  перегрузкой п  л е та т е л ь 

ного а п п ар а т а  понимается отношение  результирующей силы R 
к произведению массы летательного  ап п ар а т а  на ускорение сво
бодного падения

n =  R / m g .  (3.17)

В резу льт ир ующ ую силу R  входит  аэр од ин ами че ска я  сила Ra 
и сила  тяги Р.  Та ким образом,

п ^  (Ra + P ) / m g .  (3.18)

Спроектируем вектор перегрузки п на оси скоростной си
стемы координат.  В результат е  получим следующие со ст ав л я ю 
щие;

танг енц и ал ьн ая  перегрузка  Пха:
Пха = {Р— Х а ) / m g \  (3.19)

нор.мальная скоростная  перегрузка  %а

П„а =  . (3,20)
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З а п и ш е м  теперь уравнен ия  в перегрузках .  Р а з р е ш а я  ура:в-

иепия д в иж ени я  (3.16) относительно V, В, Ч̂ , и с учетом в ы 
ра ж ени й д ля  сос тав ляющ их перегрузки,  получаем

V =  я(Лл-а — s i n 0 ) ,

0  =  g / E ( m / a C O S y a — C O S 0 ) ,  ( 3 . 2 1 )

— ( г / У  COS 0 )  П у а  sin Ya.

Рас смо тр и м теперь конкретные маневры.  Начн ем  с маневров  
в вертикальной плоскости.

П и к и р о в а н и е  самолета.  Пик ир ова ни ем  называ ется  иеустапо
вившееся снижение самолета ,  сопровождаюигсеся  быстрой поте
рей высоты. Условно тра ект ори ю пикирования  мож н о разбить  
па три участка  (рис. 3.1).  Первый участок — вход в пи ки рова 
ние — криволинейный участок  1— 2, с л у ж а щ и й  для  перехода 
от горизонтального полета (до точки Г) к сиижешпо.  Д а л е е  с л е 
дуют прямолинейный участок пикирования  2  - 3 с постоянным 
углом нак лона  траектории 0 .  З а к лю чи те льн ы й участок — к р и 
волинейный участок выхода из пикирования  3— 4.

Ра ссмотрим  ди( |)ференциальное уравнение  .тля угла iiaicTOiia 
траектории при уп — 0:

0  =  р/У{Пуа — cos 0 ) .  (3.22)

Очевидно,  что на первом участке  1— 2 в < 0  и, с л е д о в а 
тельно.  Нуа <  COS 0 .  На  втором участке  2— 3 выполняется  усл'>-
вие: 0  =  0, и поэтому /Гуо =  с о в 0 .  Иа  зак лю чительном участке

3— 4; 0  >  О и Пуа >  cos 0 .  Отметим,  что ж елат ель н о
входить в пикирование и выходить  из него по возможгюсги 
быстро и с минима льной  потерей высоты.

Ж

\луа =606 (9

dfg'z > С'06 9

f'uc. 3.1. Траектория пи- Рис. 3.2. Траек-
кировання . тория маневра

«горка»



«Горка».  «Горкой» наз ываетс я  маневр  самолета ,  производн- 
>'ый д ля  быстрого набора  высоты по .-Аобразиой траектории,  
л е ж а щ е й  в вертикал ьно й плоскости (рис. 3.2).

Из уравнения  (3.22) следует,  что иа горизонтальном

участке  полета (до точки 1) ири 0  =  0: Пуа =  cos 0  =  cos О =  1. 
Ма участке  1— 2 — в.ходе в горку  — сам ол ет  переходит в криво
линейный полет  по восходящей траектории,  поэтому д о лж н а  
быть создана  перегрузка  Пуа>  1. По достижении  максихщльного  
угла  наклона  траект ории 0т ах  самол ет  переводится  в п р я м о 
линейный полет с перегрузкой П уа— cos 0тах  (участок 2— 3). 
З ак лю чи те льн ы й участок  — криволинейный выход из горки

3— 4 — совершается  с перегрузкой Пуа <  cos 0 ,  т. к. 0  <  0. 
Таки м образом,  траек тория  горки аналогична  траектории  пики
рования.  Р а з н и ц а  з ак лю ча ется  в том, что движ ен и е  происходит 
в обратном направлении,  а именно, вверх.

Ра ссмотри м маневр  самолета  в горизонтальной плоскости.
П р а в и л ь н ы й  вираж самолета.  Криволинейный маневр,  слу- 

л<ащий д ля  изменения нап ра влени я  движен ия ,  н азы вается  раз-  
воротом. самолета.  Полны й разворот  иа 360° н азы вает ся  ви р а 
жом.  В и р а ж  в горизонтальной плоскости,  при выполнении кото
рого все парахтстры д в иж ени я  (скорость,  углы атаки,  крена и 
скольжения)  остаются постоянными, наз ывае тся  установив
шимся.  Установившийся  в и р а ж  без ско льж ени я  наз ывается  
пр ав ил ьны м .  Схема сил, дей ствующих иа самолет ,  приведена  
на рис. 3.3.
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Рис. 3.3. Схема сил, дщ'ютвующих на самолет 
при выполнении виража

За п и ш е м  уравнен ия  д в иж ен и я  с учетом 0  =  0:

Г -  gn,a,

0  =  g /V {n , ja  COS Ya— 1) -  О, .

-  — ( g / F )  П//а sin Ya.
3(i



Из кинематики дв иж ени я  самолбга  но окр ужности радиуса  р  

следует:  Г =  R  Ф’, ¥  ^  V / R .  Тогда можн о заиисать

V / R  =  g / V  {ПуаЗтуа)

( зн ак  «— » опущен,  т а к  ка к  не играет  роли)  н

R  =  — ill  . (3.23)« Пуа Sm Ya ^

Вы разим  уй через Пуа, и с этой целщо рассмотрим второе 
уравнение:

g /  Г  {Пуа  co s  у« —  1) =  О,

Пуа  c o s  Уа —  1 = 0 ,
Пуа COS Ya =  Е

Следовательно,

1 . 1 г  1 1 1 1  ̂ 9 1COSYa =     , Sin '(а =  | /  1 ~  ~ - о  =    V F уа —  ЕПуа ’ Пуа Пуа

П о д ст а в л я я  это соотношение  в ф ор мулу  (3.23),  окончательно 
получаем в ы р аж ен и е  д л я  ра диуса  правильного  в и р а ж а

R я Г П уа -— \

Опред елим время выполнения в и р а ж а :
J.   2 2х R 2 я 2 я  Г

У Vg } / " п Д — 1 g V  П у Р — 1

Д л я  определения  всех п ара м етров  в и р а ж а  достаточно знать 
значения двух  величин,  например,  скорости и перегрузки.

4. Д А Л Ь Н О С Т Ь  И  П Р О Д О Л Ж И Т Е Л Ь Н О С Т Ь  
П О Л Е Т А

4.1. О Б ЩИ Е СО О ТН ОЩ ЕИ ИЯ  Д Л Я  РАСЧЕТА Д А Л Ь Н О С Т И  
И П Р О Д О Л Ж И Т Е Л Ь Н О С Т И  П ОЛ Е Т А  СА МО Л ЕТ А С ТРД

Да л ь н о с ть ю  полета  на зы вается  расстояние ,  измеренное по з е м 
ной поверхности,  которое  м о ж е т  пролетать  самолет ,  расходуя  
определенный з а п а с  топлива .

Пр и этом время,  за траче нное  на полет,  н азы вается  п р о д о л 
жительностью полета.  Д а л ь н о с ть  и про должительность  полета
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определяются  величиной расп олагаем ого  за п а с а  топлива  и вг!- 
бором р е ж и м а  полета самолета .

Определим часовой расхо д  ю п л и в а  ф, (кг /ч):

<7ч =  Оуд Р  (4.1)

и километровый расход ,̂< (кг /км) :

_  Яч _  '̂уд
~  3,6 V ~  3,6 Р ’

если скорость V  з адае тся  в метрах  иа секунду или

(4.2)

если скорость V зад ае тся  в кило мет рах  в час.
Посколь ку

drn dm.y Суд Р
Л  J T  ^  ф б17“ ^  ,

где Шг — масса  топлива ,  то дал ьность  полета Щ  при изменении 
массы самолет а  от началь ной  m» до конечной равна:

т „
I- dm :■ d m  j* 3,6 V

Ы  ^  — j ^  } ~1Д~ ^  ] Суд Р '  Злг. (4.3)
/»,, ш,, т^

Посколь ку  ...„. .̂ 4-
d m  _ dm.^ _  г  п  ^
di  ~  ~ d T  ~  -  Чч,

ТО про должительность  полета при изменении массы самолета
от ш„ до /7?к равна:

/ч,, /п„ /ч„
,• dm  ,■ d m  ,• dm

-  .( Ж  = = .1 ЖР- ■ ГД)гп„ т„ гп,.

4.2. РАСЧЕТ Д А Л Ь Н О С Т И  П ОЛ Е Т А  
П Р И  З А Д А Н Н О Й  В ЫСОТЕ И СК ОР ОСТ И

Пусть  полет происходит  при неизменной скорости V* иа посто
янной высоте Н*:

V =  V* =  const  [ М  =  уИ* =  const)  II II  =■ И *  =  const.

С уменьшением полетной массы самолета  из-за выгорания  
топлива  коэ ффиииент  подъемной силы Суа будет уменьшаться ,  
т ак  ка к
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Уа =  m g,
^  2 m g  2 m g  [ТВ)  ̂ ^

~  S  p P  ~  5  р '( / /Д  ( V *)-“ •  ̂ ’

Это приводит  к уме ньшению Сха, т а к  ка к

Сха — Схао +  д\. С^уа. (4.6)

/»H
;■ dm С Р

Д л я  расче та  Ьк =  j Д Д  выраз им  дк — " У ё Т ”  ® функции

переменной интегрирования  т:

Суа {т)  -  у ^ у г А  •'

по поляре  Сха — J {Суа, Л1*) ,

К =  Ы г .  / (  (!П) ; (4.8)
ха

Р ==: — степень дросс елиро вани я  дв иг ате ля  (4.9)

и по дроссельной хара кте ри стике  оп реде ляе м С у д ( т )  = f { P ,
НС vY

С (m )P (m )
^ ~3-;6“F —  ^  ( " 9  • (4.10)

dm
И н т е г р а л  А -  J ( ^ - ^ 9

гп^

подсчитывается численными или графическими методами,
Если уч асток  полета с постоянными скоростью и высотой 

имеет ма лую  про тяженность  и массу  самолета  .можно считать 
постоянной величиной,  равной некоторому среднему значению 
П7ср, то можн о принять

<7к ср — <7к {Шср)

nZj,
;• d m  ’’hi —  т..

и - ......  -  — л  -  — ^  ■ (4.12)Vk ср Vk ср р̂HL. ‘
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4.3. РАСЧЁТ Д А Л Ь Н О С Т И  ПОЛ ЁТ А

ПРИ  З А Д А Н Н О Й  ВЫСОТЕ ( П О Л Е Т  НО <^ЭШЕЛОНУ»)

Вое 1 i о Л ь 3 у е м ся о б щ 11 м с оот н ош е я ис м

3,6 Р
am. (4.13)

Д л я  обеспечения м а к с и м а л ь 
ной дал ьности полета,  очев ид 
но, следует стремиться к м а к с и 
муму OTHoiueiiJHi V / P  или к 
минимуму отношения P / V .  П о 
скольку  тяга Р  являе тся  ф у н к 
цией скорости V, то можно 
найти такое  значение  скорости,  
при котором достигается  мини
мум P / V .  Это можно сделать  
либо графически,  либо а н а л и 
тически.  Соотве тст вующа я ско
рость наз ыв ается  у с л о в н о й  
кр ейсерской скоростью У Щ .  
М о ж н о  показать ,  что Гкр'*' =  

=  1,31 Гив и Гнв <  Гкр* <  Гтах (рИ С. 4.1).  БоЛСС ТОЧНО ВЫбор
р е ж и м а  Lmax с учетом переменного удельного расхода  пр ои з
водится  перебором вблизи Гкр*.

Рис. 4.1. Определение условной 
крейсерской скорости

4.4. РАСЧЕТ Д А Л Ь Н О С Т И  П О ЛЕ Т А  
П Р И  з а д а н н о й  с к о р о с т и  
( П О Л Е Т  по «ПОТОЛКА.М»)

Пусть полет происходит  с за дан ной  скоростью V =  V’* и с по
стоянным углом атак и а  — а* {Суа = Суа*) ■ Практически такой 
режим возможен,  если летчик вмешиваетс я  в упр авление  с а м о 
летом но углу атак и только  для  париро вани я  возмущений или 
если угол т а н г а ж а  стабилизируется  с помощью автопилота.  По 
мере выгорания  топлива  при сохранении числа М* (скорости 1^0 
и коэффициента  аэродинамической подъемной силы С,цЁ «об
легченный» самолет  увеличивает  высоту полета.

И з  условия равенства  аэр одинамической подъемной силы и 
силы тяж ести  {Ya = m g )  опр еделяем зависимость  плотности 
воздуха:

. (Т-1\ _ _ 2gmit)
9 “  C,a*l[V*yS ■ (4.14)
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Отсюда следует,  что по мере  
выгорания  топлива  (ум ен ьш е
ния массы самол ета  т{1)  
плотность воздуха  р( /7)  умень 
шает ся  и, следовательно,  р а с 
тет высота полета Я.

З авис им ость  минимального 
километрового  расхода  (?км min 
от высоты полета  Я  д ля  р а з 
личных значений массы с а м о 
лета  приведена  па рис. 4.2. При 
пр иближении к потолку во з р а с 
тает Суа. Вследствие  этого воз
растает  лобовое  сопротивление,  
ум ень шается  а эр од ин ам и че с 
кое качество,  растет  кило.мст- 
ровый расход топлива  z/км.

/ алг /п 1 а

Рис. 4.2. Зависимость мини
мального километрового рас
хода от высоты полета для 
различных значений массы 

самолета

4.5. О П Т И М А Л Ь Н Ы Е  Р Е Ж И М Ы  
К Р Е ИС ЕР С КО ЕО  П ОЛ Е ТА

О птима льны й выбор высоты и скорости полета  м о ж ет  р а с ш и 
рить возможности самолет а  с точки зрения  достиж им ой д а л ь 
ности полета.  Р е ж и м  полета,  ири котором километровый расход 
топлива  мин има лен ири к а ж д о м  текущ ем значении массы с а м о 
лета ,  будем наз ывать  крейсерским.

Д л я  гр а ж д а н с к и х  самолетов р а з л и ч а ю т  следующие рел<имы 
крейсерского полета:  экономические ,  ма кс има льно й крейсерской 
скорости,  м акс им альн ой  дал ьности и мак сим альн ой п р о д о л ж и 
тельности.

Р е ж и м  макс им ал ьн ой  крейсерской скорости соответствует 
ном ин ально му  реж и му  работ ы двигателей (без дросселиров;!- 
пия) .  Р е ж и м  максимально й дальности соответствует мигшмуму 
километрового расхода  ^км тш. Р е ж и м  макс има льно й нродол- 
ж и те л ы ю с т н  соответствует  минимуму часового расхода  дчтт. 
М ин им альн ое  время полета  иа за дан ну ю  дальность,  очевидно, 
соответствует макс има льно й скорости.

Ось’овными эк сп луатац ионны ми р е ж и м а м и  гр аж д ан ск о го  с а 
молета ягзляются экономические ,  при которых обеспечивается 
на и мен ьш ая  себестоимость эксплуатации.  Эти р еж и мы  л е ж а т  
в основе составления  расписания  д ви ж ен и я  самолетов ,  норм р а с 
хода топлива  и рейсового времени.  Эко но мическая  скорость. Ц к  
пр евы ш ает  скорость мин има льны х километровых расходов
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q км min. Н апр име р,  д ля  самолета  ТУ-154 при яг =- 70 т  и / / = 1 1  км 
1"эк~925 км/ч ,  а А  км min~780 км /ч .

На  пра кти ке  при полетах  на большую даль но сть  с целью 
уменьшения ра схода  топлива  на полет,  а т а к ж е  д ля  обеспече
ния требований сл у ж б ы  уп равлен и я  воздушным д вижени ем  
(У В Д )  по сокра щени ю плотности воздушного  дви ж ен и я  па от 
дельных участ ках  трассы применяется ступенчатый профиль 
смены эшелонов.  Он состоит из двух,  трех  и более  участков  го
ризонтального  полета.  П олет  «по потолкам» соответствует м и
ни мальному расходу топлива ,  который используется в особых 
случаях  (гшпример при отказе  дви гател ей) ,  когда  по соглас о
ванию со службой У В Д  получено разре шен ие  на полет «по по- 
'юлкам » без вы дер ж и в а н и я  за дан ны х  эшелонов.

Д л я  боевых са.молетов важн ой  характе рис тикой  являе тся  
радиус  действия,  т. е. расстояние  по поверхности Земли,  которое 
молсет пролететь самолет  в одном нап равлении с последующим 
возвращен ием  на аэрод ром вылета .

4.6. РАСЧЕТ Д А Л Ь Н О С Т И  ПОЛ Е ТА
}ЕА УЧАСТКАХ НАЬОРА ВЫСОТЫ И СНИЖЕНИЯ

1 де Vну б сср

П ри  расчете  дальности полета па участке  набора  высоты Екаб 
необходимо иметь зависимости от времени t для  скорости н а 
бора Уияб{1) и угла  нак лон а  траектории 0маб(/) .  Тогда

t (H)

/-наб — Тиаб(0 COS 0наб (^) г// ~  Унаб ср ' Д / / )  ,
6

среднее значение  скорости ири наборе  высоты.
Если набор высоты происходит  по 

прямолинейной траек тории  (рис. 4.3) ,  
то

Енаб — /7кр Ctg 0наб, (4.15)

где Якр — высота  крейсерского у ч ас т 
ка полета.
При снижении самолета  но п р я м о 
линейной траек тории  дал ьность  полета 
составляет

-'//оЖ
Рис. 4.3. Определение 
дальности полета иа 
участке набора вы

соты Есн — //кр ctg ;0сн| ,Т.  к. ©снАО.
(4.16)

При планировании  самолета ,  ка к  было показано  ранее,

t g |0 cH |  =  \ / К ,  (4.17)
и, следовательно,  дал ьность  пла ни ро вани я  будет 
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(4.18)

Д а л ь н о с ть  полета при снижении определяется  соотношением

У' кр

Ра ссмотр и м глз’чай смижспия с и зм ен яю щи мся  наклоном 
траектории.  Вн ач ал е  получим ф орм улу  для  угла  наклон а  т р а 
ектории в предположении,  что скорость и угол нак лон а  т р а 

ектории изменяются  незначительно,  т. е. V ^ O  и в?кО. За п и ш ем  
известные соотношения равновесия сил, действующих на с а м о 
лет, в следующем виде:

Р —A « - /7 7 g s in  0 ,

Уй =  m g  cos 0 .  (4.20)
Тогда  можно получить,  что

t g e = —7 - - ,  И-21)Л а

а с учетом Y a ^ r n g  ( т .к .  cos 0  — 1 вследствие  снижения caivio- 
лета  с небольшим углом н ак лон а  траектории)  окончательно 
з апи ше м

tg-0 =  ] / / ( .  (4,22)

С учетом вышеприведенной формулы  (4.22) запишем

J _  г d l l  d l l
P j i ng— \ j K  [ j K — P l m g  'y/k-p b

При расче та х  обычно пользуются  величиной

Е*' =  —ijK~—PjFg"^ ’
которз'ю н азы ва ю т  у с л о в н ы м  а эр од ин ам ич еск им  качеством с а м о 
л ета  с ра бо т а ю щ и м  двигател ем  ( /С  =  20 . . .30). Таким образом,  
осредняя  /С,  получаем

Lc„  = /7кр А с р Т  ( 4 .2 4 )

5. В З Л Е Т Н Ы Е  И  П О С А Д О Ч Н Ы Е  
Х А Р А К Т Е Р И С Т И К И  С А М О Л Е Т А

5.1. В З Л Е Т  С АМ О Л Е Т А  С Р А З Б Е Г О М

При м алы х  скоростях дви ж ен и я  крыло не мож ет  создать подз:.- 
емиой силы, достаточной д ля  п од держ ан и я  са молет а  в воздухе,  
поэтому иа начальном этапе  вздета необходимо использовать
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опорную ре акц ию грунта,  взлетной полосы или водной поверх
ности. Та ким образом,  взлет  до лж ен  состоять из двух участков;  
наземного (разбега  по поверхности) и воздушного (рйзгоиа  
в воздухе с набором высоты) .  Под  взлетом по дразумевается  д в и 
же ние  сам олета  с разгоном от точки стар та  до набора  б ез о п ас 
ной высоты (высоты круга  порядка  400. ..500 м) и установки по
летной кон фигурации самол ета  д ля  д альне йш его  набора  высоты 
по маршруту.

Полный взл ет  с разб егом состоит из следую щих этапов:  р а з 
бег до скорости отрыва  F otp; отрыв и разгон до безопасной 
скорости А  с. одновременным набором безопасной высоты; на
чальный набор высоты с переходом к полетной конфиг урации и 
разгоном до скорости набора  высоты по маршр уту .  В д а л ь н е й 
шем будем р а ссм ат ри ва ть  взлетную дистан цию самолета ,  т. е.

суммарную д истан цию  первых двух этапов  взлета :  ра зо ега  и 
разгона  до безопасной скорости (рис. 5.1).

Ра ссмотр и м разбег  самол ета  с трехопориым шасси по тв е р 
дой горизонтальной поверхности при отсутствии ветра.  Примем,

что тр аек то ри я  иря.моли- 
нейна  и л е ж и т  в верти
кальной плоскости.

Рассмотри м схему сил, 
дей ствующих на самолет  
при разбеге  (рис. 5.2) 

~  Кроме известных нам р а 
нее сил: Р,  Уа„ Ха и m g  — 
при разбеге  на самолет  
действуют Л/’г и Л'п — си
лы нор мал ьн ых  реакций,

D,/ г о п 3 т а к ж е  /'V и Рп — силыFlic. 5.2. Схема сил, действующих
на самолет при разбеге трения.  Эти силы деиству-
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ioT соответственно i-ia главн ые  (основные) опоры и переднюю 
опору шасси.

Спрое кти ров ав  силы на оси траек торие й системы координат,  
запи ше м уравне ния  д ви же ни я:

l l l V  — Р  cos (сб +  фр) —  Х а  —  Ё т С п, (5 .  1 I

/7/1 / 0  =  Р  s i n  { а  +  фр) +  Ya  +  Л'г -Ь ;Vn —  m g .  ( 5 .2 )

Поскольку разбег  происходит  горизонтально,  то 0  =  О, и 
из уравн ен и я  (5.2) мож н о определить  сумму нор мальных 
реакций:

— (Аг +  Л'п) =  Р  sin (сх-гфр) ~\-Yа — т у .

М е ж д у  силами Р г  и Лд, а т а к ж е  Лц, и Р,,  существуют о ч е 
видные соотношения:

Fn =  fnNn,  (5.4)

где /Т, /п — коэ ффициенты трения .
Считая,  что fr =  /п =  /, запи шем

Р г  +  Р п  =  f {Nr +  Nn) (5.5)

или с учетом ф орм ул ы  (5.3)

—  ( Р г  +  Р п )  =  — /(ЛУг-фЛф) =  / [ Р з 1 п ( а  +  фр) - P Y a — m g ] .  (5.G)

Н а  большей части разб ег а  угол ( а  +  фр) мал,  и поэтому

cos ( а  +  фр) ~  1, s in ( а  +  фр) ~  а  +  фр

к, кроме того, Р ( а  +  ф р ) < У а .  Учитывая  это, получим 

-— (Р п  +  Р г )  =  f  { Y а т у ) ,

Ри +  Рг =  ! { m g — Y a ) .  (5.7)

Теперь подробно рассмотрим первое уравнение  и с учетом 
(5.7) преобразуе м его:

m V  =  Р —  Ха —  ( Р г  +  Р п ) ,

Р - Х а - f  { n i g - Y a ) ,  (5.8)

у = _ J_ , у ) = -il- _  -Zi (о-Ад] .
tn rn m  ̂ ^ m  in  ̂ ^ in J

Поско льк у

(5.9)

45



го б к он ч ате лы ю  получим

- / - ( С » -З Д )  А  А )  • (5->0)
При зад ан но м р е ж и м е  ра бо ты  двиг ате ля  в ы раж ен и е  в к в а д 

ратных  скоб ках  являет ся  функцией угла  атаки,  т. к. Суа{а) ,  а 
Сха(Суа) и Сха{а) ,  И скорости.  Это ссть ис ЧТО ниос, как  таи- 
1 енциалы-1ая перегрузка  Пха{а ,У) ,  поэтому уравнение  д ля  ско
рости можно запи сать  в виде

V =  gnx a(a ,  У ) . (5.11)

Интегрир уя  это уравнение,  получим форм улу  д ля  о пр ед еле 
ния времени разбега :

‘' F P  d v _
~  1 gnxa{a,V) • (5.12)

о

Теперь получим форм улу  д л я  определения  длины разбега :
dL __ у dL d L j d t  F
dl  d V  d V j d t  -  gn,a[a . ,V)  ’

( 0 .

I  ^   ̂7 ' ___ 1'— - -
 ̂ J gfixa {a, V) •

0

Если за дат ь  прог рамму угла  атак и от скорости а  (У) ,  то Пха за- 
Ш1сит только от скорости — Пха{У).  В ЭТОМ случае интеграл  
можно определить  графически или численно. Обычно прог рамму 
о:(Е) в ы бир аю т  таки м образом,  чтобы минимизировать  длину 
разбега .  Это, очевидно, соответствует макси.муму Пха (мин им у
му Сха— f Суа). По эк сплу ата ционн ым  со об ра ж ени ям  (уху дше 
ние обзора  при большом угле атаки,  трудность в ы д ер ж и ван и я  
напр авлени я  при поднятой передней стойке) стояночный угол 
атак и сохраняется  до  скорости подъема переднего колеса,  р а в 
ной (0,7...0,95) Еотр. За т е м  угол атак и увеличивается  так,  чтобы 
к моменту достиж ения скорости отрыва  Еотр он стал заданныхт, 
равным аотр. При такой технике пилотирования  ири взлете  за 
счет небольшого увеличения длины разбега  улучшаетс я  удобство 
пилотирования  и повышается  безопасность  при взлете.

При пр и бл иж енн ых  расчетах  предполагается ,  что при р а з 
беге на самолет  действует нек оторая  средняя  та нге нц и ал ьн ая  
перегрузка

Пхаср=  ------ / .  (5.14)
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Тогда пр иближ енн о диста нц ию ра зб ега  можн о оценить по ф о р 
муле

Lp ~   - р  ------- . (5. 15)

Са мол ет  отрывает ся  от З е м л и  при достижении  некоторой 
скорости Готр, когда  аэр од ин ам и че ска я  по дъе мна я  сила плюс 
верт и к а л ь н а я  сос та в л я ю щ а я  силы тяги у ра вно веш ив аю т  силу 
тяжести.  При этом но р м а л ь н а я  ре акц ия  р авн а  нулю. О пр еде 
лим скорость отрыва,  приняв  Vr +  An =  О и 51п(а +  фр) ~ а  +  фр. 
Тогда  из условия равновесия  сил

Р( сб +  фр) + Y a  =  mg ,

Р  ( а  +  фр) +  С t/a отр 8  — — m g ,

и окончательно

=  ] /  — 1 -  F  («отр +  фр) |. (5.16)

И з  этого в ы р а ж е н и я  следует,  что д л я  уменьшения скорости от 
ры ва  (следовательно,  и дистанции раз бег а)  следует  увеличить 
к оэ ффи циент  аэродинами чес кой  подъемной силы при отрыве.  
И з-з а  опасности срыва  потока  и свал ив ан ия  самол ета  иа крыло 
величина  Суа отр не д о л ж н а  пре выш ать  0,85 Суа лоп.

К основным способам уменьшения длин ы разбег а  относятся:  
увеличение  тяговооружеиности (взлетные п ф о р с аж н ы е  режимы,  
установка  ускорителей)  и уменьшение  скорости отрыва  (пр и м е
нение механи зац ии кр ы л а  — в ы д в и ж н ые  и мио гощелевые з а 
крылки,  пред кр ыл ки  и т. п.).

После  отрыва  самолет  переводится  в режи м иеустаиовивше- 
гося набора  высоты.  Ввиду малой протяженности этого участка  
точный расчет  траек тории  необязателен.  Поэ тому  подсчита
ем длину LpH разгона  с набором высоты с помощью энергети
ческого метода.  Д л я  этого сравним прираищиие полной энергии 
самолета  с работой внешних сил. П о л н а я  энергия самолета  
в момент  его отрыва  полностью определяется  его кинетической 
энергией

, (5.17)

а в конце  наб ора  высоты п ре дста вляет  сумму потенциальной и 
кинетической энергий

W,  =■ (5.18)
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где //без =  10,7 м — высота набора  безопасной cKopocii i,  
1'2 — (1 ,2-  ],3) V’oTp (iio статистике) .  Р а б о та  внешних сшл, д ей 
ствующих в 1!аиравлении дв иж ени я  Л =  ,\ Pdl,  где .\ Р =  Р-—Х а - -

I
избыток тяг!1, а интеграл  вычисляется  по длине  / траектории 
набора  высоты. Примем А Р ^ А Р с р  = сопз\ ,  и угол нак лона  т р а 
ектории невелик — cos 0  ~  1. Тогда А  « Л Р с р - Е р и ,  так  как 
EpH =  / c o s 0 .  П р и р а в н и в а я  изменение  энергии

А 1F =  1^2 — IFi 

произведенной работе,  получаем A W  =  Л;

~ f -  + / « g - / K . 3  ‘П ж  =  , \ Р , „

mg /  — V-Т —  ^  * ОТР , J,Ъри — \ Р  --------   г Пбез

(5.19)

ср

Взлетная  дистанция будет ра вна  сумме длин разбега  if н а 
бора высоты с разгоио.м:

Евзл — Ер Н- Ерп. {о.20)

Напр име р,  д ля  самол ета  ТУ-154 взлетная  дистанция со ста в
ляет  2200.. .2500 м.

5.2. п р е р в а н н ы й  И П Р 0Д 0 Л2 КЕ Н НЫ Р 1 В З Л Е Т

При взлете  сам ол ета  м о ж е т  произойти отка з  одного или части 
двигателей при разбеге.  Тяговооруженность  современных с а м о 
летов позвол яет  совершать  взлет  д а ж е  при работ е  половины 
двигателей.  П оэтом у при отказе  д в иг ат ел я  возм ож но  ка к  про 
до лж е н и е  взлета  на р а бо т а ю щ и х  д в и гате л ях  (продолженны й 
взлет) ,  т ак  и пр ек ра ще ни е  взлета  (прерванный взл ет) .  При 
нятие решения о пр ек раще нии или прод олжен ии  взлета  зависит  
от скорости FoTK, при которой произошел отказ  двигателя .  К р и 
терием д л я  принятия  решения являетс я  т а к  н а з ы в а е м а я  криг и-  
ческая  скорость взлета Арит. Это н а и бо льш ая  достигае мая  с а 
молетом скорость,  при которой в случае  от ка за  д ви гател я  в о з 
можно к а к  безопасное  пр ек ращени е  взлета ,  т а к  и его п родол
жение.

Рас смотр и м пор ядок определения  критической скорости 
взлета .  Рассчи ты вается  длина  продолженного  взлета  Епрод, в 
которую входят  участок  разбега  иа всех д в и гате л ях  от F =  О 
до V =  Котк; уч асток  р азб ег а  ири одном не ра бот аю щем д в и г а 
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теле от Готк до Готр и З'Часток набора  безопасной скорости до 
высоты //без. Строится гр эф и к  зависимости Лцрод ( V\,tk) {рис.5.3) . 
За т е м  рассчитывается  дл и на  прерванного  взлета Лпрер, куда вхо-

Рис. 5.3. Определение критической скорости взлета

дят  участок  разбега  при одном нер аб от аю ще м дви гател е  (из-за 
реакции летчика иа отказ,  кот орая  равна  примерно 3 с е к ) и 
участок  тор мож ени я  до Г =  0. Строится  гр а ф и к  зависимости 
Фпрер ( Готк) (см. рис. 5.3).  Точка  пересечения  двух  дан ны х к р и 
вых и будет соответствовать критической скорости взлета .  Оче 
видно,  что при Готк <  Гкрит взлет  следует прекратить ,  а при 
Готк >  Гкрит продолжить .  Кри тическэя  скорость рассчитывается  
перед к а ж д ы м  взлетом в зависимости от его конкретных условий.

П отре бн ая  дли на  взлстно-иосадочион полосы ( В П П ) ,  ссот- 
Естствующая отказу  при Гкрпт, наз ыва ет ся  с б а л а н сиров ан но й  
д л и н о й  Ьсб.

5.3. П О С А Д К А  С А М О ЛЕ ТА  С ПР О БЕ Г ОМ

П о садк а  с пробегом являе тся  маневром,  з а в е р ш а ю щ и м  полет. 
В процессе посадки рассеивается  энергия  самолета ,  у.меиьшают- 
си скорости и вьчсота полета.  П о садо ч на я  дистанция  состоит из 
двух участков: воздушного и наземного (рис. 5.4).  Н а ч а л о м  по
садочной дистанции считается точка,  р а сп ол ож ен н ая  иа высоте 
/■/сн (15 м) над входной кромкой В П П .  После  пролета  над  этой 
точкой начинается  первый этап посадки — планирование ,  ко
торый является  про должением предыдущего  сни жения по глис 
саде. Поскол ьк у  угол иакутоиа траект ори и при снижении невелик
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(по норм ам  авт оматизи ров анн ой посадки он равен 2°40'),  то для  
его вы дер ж и в а н и я  приходится снижаться  с рабо таю щим  д в и г а 
телем.  Н а  высоте 8.. .1 2м  на д  В П П  путем увеличения Суа соз-

Рис. 5.4. Посадочная дистанция самолета

дается  перегрузка  Пуа>\ .  Т ра ект ория  иск ривл яется  вверх,  чтобы 
стать горизонтальной иа высоте  около 1 м от иижией кромки колес 
шасси до  поверхности полосы. Этот  уч асток  наз ывается  в ы р а в 
ниванием.  Д а л е е  иа горизонтальном участке  в ы дер ж ив ани я  ско
рость уменьшается .  Д л я  сохранения  иостоягпюй перегрузки 
Пуа — 1 угол а так и постепенно увеличивается .  Когда  угол атак и 
станет равен посадочному сспос, то его увеличение  пр ек раща ется .  
При правильной посадке  в ы д ер ж и ван и е  происходит  с у м ен ьш е
нием расстояния  до В П П ,  и самолет  плавно касается  земли к о 
лесами основных стоек шасси.  Скорость самолет а  в этот  момент  
на зывается  посадочной.

Следует  отметить,  что д ля  современных скоростных с а м о л е 
тов все эти эт ап ы проводятся  слитно, к а к  единый маневр (м о
ж е т  отсутствовать  в ы д е р ж и в а н и е ) .

Назе м н ы й  участок посадки — пробег — начинается  с д в и ж е 
ния па главны х колесах .  Пз-за  плохого обзора  и невозможности 
ю р м о ж е п и я  колес нос самолета  опускают,  и б о льш ая  часть про
бега происходит  ири стояночном угле  атаки.  Д и с т а и ц и я  от точки 
па высоте 15 м ло полной остановки самолета  состав ляет  по са 
дочную дистан цию Lnoc;

Епос — Ег1л дв “Ь Епр. (5.21)

Будем вести расчет  воздушного участк а  посадки с помощью 
энергетического метода с привлечением статистических данных. 
При р а в н яе м  изменение  полной энергии работе  внешних сил:

д  =  Л,

- j - m g E / c H ,IF, =  т
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r, == m - + i .  ,
/1 — ( A n  P)  />ПЛ bB,

m g  +  Я с ,  ) =  ( X „ - P ) L „ , . „

П о л а г а я  Уа ^  /«g и вводя обозначение

K-'̂ v =  ~А=-р (5.22)

С учетом ненулевой тяги двигателей,  получаем ф ор мул у  д ля  он 
ределеипя воздушной дистанции посадки

L , , .  „  =  Хер* (' — ' g — -  +  / / „ ,  I , ( 5 .2 3 )

Здесь  Аср* — условное  среднее а .эродкиампческое качество иа 
воздушном участке  (при отклоненных з а к р ы л к а х  и выпущенных 
шас си ) ,  д ля  самолетов  с Т Р Д  Аср* -- 6...8.

Определим скорость планиров ания  и посадочную скорость из 
условия  равенства  аэр одинамической подъемной силы и силы 
тяжести;  ___________

2 rng
' у апл

Г рос =
' *•'//« ПОС '

где Саупл ~  (0,5. ..О,/) С^а ПОС, Еуа п ос~ 0,75 Еуа доп (в иосадочиои 
конфигурации) .

Отмети.м, что скорость пл ани ров ани я  д о л ж н а  быть не меньше 
1,3 минимальной скорости в посадочной конфигурации самолета .

При пробеге па самолет  действуют те ж е  силы, что и при р а з 
беге. Отличие состоит в том, что при беге тяга  двигате ля  соот
ветствует р еж и му земного  малого  га за  или (при реверсе)  може г  
быть от | ) нц ателы 10й. Уравнения  движени я,  использовавшиеся  мри 
изучении разбега ,  полностью спр аведливы  и при рассмотрении 
пробега.  Та к  ка к  колеса  основных опор шасси тормозят ,  то 
коэффициенты трения /V и f„ различны.  Д л я  упрощения 
а на лиз а  введем коэффициен т  трения,  оп ределяе мый из условия

/пр (А'г +  А’п) = /г .'Vr +  /ii А„. (5.2о)

В среднем /пр =  0,2 ... 0,3 для  сухого бетона.
С учетом введенного обозначения  запишем  в ы раж ени е  для  

•(аигеициалыюй перегрузки

А ~
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Определим дли ну пробега  из соотношений
dL dV  /174 . dt V

' Ж   ̂ ’ Ч Г  ~  ~dv~ ^  ■"■ДАп/Г ’
о Б^ос

т d dV  _  С VdV ^  _
Дпр — ) — — -,,ж ~   :7;г,—- , та к  к а к  //л-а <  0.

, /  РПНлЛУ) g /Ш, (V) l
* пос

Приб лиж ен но  м ож н о  считать,  что

=  l i f e -  '5.28)

Су мма ДЛИН воздушного  Е п л в в  и наземного  Епр  участков  оп
ре дел яет  дли ну посадочной дистанции.  Д л я  самолет а  ТУ-154 
Oiia составляет  2000...2300 м. П от ре бн ая  длина  В П П  д о лж н а  
быть в 1,66 р аза  больше расчетной.

К воз^ южны м способам уменьшения длины пробега  относят
ся следующие:  м акс им альн ое  увеличение тормозянгей силы (р е 
верс тяги,  тормо ж ени е  колес,  торм озн ые щ ит ки ) ,  уменьшение  
посадочной скорости (ме ха ни за ц ия  кр ы ла ,  упр авлени е  п о гр а 
ничным слоем) .

П р е о б л а д а ю щ и м  и оп ред ел яю щи м шумом при эк сплу ата ции 
самолетов являет ся  шум.  созд аваемый иа местности при взлете  
и заходе  иа посадку.  И К А О  рекомендует  метод посадки с м а 
лым уровнем шума,  согласно которому са м ол ет  за ход ит  на по
садку  с большей скоростью и па значительно большей высоте 
при очень малой тяге двигателей и выпускает  з а к р ы л к и  и шасси 
лишь вблизи В П П .  П о т р е б н а я  д ля  полета по глиссаде  тяга  в по
садочной конфиг ураци и создается  лишь за  45...50 с до момента 
касания В П П .  К этому времени самол ет  обычно проходит  над 
населенными пунктами,  ра сп ол ож ен ны ми в районе  аэропорта ,  
но уж е  с меньшим шумом (иа 40— 50% ) но сравнению с у р о в 
нем шума  при обычном методе  посадки.
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