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ВВЕДЕНИЕ

Динамика полета самолета, или аэромеханика, изучает траектории 
движения самолета, а также вопросы устойчивости и управляемости 
его движения. Исследование траекторных задач проводится в пред­
положении, что самолет является материальной точкой, которая со­
вершает движение под действием сил, приложенных ко всему само­
лету. При исследовании устойчивости и управляемости самолет рас­
сматривается как материальное тело, движущееся под действием мо­
ментов этих сил.

Конспект лекций посвящен вопросам устойчивости и управляемо­
сти самолета в продольном движении. Приведены основные понятия 
устойчивости и управляемости, условия статической устойчивости по 
тангажу. Рассмотрен результирующий момент тангажа самолета и его 
составляющие, приведена методика и формулы расчета момента тан­
гажа. Показано влияние сжимаемости воздуха на характеристики 
продольного движения, рассмотрена устойчивость самолета по пере­
грузке и скорости, продольная балансировка самолета по моментам, 
шарнирные моменты рулей, способы аэродинамической компенсации 
и расчета усилий на рычагах управления. Приведены балансировоч­
ные кривые, показано влияние центровки и угла установки стабили­
затора на характер балансировочных кривых.

Материал конспекта лекций дает общее представление об устой­
чивости и управляемости самолета в продольном движении, методах 
расчета характеристик устойчивости и управляемости, способах 
обеспечения необходимых условий соответствия этих характеристик 
нормам летной годности самолета. Приведенные зависимости позво­
ляют выполнить расчеты составляющих результирующего момента 
тангажа, получить оценки характеристик статической устойчивости и 
управляемости самолета в продольном движении.

Изучение вопросов устойчивости и управляемости самолета пред­
полагает знание основ теоретической механики, теории автоматиче­
ского управления, аэродинамики, теории двигателей, а также владе­
ние материалом первой части курса динамики полета самолета, по­
священной изучению методов расчета траекторий и летных характе­
ристик самолета.



1. ПОНЯТИЯ УСТОЙЧИВОСТИ И УПРАВЛЯЕМОСТИ
САМОЛЕТА

Полет самолета происходит под действием аэродинамической си­
лы, силы тяги двигателей и силы тяжести. Для обеспечения полета и 
выполнения полетной задачи самолет должен адекватно реагировать 
на управляющие воздействия - целенаправленные изменения аэроди­
намической силы и силы тяги, т.е. быть управляемым.

Небольшие не связанные с управлением заранее неизвестные от­
клонения (возмущения) аэродинамической силы и силы тяги от рас­
четных значений также изменяют движение самолета. Для выполне­
ния полета самолет должен противостоять этим возмущениям, т.е. 
быть устойчивым.

Устойчивость и управляемость являются важными свойствами 
самолета, определяющими возможность и безопасность полета, тре­
буемые усилия пилота и автоматических устройств при управлении, 
уровень комфорта экипажа и пассажиров в полете.

При исследовании устойчивости и управляемости самолет рас­
сматривается как материальное тело и его движение описывается 
уравнениями движения центра масс и вращения вокруг центра масс. 
Движение центра масс самолета и его вращение относительно центра 
масс связаны. Однако совместное изучение этих движений весьма за­
труднительно ввиду большого числа уравнений, описывающих общее 
движение самолета.

В реальном движении, как правило, выполняются следующие ус­
ловия: во-первых, отклонение органов управления практически 
мгновенно приводит к изменению аэродинамических сил, действую­
щих на самолет; во-вторых, возникающие при этом управляющие си­
лы существенно меньше основных аэродинамических сил.

Эти условия позволяют считать, что угловое движение самолета, в 
отличие от движения его центра масс, можно изменить достаточно 
быстро и, следовательно, движение (вращение) самолета относитель­
но центра масс и движение центра масс по траектории можно рас­
сматривать отдельно.

Движение самолета, найденное для заданных расчетных условий 
без учета возмущений, называется невозмущенным (опорным). Мно­



гие опорные режимы, реализуемые в полете, таковы, что угловое ус­
корение невелико или равно нулю. В этом случае можно принять

J  — «О, M r =  0, (1.1)
® dt

где - момент инерции самолета относительно мгновенной оси

вращения, © - вектор угловой скорости самолета, M r - вектор мо­
ментов, действующих на самолет относительно его центра масс.

Режимы полета, в которых выполняются условия (1.1). называ­
ются балансировочными, а отклонения органов управления, обеспе­
чивающие выполнение этих условий, называются балансировочными 
отклонениями органов управления.

В полете на самолет кроме основных действуют малые возму­
щающие силы, связанные с ветровыми и турбулентными возмуще­
ниями атмосферы, изменением конфигурации самолета, пульсацией 
тяги и другими причинами. Поэтому реальное движение самолета яв­
ляется возмущенным и отличается от невозмущенного. Возмущаю­
щие силы заранее неизвестны и носят случайный характер, поэтому в 
уравнениях движения точно задать все силы, действующие на само­
лет в полете, практически невозможно.

Определения устойчивости и управляемости движения самолета 
даются в нормах летной годности самолета (НЛГС-3).

Устойчивостью называется свойство самолета восстанавли­
вать без участия пилота или автоматики кинематические пара­
метры невозмущенного движения и возвращаться к исходному ре­
жиму после прекращения действия на самолет возмущений.

Это определение предполагав! устойчивость "в малом", т.е. устой­
чивость по отношению к бесконечно малым возмущениям. Устойчи­
вость "в большом"- это устойчивость по отношению к ограниченным, 
конечным возмущениям. Исследование устойчивости "в большом" 
имеет смысл, если невозмущенное движение устойчиво "в малом".

В дальнейшем будем рассматривать устойчивость "в малом", так 
как при значительных возмущениях в управление вмешивается пилот 
или автоматика.

При выполнении отдельных этапов полета необходимо, чтобы 
можно было целенаправленно воздействовать на характер движения



самолета, то есть управлять самолетом.
При управлении самолетом решаются следующие задачи:
• обеспечение требуемых значений кинематических параметров, 

необходимых для реализации заданного опорного движения, и изме­
нение этих параметров при переходе с одного опорного режима на 
другой; /-

• парирование возмущающих воздействий и сохранение заданных 
или близких к ним параметров движения при действии возмущения.

Эти задачи могут быть решены, если самолет надлежащим обра­
зом реагирует, отзывается на управляющие воздействия, то есть об­
ладает управляемостью.

Управляемостью называется свойство самолета отвечать со- 
ответствующпми линейными и угловыми перемещениями в про­
странстве на отклонение рычагов управления (штурвала, педалей).

Управление самолетом существенно упрощается, если опорное 
движение устойчиво.

В зависимости от канала управления рассматривают:
• продольную управляемость (относительно оси OZ связанной 

системы координат [1,2]) или управляемость по тангажу;
• путевую управляемость (относительно оси O Y ) - по рысканию;
• поперечную управляемость (относительно оси О Х ) - по крену.

Требования к характеристикам (показателям) устойчивости и
управляемости нормируются для самолетов различных классов: ма­
невренных, ограниченно маневренных, неманевренных со взлетной 
массой до 100 т и свыше 100 т.

Существует условное деление устойчивости движения самолета на 
статическую и динамическую.

Статическая устойчивость самолета характеризует равновесие сил 
и моментов в опорном установившемся движении.

Статически устойчивым по тому или иному параметру движения 
называют самолет, у которого отклонение этого параметра от опор­
ного значения сразу же после прекращения действия возмущений 
приводит к появлению силы (в поступательном движении) или мо­
мента (в угловом), направленных на уменьшение этого отклонения.

Если силы и моменты направлены на увеличение начального от­
клонения, то самолет статически неустойчив.



К количественным показателям, оценивающим статическую ус­
тойчивость самолета, относятся степени продольной, путевой и по­
перечной статической устойчивости.

Статическая устойчивость является важным фактором при оценке 
динамической устойчивости самолета, однако ее не гарантирует, по­
скольку при определении динамической устощшвости оценивается 
не начальная тенденция к устранению возмущения, а конечное со­
стояние - наличие асимптотической устойчивости или неустойчиво­
сти в смысле AM. Ляпунова [1]. При оценке динамической устойчи­
вости важно не только конечное состояние, но и показатели процесса 
затухания отклонений от невозмущенного движения:

• время затухания отклонений параметров движения;
• характер возмущенного движения ( колебательный, апериодиче­

ский);
• максимальные значения отклонений;
• период (частота) колебаний (если процесс колебательный) и др.
Управляемость самолета делится на статическую и динамиче­

скую.
Статическая управляемость связана с балансировкой самолета в 

установившихся режимах полета. Основными количественными по­
казателями статической управляемости являются производные от­
клонений рычагов управления и усилий, прикладываемых к ним, по 
параметрам движения, характеризующим реакцию самолета на дей­
ствия пилота и автоматики; максимальные значения отклонения ры­
чагов управления и усилий на них; возможность балансировки на 
предельных режимах полета и т.п.

При оценке динамической управляемости рассматривается харак­
тер изменения параметров движения самолета на отклонение органов 
управления от их балансировочных значений для перехода от одного 
установившегося движения к другому, для выполнения неустано- 
вившихся маневров и для парирования возмущений. Получить необ­
ходимые характеристики устойчивости и управляемости позволяет 
включение в систему управления специальных автоматических уст­
ройств, поскольку только средствами аэродинамической компоновки 
нельзя обеспечить необходимую устойчивость и хорошую управляе­
мость скоростного самолета во всем диапазоне высот и скоростей.



2. МОМЕНТ ТАНГАЖА САМОЛЕТА

Результирующий момент M R, действующий на самолет в полете, 
определяется как сумма аэродинамического момента М  и момента 
от силы тяги М р:

M R = М + М р. (2.1)
Проекцию аэродинамического момента тангажа на поперечную 

ось O Z  связанной системы координат O X Y Z [l, 2] представим в 
виде суммы:

M z = МТ ° + M z° + МГ Р + М Г  ’ (2.2)
гдеМ^10 - момент тангажа самолета без горизонтального оперения;

М™ - момент тангажа от горизонтального оперения при ней­
тральном положении органов управления;

М \  - управляющий момент тангажа;
M f n - дополнительные моменты тангажа в не}'становившемся 

движении.
Аэродинамический момент тангажа самолета без горизонтального 

оперения представим как сумму нескольких моментов:
M f °  = M f  + М® + М™ (2.3)

_ _ ТЛР
гдеМ 2 - момент тангажа крыла;

- момент тангажа фюзеляжа;
М  уД - момент тангажа гондол двигателей.
Таким образом, проекцию результирующего момента тангажа на 

поперечную ось связанной системы координат можно представить 
как сумму:

’ Щ  +М £ + М^д + М™ + + M f " 1 + . (2.4)
Момент тангажа считается положительным, если он направлен в 

сторону кабрирования, т е. увеличивает угол атаки а  и тангажа Ь. 
Момент тангажа считается отрицательным, если он направлен в сто­
рону пикирования, т.е. уменьшает углы а  и S.

Рассмотрим составляющие результирующего момента тангажа 
самолета.



2.1. Момент тангажа крыла

Для сравнения характеристик продольной устойчивости и управ­
ляемости самолетов с различными крыльями используется понятие 
средней аэродинамической хорды (САХ).

За САХ крыла произвольной формы в плане^принимается хорда 
эквивалентного прямоугольного крыла, у которого площадь S, пол­
ная аэродинамическая сила R A и аэродинамический момент тангажа 
M z от этой силы такие же, как и у действительного крыла.

Введем базовую систему координат O rX rYrZ r , относительно 
плоскости которой большинство элементов самолета распо­
ложены симметрично слева и справа. Начато базовой системы коор­
динат расположено в носке центральной хорды крыла Величина 
САХ ЬА представляет собой отрезок, параллельный базовой плоско­
сти самолета O rX rYr и определяется по соотношению [1].

Определив ЬА и координаты носка САХ в базовой системе коор­
динат, можно заменить действительное крыло эквивалентным прямо­
угольным крылом и для него найти .

В результате обтекания крыла потоком воздуха возникает полная 
аэродинамическая сила R *f\ приложенная в центре давления. Про­
ектируя эту силу на оси O Y  и О Х  связанной системы координат,

$СР  ̂ ЮР -̂-чКР 1 .получим нормальную Y  = C Y qS  и продольную X  =  C ^ q S  
аэродинамические силы. Здесь и - коэффициенты аэроди­
намических сил, q  - скоростной напор, S - площадь крыла.

Определим момент этих сил относительно поперечной оси O Z , 
проходящей через центр масс самолета О  с координатами хт и у т 
(рис. 1):

M f  =  - ( х д -  х , )YKP -  УуХ10*, (2.5)

где - координата центра давления Д .
Наиболее распространено определение момента тангажа с исполь­

зованием понятия фокуса по углу атаки.
Фокусом по углу атаки называется точка, расположенная по ли­



нии пересечения плоскости O X Z  связанной системы координат с 
плоскостью симметрии самолета O X Y , относительно которой мо­
мент тангажа остается постоянным при малых изменениях только уг­
ла атаки.

Фокус по углу атаки можно определить также как точку приложе­
ния приращения аэродинамической силы R A( a ) ,  вызванной изме­
нением только угла атаки от а 0 до а .

j*p
Используя понятие фокуса, представим R A в виде двух состав-

т»  К Р  КРляющих: К А0 при a  = a 0 - не зависящую от изменения а  и при- 

ложенную в центре давления Д  и R ^ a )  - зависящую от изменения 
угла атаки от а 0 до а  и приложенную в фокусе крыла F  . Проек­
цию Rjf* на ось О Х  (т.е. силу Х ^ )  перенесем по линии ее действия 
в фокус крыла. Тогда в фокусе будет приложена продольная сила 
Х ^  = Х ?р + Х кр( а )  (рис. 2).

Рис. 2. Определение аэродинамиче­
ского момента тангажа крыла с ис­
пользованием фокуса по углу атаки

Из рисунка видно, что аэродинамический момент тангажа крыла 
относительно оси O Z , проходящей через точку О , равен

M f  = M g  -  ( i f  -  х , )YKP ( a ) -  yTX “ \  (2.6)



М КР КР „ „zo" момент тангажа при а  = а 0 , т.е. при нулевой подъемной
силе;

YKT (а  ) =  ( ¥ ,<р )а  ( а  — ) - нормальная сила крыла;
x f  - расстояние от носка САХ до фокуса F кт.

Здесь и в дальнейшем верхний индекс за скобками означает част­
ную производную величины, стоящей в скобках, по этому индексу.

Вводя безразмерный коэффициент аэродинамического момента 
тангажа m’f  = /S q b A, получим

<  = гата + (хт )Су!>( a ) - y TC !f , (2.7)

где ш " -  коэффициент аэродинамического момента тангажа крьша 
при нулевой подъемной силе;

Су!>(а )  - приращение коэффициента нормальной силы крыла
КРпри изменении угла атаки от а 0 до а ;

C f  - коэффициент аэродинамической продольной силы крьша;
—  -КГ j-p

Х т = хт / Ь А, y T = y T/ b A, x F = x f /Ь а - относительные 
координаты центра масс самолета и фокуса крьша.

Отметим, что при m ̂  = 0 (симметричные профили и отсутствие 
совместного влияния крутки и стреловидности крьша) фокус крьша 
F ICP совпадает с центром давления Д . Когда ф 0, центр давле­
ния не совпадает с фокусом и перемещается по САХ при изменении 
угла атаки.

При небольших углах атаки C Y = CYA. Тогда

m f  = m ^  + (х т - x f  )CYA(a )-yTC™, (2.8)

где C £  (a ) = (CYA )a  ( a  — ) - приращение коэффициента аэро­
динамической подъемной силы крьша при изменении угла атаки от
__КР / rf-iKP _сх0 ^когда v̂ YA — и ) до сх;

_^КР _ г,рКР ХА «'С-у-д.

Если у т = 0 , то + (х Т — xf ) C ^ ( a ) .



КР -К РВеличины ш zo и хк зависят от формы крыла в плане, его про­
филя, крутки, а также от числа М  полета. На дозвуковых скоростях
—КР ,
xf = 0,2...0,3, а на сверхзвуковых скоростях фокус смещается назад

—КР
и Xf = 0,4...0,5.

2.2. Момент тангажа самолета без горизонтального оперення

Для самолета без горизонтального оперения также справедливо 
понятие фокуса - точки, относительно которой изменение угла не 
приводит к изменению аэродинамического момента тангажа. Аэро­
динамические силы, действующие на фюзеляж и гондолы двигателей, 
также создают момент тангажа. Поэтому можно записать

НГО  ЕГО  . /  —Е ГО  ч _ е г о  / _ .  \  ~  / - |Б Г О  Л%
m z П*20 + (Хт ( ) Ут X '

Здесь m l™  + Аш^0 + А ш ^  - коэффициент при нулевой
подъемной силе;

Am^0, Am™ - поправки, учитывающие влияние фюзеляжа и
гондол двигателей;

- е г о  —КР — ф  . - г д
X f  = x f  +  A x f  +  A x f  ;
- Е Г О
Xf - безразмерная величина фокуса самолета без горизонталь­

ного оперения;
—ф —Ф “ ГД  —гд

A x f  =  A x f  / Ь а , A x f  = A x f  / Ь а - безразмерные величины 
смещения фокуса за счет влияния фюзеляжа и гондол двигателей;

С ^ >( а ) = ( С ^ ’)а ( а - а 0вго) , (2.10)

//-чЕго-уОС s/^kp \CL где (C YA ) « ( C YA) .

Фюзеляж смещает фокус вперед. Гондолы двигателей, располо­
женные на крыле, смещают фокус вперед, а расположенные в хво­
стовой части самолета - назад.

Если у т =  0, то

m f °  = m S °  + ( х т - x f ° ) C f A0 (a ) .  (2.11)



2.3. Момент тангажа горизонтального оперения

Для обеспечения продольной устойчивости и управляемости са­
молета нормальной схемы и схемы "утка" служит горизонтальное 
оперение, которое может состоять из управляемого стабилизатора, из 
подвижного стабилизатора и руля высоты и из неподвижного стаби­
лизатора и руля высоты. Профиль горизонтального оперения, как 
правило, симметричный, а относительная толщина не превосходит 
относительную толщину профиля крьша 

На рис. 3 показана схема аэродинамических сил, действующих на 
горизонтальное оперение в установившемся прямолинейном полете.

Рис.З. Схема аэродинамических сил, действующих на горизонтальное оперение 
самолета нормальной схемы

Нормальная Y ro и продольная X го аэродинамические силы при­
ложены в центре давления горизонтального оперения. Поскольку мо­
мент от силы X  °  мал, то в дальнейшем будем им пренебрегать. По­
этому момент тангажа горизонтального оперения относительно оси 
O Z , проходящей через центр масс самолета, можно приближенно 
принять равным

М £° =  -  Y roLro *  - Y j° L ro , (2.12)
учитывая, что нормальная и подъемная аэродинамические силы 
близки.

Здесь Lro - плечо горизонтального оперения, за которое прибли­
женно принимают длину проекции на продольную ось самолета от­
резка, соединяющего заданную точку' на САХ крыла (обычно в диа­
пазоне центровок самолета) с точкой, лежащей на 1/4 САХ горизон­
тального оперения. Для самолета нормальной схемы Lro > 0 , а для

г*осамолета схемы "утка" L  < 0 .



Определим аэродинамическую подъемную силу горизонтального 
оперения при нейтральном положении органов управления:

Y’° = C™ Sroq ro (2.13)
где Sro - площадь горизонтального оперения; q ro - скоростной 

напор потока воздуха на горизонтальном оперении. Вследствие тор­
можения воздуха

q ro = k roq , (2.14)
где к го- коэффициент торможения потока в области горизон­

тального оперения, равный 0,85...0,95 на дозвуковых и 0,7...0,85 на 
сверхзвуковых скоростях полета.

/Vго
Как обычно С™ = (Суд) а го , и тогда

¥д° = (С^° )а  * °  a  roSrok roq . (2.15)
Определим угол атаки горизонтального оперения (рис.4).

Рис.4. Определение угла атаки горизонтального оперения

Из рисунка следует, что
<хго = а  + фУСТ -  £, (2.16)

где а  - угол атаки крыла;ул'т* уСТ
ф - угол установки стабилизатора ( ф > 0 , если задняя 

кромка стабилизатора отклонена вниз);
Б -угол скоса потока в области горизонтального оперения.

В достаточно широком диапазоне углов а т а к и  средний угол скоса
u пКГО .потока имеет линейную зависимость от t YA .

e  =  Eo+ (8)C y C ^a°, (2.17)



где s 0 - угол скоса потока при нулевой подъемной силе самолета 
без горизонтального оперения.

Имея в виду, что

(е)Су =  (S—  -  и С^А° ( а ) = ( С ? А0 )а ( а - а Г 0 ) 5 (218)
щ ЧБГО чО С 
1 YA *

получим следующее выражение для определения угла скоса потока:
С БГ°

е  =  е 0 +  ( е ) а  —  =  е 0 +  ( 8 ) а  ( а  - a f ° ) ,  ( 2 . 1 9 )
s/̂ БГО ч а  
V YA /

ЕГО „ К Р  „где а 0 =  а 0 = а 0.
На величину s  существенное влияние оказывает сжимаемость 

воздуха На рис.5 показан примерный вид зависимости 8 от числа 
Маха (М ) полета самолета. 

г,град

Рис. 5. Примерный характер изме­
нения угла скоса потока в области 
оперения от числа М

О 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 1,2 AJ

С учетом (2.19) выражение (2.16) примет вид:

0 го = a  + <pycT — s 0 - ( е ) а ( а - а 0). (2.20)

а  Суд(а )Поскольку C YA( a ) = ( C YA) ( а —а 0),т о  а  =  а 0 + ----------- .

(c YA)a
Следовательно

c f°  = 4 ,  + 9 >'ст - Е .  + ( 1 - ( в ) “ ) 5 а М ,  (2.21)
(Cv*)“



го го^ °  = ( О а  Srok ЛУСТ ^ I /■1 /„\Ct \ Г у А (сх)
ц, + 9 yL1 - £ 0 + ( 1 - ( е Г )

(CYA)“YA'
(2.22)

Поделив М™ = -Y j° L ro на Sqb A. получим

го гош^° = -  (С^д )а  А гок Ц ,+ <рУ" - Е 0 + ( 1 - ( Е)а ) ^ ^
( С „ ) а .

(2.23)
S roLro /■

где А го = ------------  безразмерный момент площади горизонтально-
S b A

го оперения относительно центра масс. Это важный параметр само­
лета, сильно влияющий на его продольную устойчивость и управляе­
мость. У современных самолетов величина А составляет от ОД8 
до 0,6 и более.

ГО УСТ стПродифференцируем ш z по ф =<р :

(пт, )фСТ -  )аГ °  к гоА го . (2.24)
Эта величина называется коэффициентом эффективности стаби­

лизатора.
го

Введем обозначение = — (С^А ) k roА го ( а  0 — £ 0 ).
Эта величина называется коэффициентом момента тангажа гори­

зонтального оперения при нулевой аэродинамической подъемной си­
ле ( Ya = О) и нулевом угле установки стабилизатора ( фУСТ =0).

„ г о  
(г~<го ч(Х

Обозначим Axf = — — k ro Аго (1 — (£)а  ).
(Суд)а

Эта величина учитывает смещение фокуса самолета из-за влияния 
горизонтального оперения.

У самолета нормальной схемы .А 0, (Е)а  < 1 и, следователь-
А^ГО г» 1ГБГОно, Axf > и , т.е. фокус самолета относительно точки г



(положение фокуса самолета без горизонтального оперения) сдвинут 
назад.

У самолета схемы "утка" А го < 0, (е)а  =  0  и, следовательно, 
- го

Axf < 0 , т.е. фокус самолета сдвинут вперед относительно точки
трЕГО

Таким образом, окончательно можно записать
л \С Т  . _ г о

т™  =  т ™  +  (m z фУСТ -  A xf C YA(oc). (2.25)

2.4. Аэродинамические управляющие моменты тангажа

Управление самолетом в продольной плоскости осуществляется, 
органами, управления тангажем (рулевыми поверхностями) и выбо­
ром режима работы двигателя,

В качестве управляющих органов у самолетов, имеющих горизон­
тальное оперение, используются руль высоты или управляемый ста­
билизатор, а у самолетов схемы "бесхвостка" - элевоны.

Принято считать углы отклонения руля высоты 6 В, стабилизатора
„ С Т  сЭ Вф и элевонов о положительными, когда задние кромки этих ор­
ганов управления отклоняются вниз.

При отклонении руля высоты самолета нормальной схемы на го­
ризонтальном оперении возникает дополнительная подъемная сила 
AY®, которая создает управляющий момент тангажа самолета отно­
сительно его центра масс

М® =  -AY®Lro , (2.26)

где Д 1£ =  AC?ASro kro q =  (С вА)бВб BS rok roq .

(C r°)Otro
Умножая AY® на величину — —~— — , получим

( с р а

A Y® = (С™ )а ‘"  б BSrok ron Bq . (2.27)



В (Су A ) § BЗдесь п = -----------—  - относительный коэффициент эффектив-
/рГО ч(Х 'У'УА*

ности руля высоты, который определяется следующим образом: 
n B = >/ s 7 S ™  при М < 1 ,  n B- S B/ S ro при М > 1  (здесь SB - 
площадь руля высоты).

~го
Тогда М | =  —(С ^°) 8 BSroLrok ron Bq. Разделив на q S b A, 

получим коэффициент управляющего момента тангажа

т в =  -(С ™  )аГ °  б вА гок гопв . (2.28)

Дифференцируя по 5 В, получим

К  f  =  -  (C S  f  ’ГС A ™ kro n B =  (m z ) * " „ ■  (2.29)
Окончательное выражение для коэффициента управляющего мо­

мента тангажа

m B = ( m z )8 5 В. (2.30)
При управляемом стабилизаторе

= ( m z )4,CTf " .  (2.31)

Величина п в существенно зависит от числа М  полета, что связа­
но с перестройкой обтекания при переходе через скорость звука.

На малых дозвуковых скоростях возмущения давления, вызван­
ные отклонением руля высоты, распространяются со скоростью, 
близкой к скорости звука, воздействуя на всю поверхность стабили­
затора. Возникает прирост подъемной силы на всей поверхности го­
ризонтального оперения, и эффективность руля высоты будет срав­
нительно высокой.

При больших околозвуковых скоростях, когда на поверхности 
стабилизатора перед рулем высоты возникают местные скачки уп­
лотнения, возмущения давления, вызванные отклонением руля, не 
передаются вперед за скачки уплотнения. Аэродинамическая нагруз­
ка на части стабилизатора, расположенной перед скачком, не изме­
нится, и эффективность руля снижается.

На сверхзвуковых скоростях возмущения давления не могут рас­



пространяться вперед и воздействовать на поле давлений стабилиза­
тора. Аэродинамическая нагрузка изменяется только на руле и эф­
фективность руля резко падает. Поэтому на сверхзвуковых самолетах 
устанавливаются управляемые стабилизаторы.

2.5. Аэродинамический момент тангажа 
самолета в установившемся горизонтальном полете

Запишем коэффициент аэродинамического момента тангажа в 
следующем виде

m z = m zro + т ™  + А т в. (2.32)

Пусть у т =  0, тогда
  КТО , / “  ~ БГО  Ч/~БГО (  ч , _ Г О  . /  \ф СТ „ У С Тm z ®®zo \^т  + (m z ) ф

y \  го с в- Axf CYA(a)+ (mz) 8В. (2.33)
Введем следующие обозначения:

m _  т вго . ^ г о
ZO ZO Z0 ’

где m zo - коэффициент момента тангажа самолета при нулевой
оВ _стподъемной силе, о равном нулю и ф равном нулю;

— - Е Г О  —ГО
X FA = X f + A X F  ,

где xfa — x FA/ Ь А- относительная величина аэродинамического фо­
куса самолета по углу атаки. Тогда

m z = m zo + ( х т -X F A)C YA( a )  +

+ (ш 2 )ф <pycT + (m z )S 8 В, (2.34)

где C YA( a )  - коэффициент аэродинамической подъемной силы са­

молета, обусловленный изменением только угла атаки от а  0 до a ,

С УЛ( а ) = ( С уд)“ ( а - а 0),
ГО(C„f = (C^f + (C ^f k'"Sr°(l-(£)a ,,

sro = sro/s.



Отметим, что частная производная (m z ) Y = ( х т — x f a )  явля­
ется важной величиной, характеризующей продольную статическую 
устойчивость самолета.

Запишем выражение для ш 2 в окончательном виде:
С Т о  в

m z = m z o + ( m z )  Y С у А (а ) + ( т г ) Ф ф УСГ +  ( m z ) 8 В- (2.35) 

Сделаем два замечания.
1. Если на самолете используется управляемый стабилизатор (руль

о  В  Л  У С Т СТвысоты отсутствует), то о =  0, (р = ф •
2. Если у т Ф О, то надо добавить коэффициент момента от про­

дольной силы X .
Полученные для ш  z соотношения справедливы при линейной за­

висимости аэродинамических сил на крыле и оперении от местного 
угла атаки. На рис. 6 показана зависимость m z (С  YA) самолета нор­

мальной схемы при различных положениях руля высоты, постоянно-
С  -  -

го числа М  и ( m z ) Y = х т — x f a < 0 . 

m z

О

В районе линейность нарушается из-за попадания оперения
в зону интенсивного торможения гаи скоса потока.

На величину момента тангажа существенное влияние оказывает 
центровка (положение центра масс) самолета и число М  полета.

При x T < x FA величина ( m z /~'Y < 0 ,  при x T =  x FA
С  С

( m z ) Y = 0 ,  а при х т > x FA (m z ) Y > 0 .  Им соответствует раз­

Рис. 6. Примерная зависимость 

IT1z(^-'YA )



ный наклон зависимостей m z( C YA).

Рассмотрим влияние числа Маха. Входящие в выражение для 
m z аэродинамические характеристики при изменении числа М  из­
меняются, причем различным образом в областях М < М кр, 
М кт < М  <  1 и М  > 1, где - критическое число Маха При из­
менении числа Маха существенно изменяется положение фокуса са­
молета. С ростом числа М  полета, начиная с М  = 0,7...0,8 и до
М  = 1,1...1,3 фокус смещается назад. При хт = const и смещении

- — - ^  — — 
xfa будет изменяться производная ( m z ) YA = ( х т — xfa), т.е. на­

клон кривой m z (С YA) будет зависеть от числа М  полета. Поэтому 

каждому числу Маха будет соответствовать своя зависимость

m z(C YA>
Поскольку для установившегося горизонтального полета 

2 2
C YA =  2 m g /p S a  М  (ш  - масса самолета, g  - ускорение силы тя­
жести, р - плотность атмосферы, а  - скорость звука), то, задаваясь 
числами М  , для которых построены пунктирные кривые m z ( C YA),

получим C YA и, следовательно, зависимость m z (CYA,M ) (рис. 7).

Сплошная линия соответствует установившемуся горизонтальному 
полету на заданной высоте.

Рис.7. Влияние сжимаемости воздуха на 
аэродинамический момент тангажа само- 

0 лета с прямым крылом



2.6. Момент тангажа от тяги двигателей

Рассмотрим соотношения, позволяющие оценить влияние рабо­
тающего двигателя на момент тангажа. В общем случае ось двигателя 
не проходит через центр масс самолета, поэтому возникает момент 
тангажа от тяги относительно оси O Z  (рис. 8).

Рис. 8. Определение момента 
тангажа, создаваемого двига­
тельной установкой с воздушно- 
реактивным двигателем

Здесь Р* сила тяги одного двигателя; а Р - угол между направле- 
ниеШШШ- тяги и скоростью самолета относительно воздуха (осью 
О Х  ! | ф р* угол между линией, параллельной оси самолета, и осью 
двигателя; а  - угол атаки; PY - нормальная составляющая силы тяги; 
у р - плечо силы тяги ( у р > 0 , если линия действия тяги проходит 
выше центра масс); х р *'плечо силы PY (х р > 0 , если воздухозабор~; 
ник или воздушный винт расположен впереди центра масс).

Сила PY возникает при косой обдувке двигателя ( а р Ф 0). 
Суммарный момент тангажа от тяги двигателей равен

М  PZ =  - Й Й х У  Р  +  P Y x i  ( 2 - 3 6 )

где i - число двигателей.
Разделив данное выражение на q S b  А, получим

m pz = m pzi -  Ахи*Суд( а ) ,  (2.37)
Хр ,  J

у _ А ^ — - ( а „  + фр ) а.
(VA/ V b l v 0

хр =  х р / Ь А; у Р/Ъ ф  С р =  P / q S
VA- скорость истечения газа из сопла двигателя;

где m pzi =  —!СР



хр С р
- безразмерная величина

<V‘ / V ) - 1 (C YA)a
смещения фокуса самолета при работе двигателя.

Если двигатели расположены впереди центра масс, то они сме­
щают фокус вперед, если позади - то назад.

Если кинематические параметры изменяются, то движение само­
лета является неустановившимся. Рассмотрим демпфирующий мо­
мент тангажа и момент тангажа, обусловленный запаздыванием скоса 
потока, возникающие при вращении самолета в плоскости O X Y .

Демпфирующий момент тангажа. Пусть самолет, летящий со ско­
ростью V , одновременно вращается вокруг оси O Z  с угловой Ско­
ростью <dz . В результате сложения поступательного и вращательного 
движений линии тока искривятся, и местные углы встречи потока с 
элементами поверхности самолета изменятся (рис. 9). Возникнут до­
полнительные аэродинамические силы, действующие на отдельные 
части самолета, которые можно свести к равнодействующей AR, 
приложенной в центре масс самолета, и моменту A M Z относительно 
поперечной оси O Z. Поскольку величина AR мала, то ею при рас­
чете аэродинамических сил пренебрегают. Момент A M Z, который 
при докритических углах атаки ( а  < а кр) препятствует вращению и 
поэтому называется демпфирующим, необходимо учитывать.

Демпфирующий момент самолета складывается из демпфирую­

2.7. Дополнительные моменты тангажа 
в криволинейном неустановившемся движении

a)z>0

о Рис. 9. Определение демпфи­
рующего момента тангажа го­
ризонтального оперения



щих моментов, создаваемых горизонтальным оперением, крылом и 
фюзеляжем.

А п ^  = ( m z )®z ©z , (2.38)
'P z  #7 . . /mKP\®Z , Z

где (mz Г  = (*“ z ) + (m z ) + ( m z )
Большую долю демпфирующего момента самолета создает гори­

зонтальное оперение как наиболее удаленное от оси вращения O Z  
(центра масс).

Момент тангажа, обусловленный запаздыванием скоса потока 
При неустановившемся движении угол атаки крыла изменяется с те-

т
чением времени со скоростью а  =  d a  /  d t и, следовательно, изменя­
ется угол скоса потока £. Однако скошенный крылом поток достига­
ет горизонтального оперения не мгновенно, а с некоторым запазды­
ванием по времени. Время запаздывания At зависит от расстояния 
Lro и скорости V го , с которой свободные вихри сносятся от крыла 
к оперению. Дополнительный момент тангажа определяется следую­
щим образом:

Am . = ( m z ) a a .  (2.39)
z a

2.8. Результирующий момент тангажа самолета

Суммируя ранее полученные коэффициенты моментов тангажа, 
получим коэффициент момента тангажа самолета с горизонтальным 
оперением в установившемся прямолинейном полете при работаю­
щем двигателе:

С' гпст я в
m RZ = m ZO + ( m Rz) Y C YA (a ) + ( m z )  + §B +

+  U3pZ1 +  ( n ^  f z ©z + ( m z ) a  а - ( С ^ - а С ^ АУуТ,
С -  -  -

riTft Cm....) Y = X t — Xfc. x FC =XF4 +XFP.r~~«" \  K J L i '  ~

При управляемом стабилизаторе надо принять 5В = О,
ф>ст = фСТ.



3. ПРОДОЛЬНАЯ СТАТИЧЕСКАЯ УСТОЙЧИВОСТЬ
САМОЛЕТА

Нарушение продольного равновесия самолета под действием воз­
мущений сопровождается изменением угла атаки, перегрузки и ско­
рости. Угол атаки меняется быстрее, чем скорость полета; Это позво­
ляет разделить продольную статическую устойчивость на устойчи­
вость по перегрузке (при постоянной скорости полета) и устойчи­
вость по скорости (при полете с постоянной перегрузкой).

Самолет, устойчивый по перегрузке, стремится самостоятельно 
(без вмешательства в управление пилота или автоматики) сохранить 
перегрузку исходного режима полета, а самолет, устойчивый по ско­
рости, стремится сохранить скорость исходного режима полета

Статическую устойчивость рассматривают как при фиксирован­
ных органах и рычагах управления, так и при освобожденном управ­
лении. Рассмотрим продольную статическую устойчивость при фик­
сированном руле высоты.

3.1. Устойчивость по перегрузке

Пусть самолет с фиксированным рулем высоты (8В = const) со­
вершает квазиустановившийся криволинейный полет в вертикальной 
плоскости с постоянной скоростью и углом атаки. В этом случае ко­
эффициент момента тангажа самолета равен:

Г1 т ст s в .
m RZ=m ZO+(mRZ> YCYA + (mz) фУСТ + ( т 2) 5 +.

+ m Pzl + (m z )®z , (3.1)

где C YA=  (C YA)a  ( a - a 0)=  (CYA)a ( a ra  - a 0) + ACYA =

=  C YA( a r n ) + ACYA;
 1 11 _ Kfa  - угол атаки в установившемся горизонтальном полете с той 

же скоростью и на той же высоте, что и в криволинейном полете^
СXA C ya =  (С УА) А а - коэффициент аэродинамической подъем­

ной силы, искривляющей траекторию полета;



Д а  = а - а га - приращение угла атаки в криволинейном полете 
' по сравнению с углом, обеспечивающим горизонтальный полет.

Найдём ©z из условия равенства подъемной силы ARya, искрив-
2 *ляющей траекторию, и силы инерции m V  / г  =  m V 0 ,  возникаю­

щей в криволинейном движении:

A R YA = m V 0 .
Здесь m  - масса самолета, V  - его скорость, 0 - угол наклона тра­

ектории, г - радиус ее кривизны.
Величина A R YA’ обусловленная изменением только угла атаки, с 

учетом составляющей силы тяги равна:
ARya = AYa + P s in  Act *  AYa + P A a  =

= ACYASq + C PS qA a = (ACya + C PA a)S q , 
где C P =  Р / S q  - коэффициент тяги.

ctПоскольку A a = A C ya/ (C ya) , to

A R ya =  A C ya[1+ C p /(CYA)a ]Sq.
Дифференцируя по времени соотношение 0  = 0 + a  и имея в ви­

ду', что a  = О, получим

© z V / b A щи
\Ct ic  IT

• •    ' ■ • ; ь ^
0  =  0 =  o z = © z V / b A или m V 0  =  ©zm V  / Ь А.

Следовательно, А Суд [ 1 + Ср/(Суд ) ]Sq =  о  z.mV / Ь А, откуда

© Z  = A C YA[ l + C p /(CYA)a ] / p ,  (3.2)
где р. =  2 m / p S b A - относительная плотность самолета в продольном 
движении.

Выражение для m RZ принимает вид
С  ,-СТ о в

m RZ = m Z0 + ( m Rz) ^YA (аГП )+ (m z )  <pVCT + ( m z ) 8B +

+ m PZ1 + cv . (»,)•’ ,,. с
(BIrz) Y +  (1 +■RZ>

» (C*A)a
ACYA. (3.3)



Так как опорное движение (установившийся горизонтальный по­
лет) сбалансировано, то при ACYA( a )  =  0:

о  СХ с* В

= m zo + (m Rz) Y СуА(аГП) + ( т 2 )Ф <pycT + (m z ) 5 В +
+ т „ „  = 0 .

Следовательно,
PZ1

© Z
( т ю Л  + (П>г) (1 +  ̂ Ч г )

»  < С , л > “

Возьмем полную производную от гаи по АСуд при V  =  const и

ACya. (3.4)

обозначим ее через a  :

v©ZC Y (m z )
<*„ = (m RZ) +— Щ------0  + ----- — )

*  (CYA)
С

Имея в виду, что (ш R/ ) Y =  Хт — Xfc, получим

a
(3.5)

a  = х т - X fc + n
(m )Шх С

 (1 и— ■— — ).

(cYA)a
(3.6)

Полная производная G  коэффициента момента тангажа по ко­
эффициенту подъемной силы при фиксированном руле высоты в 
квазиустановившемся криволинейном движении самолета в верти­
кальной плоскости с постоянной скоростью называется степенью 
продольной статической устойчивости по перегрузке при фиксиро­
ванном руле высоты.

Если C p /C ^ v  « 1 ,  а Axfp мало по сравнению с Axfa, то мож­
но принимать

,<Dz
a  =mП

C Y * m'z
+ • (3.7)

где m z Y = xt — xfa.



По знаку производной ст можно судить о продольной статиче­
ской устойчивости по перегрузке. Величина и знак производной оп­
ределяются по формулам или по тангенсу' угла наклона кривой

r z  (Су а  )  в точке, соответствующей режиму балансировки

(m RZ =  0>

3.2. Устойчивость по скорости

Статическая устойчивость по скорости характеризует поведение 
самолета после воздействия на него возмущений в прямолинейном 
полете с изменяющейся скоростью при постоянной нормальной ско­
ростной перегрузке. Изменение скорости при n YA = const сопрово­
ждается изменением угла атаки. Поэтому коэффициент момента тан­
гажа зависит как от угла атаки, так и от скорости полета (числа М ).

В этом случае об устойчивости по скорости самолета с фиксиро­
ванным в балансировочном положении для исходного режима полета 
рулем высоты (управляемым стабилизатором) судят по полной про­
изводной g v коэффициента m RZ по C YA при пуд - c o n s t :

<7V = ( m RZ)Cy +  0 n m )M < d M /d C TA) (3 .8)
с

Здесь частная производная ( ш ^ )  Y берется при условии 
ММ  = const ,  a ( m RZ) - при условии C YA = c o n s t . Производная 

d M / d C YA < 0 .
Полная производная <у v коэффициента момента тангажа по ко­

эффициенту подъемной силы в установившемся прямолинейном 
движении самолета называется степенью продольной статической 
устойчивости по скорости при фиксированном руле высоты.

Об устойчивости по скорости судят по знаку производной о \  , ко­
торый можно определить по формуле или по тангенсу угла наклона 
м о м е н г а о й  д и з т р  й.м  м ы  в  т о ч к е  с о о т в  vtymtt р и  р е ж и м у  б  а л  Я н си - 

ровки по скорости (числу М ) m Kz — 0 (рис. 10). Если Gv < 0 ,  то 
самолет устойчив по скорости; при (Tv > 0 - неустойчив. Когда



ctv =  О, самолет статически нейтрален по скорости.
На рис. 10 пунктирной линией показана зависимость Ш ц^Суд) 

при малых числах М , заштрихована область неустойчивости по ско­
рости.

Рис. 10. Определение продольной устой­
чивости по скорости по моментной диа­
грамме

У современных самолетов потеря устойчивости по скорости воз­
никает на околозвуковых скоростях полета и связана с приростом 
пикирующего момента, который обусловлен смещением фокуса назад

Мпри развитии волнового кризиса. В этом случае ) < 0.
М

При полете самолета на малых скоростях (когда (ш  R7) = 0 )
С

справедливо равенство c v =  (m RZ ) Y, а при незначительном влия-
С

нии двигательной установки на положение фокуса crv =  (m z ) Y.
Необходимо отметить, что устойчивость самолета по перегрузке, 

естественная или обеспечиваемая средствами автоматики, является 
более важным условием безопасности полета, чем устойчивость по 
скорости. Устойчивый по перегрузке самолет в отличие от неустой­
чивого не проявляет стремления к самопроизвольному кабрированию 
при маневре с положительной перегрузкой и не стремится перейти в 
пикирование при маневре с отрицательной перегрузкой. Действия 
пилота при управлении таким самолетом существенно упрощаются. 

На самолете, устойчивом по скорости, легче точно выдерживать
г'т.-пг\г-.г*тт. ттпттр'гя Оттис«.-п ирк̂ г*ггт_тттпа гигАттгаттъ. ит.'Г'т.'Лтлигт.ттгГЧРТР* ттг\ Г'тЛгу-V&V4/jpV/VA W AAWVAWAM. UVW«J.ii*UJVba V lV U V iii>  11V | VX Ч/Д* II IK 4/VX II  XXV VXXV

роста создает незначительные трудности при пилотировании и даже 
не всегда замечается в процессе обычного управления самолетом.



Ж ПРОДОЛЬНАЯ БАЛАНСИРОВКА 
И СТАТИЧЕСКАЯ УПРАВЛЯЕМОСТЬ САМОЛЕТА

4.1. Шарнирные моменты органов управления самолетом

Аэродинамическими шарнирными моментами называются
моменты аэродинамических сил, действующих на органы управления 
относительно их осей вращения. Шарнирный момент считается по­
ложительным, если он стремится отклонить рули или элероны в по­
ложительном направлении.

На самолетах применяются обратимые и необратимые системы 
управления. У самолетов с обратимой системой управления весь 
шарнирный момент или его определенная часть уравновешивается 
усилиями пилота, прикладываемыми к рычагу управления. У самоле­
тов с необратимой системой управления весь шарнирный момент 
воспринимается рулевым приводом (бустером), отклоняющим орга­
ны управления.

Шарнирный момент любого органа управления равен
М ш =  т ш8 ¥ Ак опч , (4.1)

где т  ш - коэффициент шарнирного момента;
Sp, ЬР - соответственно площадь и средняя аэродинамическая 

хорда органа управления; '
к оп - коэффициент торможения потока в области оперения.

У современных самолетов, имеющих большие размеры рулевых 
поверхностей и летающих с большими скоростями (скоростными на­
порами), шарнирные моменты велики. Снизить величину шарнирно­
го момента можно за счет уменьшения его коэффициента ш ш, ис­
пользуя аэродинамическую компенсацию органов управления. Суще­
ствуют различные виды аэродинамической компенсации: осевая, 
внутренняя, сервокомпенсация, компенсация с помощью триммера 
(рис. 11).

Нах5б1|льшее;||аспроетрщчеше получила осевая ||)мп$||ВДияиз-за 
простоты конструктивного выполнения и достаточной эффективно­
сти (рис. 11,а). Кроме того, она практически не влияет на эффектив­
ность органов управления.



Рис. 11. Основные виды аэродинамической компенсации и схема работы триммера: 
а - осевая; б - внутренняя; в - сервокомпенсация; г - с помощью триммера; 1 - ось вращения; 
2 - компенсатор; 3 - тяга управления рулем; 4 - триммер; 5 - тяга управления триммером

При смещении оси вращения назад от передней кромки часть ру­
ля, находящаяся перед осью вращения (компенсатор), создает шар­
нирный момент обратного знака Это приводит к уменьшению сум­
марного момента Если ось вращения совместить с центром давления 
руля, то шарнирный момент станет равным нулю - наступит полная 
компенсация. При дальнейшем смещении оси вращения назад насту­
пит перекомпенсация и изменится знак шарнирного момента

При продолжительном полете на каком-либо режиме желательно 
свести шарнирный момент к нулю. Для этой цели применяют трим­
меры. Триммер представляет собой вспомогательную поверхность, 
устанавливаемую на задней части органа управления и имеющую са­
мостоятельное управление. Для получения нулевого шарнирного мо­
мента триммер отклоняют на соответствующий угол т в сторону, 
противоположную отклонению органа управления (рис. 11,г).

В пределах плавного обтекания коэффициенты шарнирных мо­
ментов органов управления можно представить в следующем виде:

“ £, = (111 шУ*аго + (ш,*,)8  5В + (Шщ)т г*. (4.2)

п 4  = « ) а а  + (ш£,)5Э8э + (ш£,)тЭтэ . (4.3)

<  = K . ) I V ( < ) 8V + K y \ H, (4.4)
где Шщ, Шщ, т “ - соответственно коэффициенты шарнирных 

моментов руля высот, элеронов и руля направления; Р - угол сколь- 
.жения.

зх



4.2. Характеристики статической управляемости в продольном
движении

В продольном движении самолета в качестве характерных режи­
мов рассматриваются:

• установившийся прямолинейный полет без крен^ и скольжения 
с постоянной перегрузкой, равной единице или близкой к ней;

* установившийся (квазиу становившийся) криволинейный полег с 
постоянной скоростью.

Одним из управляющих параметров в продольном движении са­
молета являются усилия на ручке (штурвале) управления рулем высо­
ты (управляемым стабилизатором) Р в.

Рассмотрим простейшую механическую систему' продольного 
управления, в которой отсутствуют рулевые силовые приводы 
(бустеры) и автоматические устройства, улучшающие устойчивость и 
управляемость самолета (рис. 12).

Xй >0

Рис. 12. Кинематика управления тангажом самолета: 
а - нормальной схемы; б - схемы «утка»

Эта система применяет ся на спортивных самолетах, на небольших 
пассажирских самолетах местных авиалиний, сельскохозяйственных 
самолетах и т.п. При такой системе управления шарнирный момент 
М ш. действующий на рулевые поверхности, полностью уравнове- 
шивается моментом усилия гтпикладываемого пилотом к ручке 
управления.

На основании принципа возможных перемещений
P Bd x B + M md5B = 0.



Отсюда
Р в =  -{d § B/d x B )М Ш = - К ШМ Ш. (4.5)

Здесь Р в - усилие, прикладываемое к ручке (штурвалу) управле­
ния; положительным считается давящее (от себя) усилие;

х в - линейное отклонение ручки; положительным считается от­
клонение ручки "от себя";

К ш = d 5 B/ d x B - передаточный коэффициент в системе про­
дольного управления, К ш > 0  для самолетов нормальной схемы и 
К ш < 0 для схемы "утка".

Величина К ш у самолетов различных классов изменяется в срав­
нительно небольших пределах. Обычно К ш = 1...2М-1.

Подставляя выражение М ш , получим

(4.6)
Отсюда видно, что величина усилия на ручке управления зависит 

от геометрических размеров рулевых поверхностей, скоростного на­
пора и числа М  полета

На современных скоростных самолетах в ряде режимов полета 
резко возросли аэродинамические шарнирные моменты. Для их

_ g
уравновешивания требуются усилия Р  , во много раз превышающие 
физические возможности пилота Поэтому на таких самолетах в сис­
тему управления включаются силовые рулевые приводы (бустеры). 
Они непосредственно присоединены к рулевым поверхностям и вы­
полняют функции усилителей мощности.

Бустерное управление на самолетах появилось в 50-е годы. Наи­
большее распространение получили бустеры гидравлического типа - 
гидроусилители.

Системы с бустерным управлением делятся на обратимые и необ­
ратимые (рис. 13).

При обратимой системе гидроусилитель воспринимает не весь 
.шарнирный момент, а только некоторую его часть. Другая же часть 
воспринимается усилиями пилота В этом случае сохраняется обрат­
ная связь от руля к рычагам управления. По усилцям на рычагах 
управления пилот ощущает режим полета



Рис. 13. Структурные схемы систем управления самолетом: 
а - обратимые бустерные системы; б - необратимые бустерные системы; Б - бустер

Усилие, которое должен приложить пилот к ручке управления для 
отклонения рулевой поверхности, равно

Рв = - K 11,K ,„ S , b ;K '° [ (m “,)a , °  (Xг о  +

+ ( < i ) 8 5в + (п1щ)т TBJq, (4.7)
где К ОЕР =  0,005...0,2 - коэффициент обратимости системы.
Обратимая бустерная система применяется редко и только на са­

молетах, не достигающих критических чисел Маха. У самолетов с 
обратимой системой управления при освобождении ручки руль высо­
ты (управляемый стабилизатор) отклоняется под действием шарнир­
ного момента

При необратимой системе управления гидроусилитель восприни­
мает весь шарнирный момент. Для отклонения руля требуется при­
ложить к ручке управления незначительные усилия для преодоления 
сил трения в механической проводке управления и в золотнике бус­
тера Аэродинамический шарнирный момент не ощущается пилотом, 
так как он полностью передается на конструкцию самолета через 
опору бустера При этом обратная связь от руля к ручке управления 
отсутствует.

Поэтом}' в систем}' управления включаются загрузочные механиз­
мы, которые искусственно создают определенные усилия на рычагах 
управления. Обычно это пружинные загружатели.

Необратимая система управления применяется на самолетах с



большими дозвуковыми и сверхзвуковыми скоростями полета
При необратимой системе управления и линейной характеристике 

загрузочного механизма усилие на ручке управления равно
Р в = ^ Р в М х в)хв = К жх в, (4.8)

где К ж =  d P B/ d x B- характеристика жесткости загрузочного меха­
низма

На самолетах с необратимой системой управления применяются 
автоматы, отклоняющие органы управления по определенному зако­
ну независимо от действия пилота В этом случае степень статиче­
ской устойчивости при фиксированных органах управления будет 
отличаться от степени статической устойчивости при фиксированных 
рычагах управления.

К самолетам с необратимой системой управления неприменим 
термин "освобожденное управление". У таких самолетов при освобо­
ждении рычагов управления рули не будут свободно отклоняться под 
действием шарнирного момента, а будут удерживаться бустером. По­
этому статическая устойчивость самолета при освобожденном управ­
лении не будет отличаться от устойчивости самолета с фиксирован­
ной ручкой управления.

4.3. Балансировка самолета в установившемся 
прямолинейном горизонтальном полете

Балансировочньши кривыми называются графические зависимо­
сти управляющих параметров (отклонений органов и рычагов 
управления и усилий на рычагах) от управляемых параметров (углов 
атаки, крена и рыскания, перегрузки, скорости, числа Маха и др.) на 
характерных режимах установившегося полета.

Определим углы отклонения органов управления тангажом, а так­
же отклонение ручки и усилие на ней, потребные для балансировки 
самолета в установившемся прямолинейном горизонтальном полете. 
Будем рассматривать самолет, имеющий стабилизатор и руль высо­
ты.

Условием балансировки является равенство нулю момента танга­
жа самолета



m R z  = m z o + ( m R z >  Y C YA( a r n ) + ( m z ) (p 

4 8  B

CT

ФУСТ+

+ (m z ) 8 + m PZl 0. (4.9)

где Суд ( a 111 ) =  (C YA)a ( a rn — a 0) - коэффициент подъемной си­
лы, создаваемый только вследствие изменения угла araiga и опреде­
ляемый при 5В = <рст =  0.

Аэродинамическая подъемная сила возникает и при отклоненных 
стабилизаторе и руле высоты. Поэтому коэффициент аэродинамиче­
ской подъемной силы самолета в установившемся горизонтальном 
полете равен

С™ =  Суд( а т )+  (CY4f CT cpVCT + (C va)5 V .  (4.10)
СВ

, Г  I » "  <г ,8 "  <m z)Учитывая, что (С УА) = —  -  m — . (СУА)   го -
L  L

получим

с УЛ( а ™ ) +

с т

Z > „ УСТ
ф

(m z)  SB
- г о (4.11)

L L
Подставляя это выражение в соотношение для после приве­

дения подобных членов будем иметь уравнение
,Ф

СТ

R Z '  YA

* * В ,В
Ф

УСТ +

PZ1 0 . (4.12)+ (mz) 8 + т з
jfe ф^* Л Я®

где ( т г )у  и (m z ) - коэффициенты эффективности стабилиза­

тора и руля высоты при постоянном значении C YA, равные

, * чфСТ /  \ф СТ/1 (m Rz)^Y ч( т  у  =  (m „ )  ( In------ —-— );

* ч8В , ч8В (Л . (mRz)CY( m z ) = ( m z ) (1 + - г о

(4.13)



Заменяя в уравнении (4.12) С™ его приближенным значением

С ^ А*  2 m g / S p V 2 и разрешая уравнение относительно 5 В, полу­

чим потребную величину угла отклонения руля высоты для баланси­
ровки момента тангажа самолета

8“ = Ч ш го + (ш вг)С '  2 m g /S p V 2 /

+ (m* ^  ф ' <Т+ т га1] / ( т * ) 5 . (4.14)
Если балансировка осуществляется управляемым стабилизатором, 

то потребный для балансировки самолета угол отклонения стабили­
затора

С -1 * т ст
<рст + (11» ^ )  Y 2 m g /S ^ V  + m pzl] / ( т 2 )ф . (4.15)

. . .  .8 "  (■"ю )Су В выражениях (4.13) (гаъ) — ———  и (m z ) — zrpo—
L L

—го
учитывают потери подъемной силы на балансировку. Если L  » 1  
(дозвуковые самолеты нормальной схемы), то эти потери малы и

можно принимать: ( ш 2 Г  = ( m z r  и (m z ) = ( m z r  • 
Потребное для балансировки отклонение ручки управления опре­

делим из выражения для К ш :
х в = 5 В/ К Ш. (4.16)

По полученным формулам можно построить балансировочные 
кривые SB(V),  фс т (У) и x B(V) или 6В(М ),  фст(М ), хв (М).  
При отсутствии влияния сжимаемости воздуха на аэродинамические 
характеристики эти балансировочные кривые имеют вид, представ­
ленный на рис. 14.

По виду балансировочных кривых можно судить о наличии стати­
ческой устойчивости самолета

„  R (ТТ R
Изменение балансировочных значений Ь ,ф  " и х  характеризу­

ется величиной и знаком производных этих величин по скорости. 
Определим эти производные.
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Рис. 14. Балансировочные кри­
вые для самолетов:
1 - статически устойчивого^
2 - статически неустойчивого; 
%- статически нейтрального

1
Ранее были получены формулы для определения Р в при обрати­

мой и необратимой системах управления в зависимости от ряда па-

или х% то получим потребные усилия на ручке управления рулем 
высоты для балансировки самолета по моменту: 

а) с обратимой системой управления

По этим формулам можно построить балансировочные кривые 
P B(V ) или Р В(М ). При отсутствии влияния сжимаемости воздуха 
на аэродинамические характеристики балансировочные кривые име­
ют вид (рис. 15).

Режимы полета, на которых Р  = 0 , называются балансировоч­
ными по усилию (УБАЛ). Такие режимы установившегося горизон­
тального полета можно осуществить с помощью аэродинамического 
триммера или триммерного механизма Изменяя положение тримме­
р а  можно получить различные УСЛ1Т; при этом балансировочные 
кривые будут смещаться.

раметров, в том числе и от 5 или
Если в эти формулы подставить балансировочные значения 8

„ г о
PB^H -K IUK OBPSBb BK r o [ ( m ^ )a  а го + 

+ к ,  f  8В + (m® t B]q, (4.17)

(4.18)



Рис. 15. Балансировочные кривые са­
молета нормальной схемы: 
а - статически устойчивого; 
б - статически неустойчивого

Изменение усилий Р  (V) характеризуется величиной и знаком
производной усилия по скорости при Р в =  0:

а) для самолетов с обратимой системой управления
d P в \

dV
( Р В)Х Т f f c

V V? (4.19)
' Р в = 0

где производная усилия по центровке

(Р " )* Т =  KU]KOEpSBb“ K ro ((m^| )8‘  /(m * )S " f > 0; 
б) для самолетов с необратимой системой управления

2 
V

/ dp B^

dV
В \ Х т

V?;(Р  ) СТ (4.20)
Р  = 0

где ( Р в )Хт = - К ж [ С ^ / К ш( ш : ) ^  ] > 0 .
Здесь верхние индексы с и ф  при crv соответствуют свободной и 

фиксированной ручке управления.
V VОбозначим через (Р  ) =

dP в \

dV
тогда для самолетов

О
с обратимой системой управления

( P B)V  =  - ( Р в) Хт,
а с необратимой

,тп.В\ХТ _Ф(Р  ) =**(Р ) о

V’

V

(4.21)

В VПроизводная (Р  ) называется коэффициентом расхода уси-



лий на скорость. Она представляет собой усилие, которое должен 
приложить пилот к рычагу управления для изменения скорости ис­
ходного установившегося горизонтального полета на 50%.

Для нормального управления полетом требуется, чтобы 
V(P B)V > 0. Это условие будет выполняться, если самолет с обрати­

мой системой управления статически устойчив по скорости с осво­
божденным управлением, а с необратимой - устойчив по скорости с 
фиксированным рычагом управления, 

в VЕсли (Р  ) < 0 ,  то пилоту приходится удерживать самолет от
самопроизвольного стремления повышать скорость. Для балансиров­
ки самолета требуются обратные усилия.

Производные ( х в) ^  и ( Р в ) ^  относятся к числу основных пока­
зателей статической управляемости самолета в продольном движе­
нии.

тт /На управляемость самолета влияет не только знак (х  ) и
в V(Р  ) , но и их величина. Если эти производные излишне велики, то

для перевода с одного установившегося режима полета на другой по­
требуются большие отклонения ручки и усилия на ней:

Дхв = ( x B) ^ A V ,  АРВ =  ( P B) ^ A V .  Самолет будет тяжел в управ­
лении. Если же они слишком малы, то самолет будет строгим в 
управлении. Небольшие отклонения ручки и усилия на ней будут 
сильно изменять скорость полета:

A V = A x B/(xB)V , AV =  A PB/(PB)V .

4.4. Влияние сжимаемости воздуха 
на балансировочные кривые

Из-за влияния сжимаемости воздуха на аэродинамические харак­
теристики появляется прирост момента тангажа в околозвуковом 
диапазоне скоростей. Для его балансировки надо отклонением орга­
нов управления тангажом создать равный по величине, но обратный 
по знаку момент тангажа Вид балансировочных кривых изменится.



|В околозвуковом диапазоне скоростей, где самолет теряет устойчи­
вость по скорости, на балансировочных кривых появляется "ложка".

На рис. 16 представлены балансировочные кривые статически ус­
тойчивого по перегрузке самолета нормальной схемы с учетом влия-

О^ллсть. неустойчивости.
' ‘ЩЩ. скорости

Видно, что почти во всем диапазоне скоростей сохраняется нор* 
мальное управление: (8 B) V > 0 ,  (x B)v > О, ( P B)V > 0 .  Т|Йщько в 
диапазоне скоростей, где самолет неустойчив по скорости, эти произ­
водные меняют знак и становятся отрицательными. В этом диапазоне 
при переходе с одного режима полета на другой требуется двойное 
движение ручкой управления рулем высоты. Первое движение - пря­
мое, для изменения режима полета Второе движение - обратное, для 
балансировки самолета на новом режиме. Например» чтобы увели­
чить скорость, необходимо уменьшить угол атаки. Для этого надо 
руль высоты отклонить вниз 8 В 3* 0, к ручке убавления "от себя" 
хв > О приложить давящее усилие Р в > 0 - первое, прямое движе­
ние ручкой. Для балансировки самолета при новой скорости надо 
руль высоты отклонить вверх, к ручке приложить тянущее усилие "на 
себя" - второе, обратное движение ручкой.

ния сжимаемости воздуха (х  -угол стреловидности крыла);

Рис. 16. Балансировочные кривые устой­
чивого по перегрузке самолета с учетом 
влияния сжимаемости воздуха



5. ПРЕДЕЛЬНЫЕ ЦЕНТРОВКИ САМОЛЕТА

Устойчивость и управляемость самолета в продольном движении 
зависят от положения его центра масс - центровки хт . Самолет экс­
плуатируется при различных полетных массах. Масса самолета изме­
няется в течение одного полета С изменением массы самолета будет 
меняться центровка. Для обеспечения устойчивости и управляемости 
самолета на различных эксплуатационных режимах полета необхо­
димо ограничить пределы изменения центровок. Такими ограниче-

—пп — ГО
ниями являются предельная передняя хт и предельная задняя хт
центровки самолета, определяющие допустимый диапазон центровок

-пп — -пз
х т < х т ^  х т . (5.1)

При расположении центра масс самолета хт  в этом диапазоне 
обеспечивается балансировка самолета на всех режимах полета и 
требуемая степень статической устойчивости по перегрузке.

Для снижения потерь на балансировку при эксплуатации самолета 
следует стремиться к более задним центровкам.

5.1. Предельная передняя центровка

хш
Предельная передняя центровка самолета хт определяется по 

условиям балансировки самолета. При смещении центра масс само­
лета вперед растет абсолютная величина производной
,  ЧС У -  - с( m ку) 1 = хт  — x f  и повышается степень статической устойчиво­

сти по перегрузке <Gn> и по скорости (< V
С ростом ст увеличивается производная

у  & О В

(8В) = a v / ( m z ) С™, характеризующая наклон балансировоч­
ной кривой 5 ( V ) . При этом увеличивается расход руля для балан­

сировки самолета, т.к. Д5В пропорциональна производной (5В) .
Наибольшее отклонение руля высоты (управляемого стабилизатора, 
элевонов) соответствует малым скоростям полета (большим С УА).



Так как максимальное отклонение руля ограничено конструк­
тивными условиями или аэродинамикой (при больших 6 эффектив­
ность руля может упасть до нуля), то при некоторой чрезмерно пе­
редней центровке балансировка самолета на больших углах атаки бу­
дет невозможна Следовательно, существует предельная передняя 
центровка, при которой на заданном режиме полета руль отклоняется 
на максимально допустимую величину.

—п п
Расчетными случаями для определения хт являются: режим по­

садки самолета с отклоненной механизацией крыла и выпущенным 
шасси - посадочная центровка; подъем передней стойки шасси при 
разбеге самолета во взлетной конфигурации - взлетная центровка; 
иногда маневр на больших высотах с предельной перегрузкой n YA.

Наиболее критичным режимом в смысле балансировки самолета
является посадка. На посадке хт определяется из условия баланси­
ровки моментов тангажа, действующих на самолет в посадочной 

, пос пос пконфигурации, m RZ ~ m z = 0 :
т ПОС   ETQ M EX  . /“ ИИ ~БГО ч/~сПОС ГО .Гоу —m zo +(Хт Xf )^ y a  zo

СТ
, \ ф  . ПОС , ПОС „ П О С  , В оВ П О С  \  п+ (Шу у  ( а  + ф  —е + п о  ) — О.

-пп
Разрешая это уравнение относительно хт , получим

х Г  = x r ° - [ m ^ qMEX +
СТ

I \ Ф  /  _ ,П О С  . ПОС _ П О С  , „  Bs: ВПОС \ i / p ПОС л \+ (mz )^ ( а  + ф  —s  + п  о ) | / С YA . (5.2) 

Здесь С  - коэффициент подъемной силы самолета в посадочной 

конфигурации при а пос;
ETQ M EX  ЕГО , а МЕХ , А LUAC ,  ,m zo = ra zo + Дш zo + A m zo - коэффициент момента 

тангажа самолета без горизонтального оперения при нулевой подъ­
емной силе с учетом отклоненной механизации крыла и выпущенном
шасси;

„посе - угол скоса потока с учетом влияния земли;
ф - угол установки стабилизатора при посадке;
5?ВПОС кВ П Р  а я в з а п  п п г в п ро = 0  -  До « 0,9о - угол отклонения руля высо­



ты на посадке;
6ВПР - предельное отклонение руля высоты;
Л8ВЗАП .. запас угла отклонения руля, необходимый для преодо­

ления момента сил инерции и сообщения самолету углового ускоре­
ния при подходе к земле.

При наличии переставного стабилизатора подбором <р можно 
при более передней центровке компенсировать недостачу руля высо­
ты для балансировки.

Если на самолете управляемый стабилизатор, то в выражении для
_ г ш  оВПОС П  „нос „СТ П  П„СТПРх т надо положить о = 0 ,  а <р = ф  ~  и,Уф

У сверхзвуковых самолетов должна проверяться возможность ба­
лансировки на предельных числах М , когда фоку с по углу атаки 
сильно смещен назад. Чтобы избежать излишне большой устойчиво­
сти и облегчить балансировку самолета при М  > 1, применяется 
смещение центра масс в полете назад. Это смещение осуществляется 
перекачкой топлива в балансировочный бак. расположенный в хво­
стовой части самолета.

5,2. Предельная задняя центровка

„  ” гаПредельная задняя центровка хт определяется из условия обес­
печения требуемого запаса степени статической устойчивости по пе­
регрузке.

С перемещением центра масс самолета назад уменьшается а

При <Jn = 0 самолет становится статически нейтральным, а соотвег-
-н

ствующая центровка называется нейтральной по перегрузке х т .
-  —н

Приравнивая нулю при Х т  = х т  :

-  -  ( m z ) ° z п  С р
СУ — Х т — X FC -г----- —  -  (1  +   —  )  =  и ,  получим

^ (CYA)a



(5.3)
11 (С ,д )а

Отсюда видно, что нейтральная центровка лежит за фокусом са­

молета Хт > X fc ,т.к. ( т г )0 2  < 0 .
Для обеспечения требуемого запаса устойчивости допустимая 

предельная задняя центровка должна лежать впереди нейтральной.
Поскольку нейтральная центровка зависит от числа М  и высоты 

-го  -н
полета, то хт надо определять для наихудших условии, когда Хт

—HMTN
имеет наименьшую величину Хт

-н
Для получения предельной задней центровки надо к хтмш доба­

вить запас устойчивости
- Г О  —HM IN м та,
хт = х т * 3 # ”"  (5.4)

Величина a ^ IIN зависит от типа самолета Для дозвуковых манев-
мшренных самолетов а  * -  0,03...- 0̂ 05; для неманевренных

MTN MTN<Тп и-ОД...-ОД2; для сверхзвуковых (Tn « - 0j02..- 0,03.
Проектирование самолета с учетом возможности автоматизации 

управления позволяет обеспечить полет самолета с уменьшенным за­
пасом аэродинамической устойчивости, вплоть до статической неус­
тойчивости у маневренных самолетов. Для тяжелых транспортных и 
пассажирских самолетов оптимум по запасу продольной статической 
устойчивости находится вблизи точки нейтральности:

MTN «-0,01 0,02.
Проектирование самолетов с пониженным запасом устойчивости 

позволяет существенно уменьшить площадь горизонтального опере­
ния, его массу и лобовое сопротивление. Так как в этом случае на­
грузки на хвостовую часть фюзеляжа уменьшаются, то может быть 
достигнуто уменьшение и массы фюзеляжа, К тому же при более зад­
ней центровке уменьшаются потери подъемной силы на балансиров­
ку. В итоге уменьшается потребная тяга самолета и улучшаются его 
летные характеристики.



В конспекте лекций рассмотрены вопросы, изучаемые во второй 
части курса динамики полета самолета, читаемого студентам вечер-' 
него отделения. Материал конспекта лекций включает рассмотрение, 
только продольного движения самолета относительно Центра масс, не 
затрагивая вопросов статической устойчивости самолета в боковом 
движении, вопросов боковой балансировки самолета и определения 
характеристик поперечной и путевой статической управляемости. 
Методики изучения этих разделов второй части курса во многом 
схожи с подходами, применяемыми при рассмотрении вопросов про­
дольного движения.

Кроме расчета траекторий и летных характеристик, рассмотрения 
вопросов устойчивости и управляемости самолета, связанных с 
опорным, невозмущенным движением самолета, важное место в аэ­
ромеханике занимает динамика возмущенного движения. Полному 
изложению курса динамики полета, самолета соответствует учебник 
[1], который может быть использован для углубленного изучения 
этой дисциплины.
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