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з
ПЕРЕДОВА

В даному навчальному посібнику стисло, але досить повно ви
кладено методику проведення необхідних розрахунків з динаміки 
польоту. Наведені загальні положення дозволяють зрозуміти 1 гра
мотно застосувати розглянуту методику, дати аналіз одержаних ре
зультатів. На основі аналізу має бути виявлена відповідність 
одержаних характеристик літака нормам льотної придатності та за
гальним вимогам.

Вважається, що студенти знайомі з основною навчальною літе
ратурою з динаміки польоту та прослухали відповідний теоретичний 
курс лекцій.

При написанні посібника враховувалися два можливі рівні про- 
робки питань динаміки польоту в проекті: загальна проробка, обо
в'язкова для всіх студентів літакобудівного факультету; спеціаль
на проробка, що виконується студентами відповідної спеціалізації, 
а також при дипломному проектуванні або науковій роботі.

Посібник містить докладний огляд вихідних даних, необхідних 
для розрахунків, І найзручнішу форму їх подання.

Для літака з відомими або знайденими в першому наближенні 
геометричними,класовими та аеродинамічними характеристиками, а 
також даними силової установки наведено методи перевірних розра
хунків його основних льотно-технічних характеристик (ЛТХ), а та
кож характеристик поздовжньої статичної І динамічної стійкості < 
та керованості. Подано практичні рекомендації щодо послідовності 
та методики розрахунків, а також необхідна інформація стосовно 
розрахунку цих характеристик Із застосуванням ЕОМ за програмами, 
розробленими кафедрою аерогідродинаміки ХАІ та записаними в 
бібліотеку прикладних програм для використання на ЕОМ.

При спеціальній проробці питань динаміки польоту студент 
уточнює деякі параметри літака, які найбільше впливають на його 
стійкість та керованість (наприклад, площа та плече горизонталь
ного оперення та рулів), дає рекомендації по поліпшенню дивам 
них характеристик за допомогою автоматичних пристроїв або обм. н- 
ню можливих режимів польоту.

За результатами проведених розрахунків кожний студент пише 
звіт (розрахунково-пояснювальну записку), який містить: титуль
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ній лист; реферат; зміст; перелік умовних позначень, символів, 
одиниць, скорочень І термінів; вступ, що закінчується завданням 
на проект; основну частину, що завершується аналізом одержаних 
результатів; висновки; перелік посилань; додатки (роздруківки 
розрахунків на ЕОМ).

Оформлюють звіт згідно з вимогами ДОТУ 3008.95. Документа
ція. Звіти у сфері науки І техніки. Структура І правила оформ
лення. Усі рисунки виконують олівцем на міліметровому папері з 
додержанням масштабів, розміткою та позначенням осей І кривих. 
Звіт - це зв'язний текст Із включенням формул до складу речень, 
з докладним роз’ясненням усіх СИМВОЛІВ, що є у формулі.

У подальшому тексті замість слова "літак" використовуєть
ся скорочена назва від "літальний апарат" - ЛА.

Автор висловлює щиру подяку кандидату технічних наук, до
центу Державного аерокосмічного університету А.Г. Санжаревсь- 
кшу за змістовні зауваження, зроблені ним після перегляду текс 
ту першого видання цього посібника.
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1. ВИХІДНІ ДАНІ ДЛЯ РОЗРАХУНКІВ

Для визначення льотних І динамічних характеристик ЛА при 
виконанні курсового проекту будемо вважати, що схема ЛА, основ
ні геометричні та масові параметри, а також характеристики дви
гуна відомі або розраховані раніше на основі проектних проробок 
першого наближення, а аеродинамічні характеристики ЛА одержані 
при виконанні курсового проекту з дисципліни "Аеродинаміка літа
ка та вертольота".

Для зручності проведення подальших розрахунків усі ці пара
метри та характеристики необхідно звести до єдиної форми, а за 
відсутності деяких даних - доповнити їх, користуючись наближени
ми співвідношеннями.

Нижче наведено необхідний перелік вихідних даних, найзруч
ніша форма їх подання та методи попередньої обробки.

І.І. Геометричні характеристики ЛА

У розрахунково-пояснювальній записці слід зобразити загаль
ний вигляд ЛА у трьох проекціях І дати його стислий опис (тип І 
призначення ЛА, форма І положення крила та оперення, наявність 
ліхтаря, надбудов І підвісок, тип, кількість та розташуання дви
гунів, механізація крила, органи керування тангажем І т.їн.). 
Крім габаритних розмірів необхідно вказати розмах ( 1ив), по
довження ( Л кр), звуження ( Т] кр ) та стріловиднїсть 

крила ( ХОкр )» площу крила з підфюзеляжною частиною 
( S ), площу горизонтального оперення, складеного з консолей 
( 5Г0 ), середню аеродинамічну хорду крила з пїдфюзеляжною час
тиною ( £>а ), середню аеродинамічну хорду консолей горизонталь
ного оперення ( &АГ0 ), діаметр фюзеляжу ( <іф ), відносні пло
щі крила, фюзеляжу, горизонтального оперення, одного повітреза- 
бірника ( 5Л , 5ф , Sro , 5nJ ), площу та середню аеродинаміч
ну хорду рулів висоти ( Sg , bAg ). Відносні площі являють со
бою відношення відповідної площі консолей крила, максимального 
поперечного перетину фюзеляжу І т.Ін.) до ПЛОЩІ крила з пІдфюзе- 
ляжною частиною ( 5 ).

1.2. Масові характеристики
Для проведення динамічних розрахунків з масових характерис

тик необхідні: т0 - злітна маса ЛА при номінальному завантажен- 
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н^» тт~ маса палива У баках; m - розрахункова маса ЛА, для 
якої визначаються ЛТХ; Ц - момент Інерції ЛА відносно oclOZ.

Якщо маси m0 І m, не задані, у першому наближенні їх 
можна визначити, користуючись залежностями

то " ™о5> (1-І)

ттжГпо£т» (1.2)
де т0 - масове навантаження на одиницю площі крила, яке можна 
прийняти рівним 450...600 кг/м2 - для маневрених надзвукових 
ЛА, 550...800 кг/іг - для бомбардувальників, 560...700 кг/м2 - 
для вантажних та важких пасажирських ЛА, 350...500 кг/м2 - для 
середніх пасажирських ЛА; 100...250 кг/м2 - для легких ЛА; £ - 
відносний запас палива - 0,2...0,45 залежно від типу ЛА. Т

Розрахункову масу ЛА ( m ),за узгодженням з викладачем, 
можна взяти рівною

m = (O,93...O,95)mo,

що відповідає витраті 50^ палива.
Якщо компоновка ЛА І маси його окремих елементів відомі, 

то момент Інерції

де mi , xv - маса та відстань від центра мас ЛА його І-го 
елемента.

У першому наближенні момент Інерції можна знайти за вира
зом

Iz = tzmll, (1.3)

де т - розрахункова маса ЛА; іг - стала величина ЛА, що до
рівнює 0,03 для легких дозвукових ЛА; 0,03...0,04 - для важких 
вантажних ЛА; 0,04...0,05 - для надзвукових ЛА,* І - повна дов
жина ЛА.

Якщо у формулі (1.3) брати m в кілограмах, а 1-у мет
рах, то момент Інерції буде в кілограмах на квадратний метр 
(кг-м2).
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І«3. Аеродинамічні характеристики

Основні аеродинамічні характеристики ЛА звичайно задають у - 
вигляді залежностей безрозмірного коефіцієнта аеродинамічної під
йомної сили від кута атаки Суд = f(o£) та лобового опору Суа = 
“ f (Сха) - поляра для декількох фіксованих чисел М польоту. 
Висота береться середня або крейсерська, яка вважається "базовою". 
Залежністю коефіцієнта Сха від висоти нехтують. Але при розра
хунках ЛТХ, особливо на ЕОМ, таке подання аеродинамічних коефі
цієнтів громіздке, тому їх, як правило, апроксимують аналітични
ми залежностями

Ча’С* (oC-oQ, (1.4)

^ха х Схт + А (Суа - Сулп) . (1.5)

При^цьому вважають, що Суа « Суа(П0Х , а коефіцієнти 
С’уа•’ "5^ • °% » ^xm • ^ут • А “ відомі функції числа М 

(рис. І.І, 1.2). Значення С , Сугп відповідають вершині парабо
ли. Для ЛА з симетричним профілем при нульовому куті установки 
крила та оперення Cxrn = CXjj , Cym= 0, а залежності (1.4) та 
(1.5) мають вигляд

^yax^yac^> (1.6)

Cxa’Cx0*A<ya • (1.7)

Похідна С* задається в І/рад, а кути оС та оС - в ра
діанах. 3 0

Крім функцій, поданих на рис. 1.2, при розрахунках ЛТХ ви
користовують:

І) залежності Cya= f ( оС ) та Cya = f ( CXQ) для малих 
швидкостей польоту ( М = 0,2...0,4) в польотнїй конфігурації 
ЛА;

2) максимальну аеродинамічну якість ЛА К - у 
функції числа М- KmOxx f(M); Cxa

3) коефіцієнт гальмування потоку в області ГО k = f(M);
4) максимальне значення коефіцієнта підйомної силиЪ

Фуатах s f (М) .
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Рис. 1,1. Залежність аеродинамічного коефіцієнта Сил ntw 
кута атаки І поляри ЛА з польотнїй конфігурації (приклад?

О 1 2 М 0.4 06 08 М
+ а. з

Рис. 1.2. Наскрізні аеродинамічні характеристики* А - няд- звуковиЗ маневрений ЛА; Б- дозвуковий ^ер-стики* А над
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1.4. Побудова наближеної злітної та посадочної поляр

При розрахунках злітно-посадочних характеристик ЛА необхїд- 
ні його поляри, побудовані з урахуванням випуску шасі, механіза
ції крила, гальмових пристроїв І т.Ін. Для побудови таких поляр 
бажано користуватись точними розрахунками або даними аеродина
мічного експерименту для ЛА Із-близькою геометрією. За відсутнос
ті таких даних для наближених розрахунків можна скористатись стати
стичними матеріалами щодо впливу випуску шасі та механізації' кри
ла на поляру та Суа = f (с£) для польотної конфігурації з мали
ми дозвуковими М .

Будемо вважати, що випуск шасі впливас тільки на величину 
опору, збільшуючи коефіцієнт лобового опору на ДСХШ . Механіза
ція крила на зльоті та посадці збільшує СХ(Л на А Схмех. а
Сут -на А Сут . Водночас з випуском механізація зсуває у 

від’ємну область значення ot0 на Дс(0, що призводить до зрос
тання CyQmax на дСуоглах = С*а’ дос0 , причому Суатах до
сягається приблизно на тих самих кутах оС , що й без механізації. 
Таким чином, поляри на зльоті та посадці можна одержати зсувом
вихідної поляри для польотної конфігурації праворуч на ДСхт» 
= ДСХШ+ДСХМЄХ та вгору на ДСут, а залежності Cya=f(oC) - 
лінійним зсувом ліворуч на AoCQ з урахуванням збільшення Суа пхж 
(рис. 1.3).

Рис, 1.3. Вплив випуску шасі та механізації крила на аеро
динамічні характеристики ЛА
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Аналогічно це можна виразити так:

^•^(ос-оСо-д^о); (І-8)

£*т*Д^хш*ДСхмвх*А(Суа-Сут“ДС-угп) ; ^;9)

Д тах “ С’уа'Д °^о > (1.10)

де наближені значення До£0, д Схш . Д Схмех. ДСут беруть з 
табл. І.І відповідно для злітної та посадочної поляр» причому 
більші значення відносяться до більш потужної механізації.

Т а б л и ц я 1.1

При побудові злітної та посадочної поляр можуть бути ко
рисними І такі напівемпірічнї залежності, що враховують вплив 
відхилення механізації крила на його аеродинамічні характеристи
ки,наведені в табл. 1.2.

Таблиця 1.2

Гип поляри ДСхиі / Схш д (-хмех/Схт д 0 ут д <<в
Злітна . 
Іосадочна

(0.5...0.6) 
(0,5...0,6)

(0,4...0,5)
(1,0...І,5)

0,2...0,3
0,3...0,5

-(6...10)°
-(10...15)°

Вплив механізації крила на деякі його 
аеродинамічні характеристики

Гип механізації Розрахункова формула Примітки

Закрилки ДФуатах" ® • 5^/

ДСдиеха7,2к65 ^„^SjiiASjtos^g j

дос0 ■ - 5,а а

ж ~ 0,25 Д Сватах

0. « 0,33;
k = 0,2- 

простий закрилок;

а«о,4:к= 0,і6 - 
однощїлинний за
крилок;

а= 0,52;
К= 0,35- 

двощїлинний (або 
Фаулера) закрилок;

а= 0,6;
К= 0,35 - 

трищїлинний закри- 
лок; .



Зак Інченнятабл. 1.2
Гип механізації Розрахункова формула Примітки

Д m 1о > - 0,25 Д Cyamex 8> 15...30° на п 
зльоті, S’. = 35...45 - 
на посадці

Передкрилок 
(оптимальний) Л гпах=

дт. “ОД»

Дпр-

3 носком змінного 
нахилу (або щитком 
Крюгера)

^Суатах“

“ 0/5&иос$меі А<ос

Д ^xnex“Q

А ті0“ ” 2 ^нос^их^^яв

У табл. 1.2 позначено: В - відносна хорда закрилка;

= ■7_~д— = 0,25...0,36 ; 5мвж - відносна площа механїза-

ЙІ, 5И„» S
°кр

ся механізацією,, включаючи саму механізацію; Х025

мех ; л ------------

, - площа крила, до обслуговусть-

кут стріло- 
видності крила по передній чверті хорд; S. - кут*’відхилення ме- 

'в
ханізації; - -^"р - - відносна хорда передкрилка; & « 

”Р Бкрилв **
s .- відносна хорда носка змінного нахилу; омос- 

■ “крила . /■,
відхилення носка крила. __

За статистикою на зльоті (посадці) СувтчхвІдповІдно дорівнює: 
для ефективної механізації - 2,І...2,3(3...3,2), середньої - 
1,5...1,7(2,2..,2,7), для надзвукових ЛА - 0,6...0,9(0,7...1,5).



1.5. Польоти! поляри
Для розрахунку ЛТХ швидкісних ЛА зручно користуватися по- 

льотними полярами, що являють собою значення коефіцієнта аероди
намічної підйомної сили ( Суаг), потрібного для горизонтального 
прямолінійного усталеного польоту ЛА заданої маси при фіксова
ній висоті, у функції коефіцієнта лобового опору Ска .

Розрахунок польотних поляр ведуть у такій послідовності:
- задають кілька значень висоти польоту Н (наприклад, 

0, 3, 6, 9, II км);
- для кожної висоти задають декілька значень швидкості 

(або числа ) польоту в можливому діапазоні швидкостей;
- для кожної швидкості І прийнятої розрахункової маси 

ЛА m знаходять потрібне значення Суаг :

С . « , (І її)иуагі q s ’

де q « . = 0,7рн M* - динамічний напір; g = 9,81 м/с2 -

прискорення земного тяжіння; рн , рн - густина та атмосферний 
тиок на висоті Н (див. підрозд. Д.ІЗ);

- для кожного розрахованого значення Cyan визначають вели
чину Cxal на відповідній полярї або за формулами (1.5), (1.7); 
величини Сягп , А , Сут У цьому випадку потрібно брати для то
го числа , для якого розраховувалось С„аг1 ;

- будують залежності Cgar = f (Сха) „ « для всіх 
прийнятих значень висоти польоту Н (рис. 1.4).

1.6. Гранично допустиме значення коефіцієнта 
аеродинамічної підйомної сили

Через те, що використати в польоті Cyamax неможливо через 
звалювання ЛА на крило при Суде < Cyamax • за найбільше зна
чення коефіцієнта CyQ , допустимого в експлуатації, приймають 
СуаЗоп» який визначається як найменше з двох значень - Суатр І 
Cqy> / CyaTp - це значення коефіцієнта підйомної, сили, що відпо
відає початку тряски ЛА, яка спричиняється місцевими зривами по
току на крилі на великих кутах атаки; Су у, - максимальне значен
ня Суа • на якому ЛА балансується Із заданим числом М польоту



ІЗ
при гранично допустимому куті 
відхилення руля висоти (або 
суцільноповоротного ГО).

Отже,
і

СдаЭол ж тій { Суа,пр» Cjjy }

Можна прийнятий еЛ.7Я
...0,85Суатоах. Коефіцієнт Сдо- 
визначають, як правило, в льот
них випробуваннях ЛА. За від
сутності таких даних у першому 
наближенні Cyif можна знайти 
користуючись статистичними ма
теріалами (наприклад, для ма
неврових ЛА (див. рис. 1.5).

Суп

т~ 
6 
з 
Оки

Рис. 1.4. Польоти! поляри 
маневреного ЛА

.Рис, 1.5. Граничне значення 
коефіцієнта СуО за умовою балан
сування ЛА з [86тах]

Рис. 1.6. До визначення 
граничного допустимого зна
чення Суд

І*7* Характеристики силової установки

1.7.І. Турбореактивний двигун (ТРД)
Якщо відомий конкретний тип двигуна, що встановлюється на 

ЛА, його характеристики задають у вигляді паспортних плинтг
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Для ТРД це висотно-швидкісна І дроеедьна характеристики» 
Висотно-швидкісна характеристика ТРД - це залежність тяги дви
гуна ( Р У ньютонах) та питомої годинної витрати палива ( С у 
кг/(Н год)) від швидкості польоту або числа М для декількох* 
фіксованих значень висоти Н .

Дросельна характеристика двигуна визначає залежність від
носної питомої годинної витрати палива ( Се ) від міри дроселю
вання тяги: -

Г - Qe(R) »/Б\ е Ce(R-0 Г (І.12)

Беремо до уваги, що умові R = І без форсажу відповідає 
максимальна, а на форсажі - повна форсажна тяги.

За відсутності паспортних даних у першому наближенні можна 
скористатися узагальненими характеристиками серій ТРД рис. Д.І2 в 
різними значеннями міри стиску повітря в компресорі ( ) або
розрахувати ці характеристики за даними табл. Д.І4.' *

Так, на рио. 1.7 для турбореактивних двигунів (ТРД) 
висотно-швидкісна характеристика дана у вигляді залежностей ко
ефіцієнта тяги ( І ) від числа М польоту для фіксованих зна
чень М І ж б:

—, (і.іЗ)
ГО

де - стартова тяга двигуна (статична тяга).
Питому годинну витрату палива можна оцінити за формулою 

Се*Се0* |с* (1.14)
де ССо- питома годинна витрата палива на рівні моря при М = 0; 

§с - коефіцієнт, що враховує зміну Се від режиму польоту. ’
Коефіцієнт зручно дати у вигляді добутку Трьох коефі

цієнтів _ ' *
h’CvCH^e» (1.15)

які визначають зміну Се від відповідних параметрів: С - від 
міри стиску повітря в компресорі 7СК 1_швидкості польоту (або 
числа М ), Сн - від висоти^польоту, Се - від режиму роботи 
SHewiB"мЦмюТй! IR»8? w визначення цих кое-
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Якщо тяга або питома годинна витрата палива задані не для 

всіх розрахункових висот, можна скористатись наближеними залеж
ностями

РСН.М) =Р(M,XK)-jk (^“У, (1.16)
и “о го \ 1 н /

Ce(H,M,R> = CeoCvCHCe, (1.17)
Д9 |р ( М , ТГК) - залежність коефіцієнта тяги від М ї Я 
при й° = о (див. рис. 1.7); ри , , Т* , TQ - тиск та "аб
солютна температура повітря відповідно на висоті Н І на рівні 
моря; Т = 1,65 + 0,085 1ГК ; Сн = І - 0,0123 Н для 
Н < II км, = 0,8647 для Н » II км; Се = 2( R - 0,8)2 + 
+ 0,94 при R < 0,9, Се= 0,4( R - І) ♦ І при R > 0,9, Ро- 
статична (стартова) тяга (див. також підрозд. Д.І4).

Якщо міру стиску повітря в компресорі 7ГК задано або ви
брано (див. рис. Д.ІО Гіб]), то, користуючись рис. 1.7, 1.8, Д.І2 
бчдують залежності |р = f (М.Н), Се= f (М,Н), Се= f ( R ), 
які в подальшому служитимуть для розрахунку наявних тяг.

За відсутності Інформації коефіцієнт Се можна взяти рів
ним 0,08...0,102 кг/(Н-год). °

Крім наведених вище як вихідні дані задають ще стартову тя
гу Ро та початкову тягоозбровніоть ЛА р0 :

% " m0°^ (1.18)

Величини Ро та ро можуть бути невідомими, І тоді їх роз
раховують за даною максимальною швидкістю V х (або Мтах ) 
горизонтального прямолінійного польоту ЛА на розрахунковій висо
ті (див. підрозд. 2.3, с. 26).

1.7.2. Гвинто-моторна установка (ІМУ)
На відміну від ТРД(в IW пристрій, що створює тягу (рушій - 

гвинт), І джерело енергії (двигун - поршневий двигун або мето;' 
відокремлені один від одного. Тому як вихідні дані для розрах; і- 
ку ЛТХ ЛА потрібно знати характеристики гвинта 1 двигуна. При 
розгляді характеристик гвинтів скористуємось такими поняттями:

— КРОК ГВИНТа М ' ' д ... —-■ . д
’НАУКОЮ: к л 
+ ...... ■ ‘
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Н = 2Krt^, (1.19)
до г ■ 0,75 R , R - радіус гвинта; tj>- кут установлення гвинта 
на відстані Г від осі обертання гвинта;

- хода (поступ) гвинта HQ :

• (1.20)

до V - швидкість польоту; пс - секундне число обертів гвинта;
- відносний крок гвинта h :

h’TT’ (І.2І)
де D - діаметр гвинта ( D = 2 R );

- відносна хода (поступ) гвинта (або режим роботи гвинта) 
Л :

На - V 
■ * D " ’ (І’22)

- коефіцієнт корисної дії гвинта Т) :

(1.23) 
1 Ne

де PV - корисна потужність гвинта; Р - тяга гвинта; Ne - під
ведена до гвинта потужність (потужність на валу двигуна);

- коефіцієнт тяги гвинта оС : 

ос —гкт, 

де р - густина повітря на висоті польоту;
- коефіцієнт потужності гвинта р : 

р . Ne 
р уяр*

МІ* і) , ос , р , А Існує зв’язок 

_ _ оС і)«р"Л-

Нормальна характеристика гвинта задається у вигляді залеж
ностей коефіцієнта потужності р гвинта від режиму роботи гвин
та для різних кутів установлення 4> лопаті гвинта. Кут уста-

(1.24)

(1.25)

(1.26)
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новлення Ч’ беруть для умовного радіуса Г « 0,75 R . На цю 
діаграму наносять лінії рівних значень коефіцієнта корисної дії 
Т) (рис. 1.9, 1.10).

Рис. 1.9. Гвинтові характеристики чотирилопа
тевого гвинта ЧФ-І

Характеристики поршневого двигуна (ПД) - це залежності по
тужності на валу двигуна. Ne від числа обертів п за хвилину 
або від висоти польоту, одержані на стенді при нульовій швид

кості ( V = 0). \
Розрізняють такі характеристики:
- зовнішня характеристика ЦД - залежність потужності на ва 

лу від числа обертів за хвилину при повністю відкритій дросе.иь- 
нІй заслінці І V = 0 (рис. I.II);

- дросельна характеристика ЦД - залежність потужності від 
числа обертів при різних положеннях дросельної заслінки І V = 

= 0 (див. рис. I.II);
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Рис. I.10. Гвинтові харак
теристики спїввісного гвинта

Рис. І.12. Висотна характерис
тика поршневого двигуна з приводним 
відцентровим нагнітальником (ПВН)

Рис. I.II. Характеристи
ки поршневого двигуна

- висотна харак
теристика ЦД - залеж
ність потузщості на 
валу двигуна від висо
ти польоту при V = 0 
І фіксованому числі 
обертів вала за хвили
ну (рис. І.12). 
Розрахунки та побудову 
наближених характеристик 
ПД див. у підрозд. Д.І5.
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1.7.3. Турбо-гвинтовий двигун (ТГД)

В ТГД обертання валу гвинта здійснюється газовою турбіною, 
розміщеною за компресором, як І у випадку ТРД. У двигунів цього 
типу лише незначна частка потужності, що розвивається ним, реа
лізується безпосередньо у вигляді сили тяги ВІД прямої реакції га- 
вів, що витікають Із сопла.Основна частина потужності витрачаєть
ся на обертання гвинта. Для зручності характеристики ТГД задають 
у вигляді умовної потужності від числа обертів 1 висоти по
льоту. ПІД умовною розуміють суму потужності на валу
гвинта І додаткової потужностїдМу , що дорівнює

‘ р. V
, (1.2?)

де Р„ - сила тяги від реакції вихлопу; Т)у - умовний КВД.
Умовну потужність знаходять для деякої швидкості польоту І 

деякого умовного ККД гвинта, наприклад, для V = 1000 км/год 
І Т)у - 0.8.

2. РОЗРАХУНОК ЛЬОТНИХ ХАРАКТЕРИСТИК ЛА 
МЕТОДАМИ ТЯГ 1 ПОТУЖНОСТЕЙ

Метод тяг Жуковського І метод потужностей грунтуються на по
рівнянні тяг І потужностей, потрібних для забезпечення горизон
тального прямолінійного усталеного польоту ЛА на заданому режимі 
(Н , М ), з наявними,відповідно,тягами та потужностями, які мо
же розвинути двигун. Метод тяг зручно використовувати для ЛА з 
ТРД, метод потужностей - для ЛА з ГМУ та ТГД. ЦІ методи дають 
можливість визначити такі важливі льотно-технічні характеристики 
ЛА, як діапазон висот І швидкостей горизонтального прямолінійно
го усталеного польоту, характерні швидкості (максимальна, міні
мальна теоретична, мінімальна допустима, крейсерська, найвигід- 
ніша, економічна), статичну граничну висоту (стелю), скоропідйом
ність, витрати палива та часу в польоті, максимальну дальність 
та тривалість польоту. З достатньою для практики точністю можна 
обмежитись спрощеними методами тяг І потужностей.
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2.1. Розрахунок потрібних тяг І побудова кривих М6І
У горизонтальному прямолінійному усталеному польоті ЛА на 

висоті Н Із заданим М потрібна тяга у першому наближенні 
дорівнює величині лобового опору

Pnr(H.M) = XQf,(H.M), 

який можна визначити за однією з наведених залежностей:

X --ПЖж 
лаг к/

G_ 
к ’ (2.1)

хаг я + АСуаг)^5 »CxargS, (2.2)

хаг я + дЗ “Хо + Хі 

Рм Р.
Хаг = Хои'р^+ХІи р ’ 

Г11 н

(2.3)

(2.4)

де G = mg - сила тяжіння; m - маса ЛА; g - прискорення 
Сземного тяжіння, К = - аеродинамічна якість; С„аг =

G= —т- - коефіцієнт аеродинамічної підйомної сили, необхідний
Ч5

для горизонтального прямолінійного усталеного польоту ЛА на за-
• 2 Р V2

даному режимі ( Н ,М ); <д = 0,7 рнМ = ------ швидкісний 

напір; , рп - атмосферний тиск, відповідно, на висотах Н 
І II км; рн - густина атмосфери на висоті Н ; Схаг- коефі
цієнт лобового опору, що відповідає визначеному Суаг (за поля- 
рою);СХо , А - задані у вихідних даних аеродинамічні коефіцієнти, 
які відповідають розрахунковому числу М і ХОп • Хіп - скла
дові лобового опору (пасивний та активний опір), визначені для 
базової висоти, наприклад II кілометрів; S - характерна площа.

Якщо у вихідних даних аеродинамічні характеристики задані 
у вигляді поляр, зручніше користуватися залежністю (2.1), якщо 
задані СХо= f (М ) І А « f ( М ), - то залежністю (2.3).

Відповідні послідовності розрахунків задано в табл. 2.1 І 
2.3.
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Потрібні тяги (Н = Const )
Таблиця 2.1

м м, Мг Mj... задають Примітки

V , м/с V = М-аи, швидкість зву
ку на висоті

(| , Па
руг ■

q я , Р - густина по-
• 2 г вітря

£уаг 5
^хог За полярою С xar = f ( Суаг )

К К « СУаг/Схаг

И Р„г-т»/к

Якщо ЛА розраховано на малі швидкості польоту І аеродинаміч
ні коефіцієнти задано однією полярою, можна задаватися кутами 
атаки. Відповідну послідовність розрахунків наведено в табл. 2.2.

Таблиця 2.2 
Потрібні тяги для ЛА малих швидкостей ( Н = Const)

of *2
</_ • •. задають

5 ЗГІДНО 3
полярою

Примітки

Суа За полярою для відповід- 
них кутів оС

С-ха

К К « Суа/Сха

₽nr. Н Pnr = m^/K

V, м/с V - ^/(^SCyJ

При використанні формул (2.3) І (2.4) одержані для кожної 
висоти залежності Рпг = f (М )н «const необхідно уточнити в 
діапазоні малих М Із врахуванням реальної поляри. Для цього на
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Рис. 2.1. Уточнення лівої части
ни залежності Р„_ = f (М ) 
(кривої М63) пг

подярі дозвукових швидкос
тей (наприклад М = 0,4) ї 
базової висоти в області аС*? 
і сдатах беруть декілька 
значень ( Суа, Cxa)j «вклю
чаючи точку оС„р, І обчислю
ють Kt = Cyai / Cxai, pnrl ■ 

= ЛИ , м. = J- ' .
Ki 1

За одержаними ( Рпг , М ) 
уточнюють ліві частини кри
вих потрібних тяг (рис. 2.1).

Таблиця 2.3
Розрахунок потрібних тяг для маневреного швидкісного ЛА

Н, км м 0,2 0,4 0,6...задають Примітки

II

Сх0 Сх0 = f (М) , A = f (М) 
вихідні дані

А

Я„. 118 Янв0,7рмМг, R, =22700 Па

Хои« Н Xqii = £хо9«

Хі„. Н
Hint • н Рпгя "Xott + Хіц

0

\/0,км/г v0= з,вас-м, ac= 340 м/с

X
 

о м g 
X«о 
X

хі0. н Xi0 = XinPn/pH

Рпго » Н РдГО =XQ * ХІ0

3

У5,км/г Vj*'3,6M-cij ,flj= 328,6 м/с

н • • •

х. . н із • • •
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2.2. Потрібна потужність

Для горизонтального прямолінійного усталеного польоту по
трібна потужність дорівнює

Nnr-p.rv. (2.5)
де Рпг розраховують за однією з формул (2.1) - (2.4).

Для ЛА малих швидкостей, коли задано тільки одну поляру, 
зручно користуватися табл. 2.2. При цьому потрібну потужність 
розраховують для висоти Н = 0. Для Інших висот Н , відмінних 
від нуля, при одному й тому ж значенні кута атаки сС (або Суд) 
відповідну швидкість та потрібну потужність можна визначити Із 
співвідношень

V (2.6)
н УД

Nnr« ■ Nnr,yt • e-’>

де vo , Nnro - швидкість та потрібна потужність для висоти Н = 
= 0; д = рн / р0 - відносна хустина повітря (див. табл. Д.4. ).

2.3. Наявна тяга для ЛА з ТРД

Наявна тяга - це сумарна тяга всіх двигунів на ЛА при пов
ністю відкритій дросельній заслінці (тобто міра дроселювання

R = І). Якщо висотно-швидкісні паспортні дані встановлених 
на ЛА двигунів відомі, то без врахування втрат у повітрозабірни- 
ках наявна тяга ЛА для кожного режиму ( Н ,М ) визначається 
підсумовуванням наявних тяг усіх двигунів на цьому режимі. Якщо 
двигуни однакові, то наявна (можлива) тяга ЛА

Р ( Н , М ) = і- Р( Н , М ), 

де І - число двигунів; Р ( Н , М ) - -максимальна тяга 
одного двигуна.

Врахувати втрати у повітрозабїрниках можна введенням статич
ного коефіцієнта втрат £ .

Тоді
Pu( Н,М ) = U • Р( Н ,М ). 

. вь •
На дозвукових швидкостях £ SJ можна вважати незалежним від 

швидкості польоту І рівним: £ = 0,92...0,96 - лобовий повіт- ■■ 
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розабірник великої довжини з викривленими каналами; | = 
■ 0,94...0,98 - крильовІ повїтрозабірники, лобові та боковРпо- 
вїтрозабїрники невеликої довжини та кривини;. |6S= 0,96... 
...1,0 - повїтрозабїрники двигунів, розташованих на пілонах.

При польоті з надзвуковими швидкостями

де CR « 1,57 - 0,24М + О.ОЗЗМ* ; Gftx= 0,97 - 0,11 (М-1)’,5 +
.+ 0,0984 ( VПск - 1,19) Мг ; П^- кількість косих стрибків 
ущільнення на вході.

Наявні тяги будуються у вигляді залежностей Рмш+(M)H<con9t 

для кількох фіксованих висот польоту.
Якщо паспортні дані на двигуні відсутні, наявну тягу можна 

визначити наближено, згідно з умовою, що двигуни повинні забезпе
чити одержання на заданій розрахунковій висоті Н* задане макси
мальне число М max = М*.

Розрахунки ведуть в такій послідовності:
- знаходять потрібну тягу Рпг( Н*,М*) для режиму ( Н*, 

М* ) (див. підрозд. 2.1);
- задають міру стиску повітря в компресорі 7ГК (див.рис.Д.10 

І за рис. Д.І2 (для Як - 6 - рис. 1.7) знаходять коефіцієнт тя- 
•’» tp для режиму ( М*. И*) - ;

- обчислюють сумарну статичну тягу двигунів;
р ■ Р.г<н-,м;).

- знаходять наявну тягу на будь-якому режимі ( Н ,М ) мно
женням коефіцієнта тяги для цього режиму £ ( Н , М )' на Ро , 
тобто р

Рм( Н , М ) х Ро • £ ( Н ,М ). (2.8)

JHo6 одержати залежність Рм = f ( М )H.wnst , для фіксо
ваної висоти Н 1 декількох значень за рис.Д.12 визначають 
відповідні до та вибраного Н величини 
числюють за формулою (2.8).

р . Наявну тягу об-
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2.4. Наявна потужність для ЛА з IW

Згідно з підрозд. 1.7.2, для визначення характеристик ІМУ 
потрібно знати діаметр гвинта D , гвинтову характеристику J5 ■ 
- f ( А , Ч , Q ), висотну характеристику двигуна Ne= -f (Н), 
число обертів вихідного вала двигуна за хвилину п .

Якщо висотна характеристика двигуна не задана, її' можна по
будувати наближено за заданими: висотністю двигуна Нр , розра
хунковою потужністю на валу двигуна на цій висоті NMp та числом 
обертів п . Скористуємося для цього формулами для розрахунку 
статичної потужності No на землі та коефіцієнтом спаду потуж
ності з висотою Ап = f ( Н ) ( рис. 2.2 або формула (Д.І5.4)).

Рис. 2.2. Коефіцієнт зниження потужності 
поршневого двигуна залежно від висоти

Тоді для двигуна з рідинним охолодженням

N„ = N ( 1------- (о а)
0 14нр 57000 /’ k ;

з повітряним охолодженням

N0 3 NHP ( - 29000 ) ’ (2.10)

де Нр - розрахункова висота, м.
На ділянці No ... NHp висотна характеристика - пряма 

лінія; на висотах Н > Нр потужність на довільній висоті визна
чається за формулою
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Nh “ N hP An(H) 
A n (Np) (2.II)

де An( H ), An ( Hp ) - коефіцієнти спаду потужності, відпог 
віднона висотах Н І Нр . Розрахована таким чином І накресле? 
на залежність І буде наближеною висотною характеристикою 
(рис. 2.3vдив. також підрозд. Д.І5).

Одержану висотну характеристику Ne = f ( Н ) можна cxopej 
тувати на вплив швидкісного напору, який підвищує границю висоті 
ності. Із врахуванням наддуву нова границя висотності

Нр-Нр*ДНсн, (2.12)

де поправка ДНсн визначається з рис. 2.4 для коефіцієнта t = 
• 0,10...0,15. Наближено дНГм] ж ЗО ( V[^j-]/iooZ >

Задамо кілька значень швидкості польоту V з можливого д!а-| 
пазону швидкостей ЛА І, користуючись рис. 2.4, знайдемо для кож
ної швидкості відповідну поправку ДНсн . Перемістимо праворуч 
вихідну залежність Ne = f (Н) на величину поправок ДНСИ . 
Таким чином, одержимо сітку кривих Ne = f ( Н ) v «const , кож- 
на з яких відповідає своїй швидкості польоту (рис. 2.5).

користуючись СІТКОЮ Ne= f ( Н )VBCOnrt І фіксуючи де
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кілька висот (бажано брати 
ті самі значення висот, що 
І при розрахунках потрібної 
потужності), будуємо залеж
ності потужності на валу дви
гуна ме при заданому числі 
обертів п у функції квид- 
кості польоту при фіксованих 
висотах, тобто висотнонввид- 
кІснІ характеристики ПД.

З урахуванням впливу 
стисливості повітря на ха

Рис. 2.5. Виправлення ви
сотної характеристики поршнево
го двигуна з ПВН на вплив квид- 
кісного наддуву

рактеристики гвинта наявна 
потужність ЛА для будь-яких 
висоти Н І швидкості V 
підраховуємо таким чином:

% (2.13)

де Ne - потужність на ваду одного двигуна Із заданим числом 
обертів п на режимі польоту ( Н , V ); і - число двигунів на 
ЛА; Т) - коефіцієнт корисної дії гвинта (знаходимо згідно з 
гвинтовою характеристико»); Кл- поправочний коефіцієнт, що 
враховує відміну умов експерименту при визначенні гвинтової ха
рактеристики та умов установлення на ЛА І втрати від взаємодії 
гвинта з ЛА; К^- поправочний коефіцієнт, що враховує вплив 
стисливості (хвильові втрати).

Для фіксованих V І Н послідовність розрахунків наявної 
потужності така:

І. Обчислюють дійсний коефіцієнт потужності гвинта

₽* pn’ D"

І відносну ходу (поступ)

а-Л’ псВ
де Пс = -gg- ” число обертів вала гвинта за секунду; р - гус
тина повітря на висоті Н .
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Користуючись діаграмою характеристик гвинта (див. рис.І.9, 

І.10),за знайденими £ та А визначають кут установлення лопа
тей гвинта у першому наближенні без урахування стисливості.

2. Знаходять кут притікан
ня струмин В° = arcfa-r-* ■

• 0,75%
на радіусі Г =0,75 та геомет
ричний кут атаки оС® =
За діаграмою рис. 2.6 для кін

цевого числа М « Мрж^ +(?ПсВУ
ан

( QH- швидкість звуку на висо
ті Н ) І оС® обчислюють коефі
цієнт К & , який враховує збіль
шення споживаної потужності за 
рахунок стисливості.

3. Визначають коефіцієнт потужності р' , який мав би місце 
за відсутності впливу стисливості та потужності двигуна, зменше- 

величинуній

8

*

76
72

fatOB 0$ &92
о

076

на відповідну

За р' знову 
другого 

о 2 
Г2

■4^/М

знахо- 
наближен-К - . а

я , користую-

дать 
ня, оС^ 
за oC^Jt м 
чись рис. 2.7, - коефіці
єнт км .

4. За гвинтовою ха
рактеристикою для Ч ° та А 
визначають коефіцієнт ко
рисної дії гвинта Т] ,

гг

О о,6 0.7 0.8 0.9 70 М
Рис. 2.7. Коефіцієнт Км 

хвильових втрат
який використовується у формулі (2.13). '

5. Коефіцієнт можна знайти користуючись рис. 2.8 за 
величиною Кф . Якщо deK - еквівалентний діаметр тіла, розмі
щеного за гвинтом, а В - діаметр гвинта, то обчислюють відно

шення для ЛА та експериментальної установки, на якій ви-
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значались характеристики гвинта. 
Коефіцієнт Кф залежить від 
гіек

. Отже,

К_(для дійсних умов 
’ на ЛА)

Кп= 0,985 ------------------- -------- —.
Кф(для експерименту)

Якщо Інформації про установ
ку, на якій визначалися характе
ристики гвинта, немас, то беруть 

Кп = 0,985.
Розрахунки зручно виконувати

Рис. 2.8. Коефіцієнт Ін
терференції гвинта та ЛА

згідно з табл. 2.4.

Таблиця 2.4
Розрахунок наявних потужностей (Н- const )

V, км/г V, Vz ... задають Примітки

V , м/с V (км/г)/3,6 = V (м/с)

Ne, Вт .3 висотно-швидкісної характе
ристики для ( Н ,V )і

A А = V /( ЛС D )

Р £ = Ne/Cpn^D5 )

Vpo 3 гвинтової характеристики 
(рис. 1.9, І.10)

р° orctj ( А/(0,7511 ))

об®= У °- р°

МйхУ^г*(пс1ГІ))г/ан

= f ( оС°г , MR), рис. 2.6

Р' p' = Р/Кц
lf0 = f ( A , &' ), рис. 1.9. 

г r I.10
оС° 

Г2
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З акїнчвяня т а б л. 2.4

V. им/г Vt Vz ... задають Примітки

«м K_«f ( оС® , Мй),рис.2.7

К«І - к,- 
рис. 2.8

п q = f (р'.А ),рис.І.9,І.І0

N.. Вт %= iNe Q-K, К„

Аналогічні розрахунки здійсняють для всіх прийнятих значень 
Н І будують сітку кривих NM=f (V ) H = conet .

Без урахування стисливості та взаємовпливу гвинта І ЛА розрй 
хунок значно спрощується.

Для кожної висоти Н та швидкості V знаходять значення 
коефіцієнта потужності ( Ne беруть Із висотно-швидкісної харак
теристики двигуна)

Р pn’D5 

та відносної ходи

За Значеннями JS , А , користуючись діаграмою гвинтової 
характеристики, визначають коефіцієнт корисної дії ї) . Тоді на
явна потужність

ViMeV
де І - число двигунів на ЛА.

Будують NM = f ( V )HejBnst.
2.5. Наявна потужність для ЛА з ТГД

У ТГД (турбо-гвинтовий двигун) сила тяги крім гвинта част
ково створюється також за рахунок прямої реакції продуктів зго
ряння. Ця частина тяги PR невелика І порівняно з тягою гвинта 
становить близько 12...18*. Характеристики ТГД зручно задавати
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у вигляді умовної потужності на валу гвинта Ny , яка дорівнює 
сумі потужності Ne на валу двигуна І потужності Р • V , зведе
ної до потужності на валу: R

Ny = Ne + -b-_ (2.14)

( "Пу = 0,8 - умовний коефіцієнт корисної дії).
У цьому випадку при розрахунках не слід окремо враховувати 

реактивну силу тяги. Наявна потужність визначається так само, як
І для ЛА з ГВУ.але за умовною потужністю на ваду,тобто N =lN -п 

Реактивну силу тяги розраховують за формулою м %

PR«mc(C-V), (2.15)

де гпс - масова секундна витрата двигуна; С - середня швидкість 
витікання газів у вихідному перерізі сопла двигуна; V - швид
кість польоту ЛА. '

Якщо паспортні дані для ТГД відсутні, то наявну (корисну) 
потужність можна визначити в першому наближенні таким чином.

Припустимо, що наявна потужність
NM“Mr8 + ANR, (2.16)

де NfB- наявна потужність, що створюється гвинтом; ANR - на
явна потужність від реактивної тяги, при цьому &N„= (0,15...
...0,20)NM,

Якщо максимальну швидкість ЛА Vmax на розрахунковій висо
ті Нр задано* то потрібна потужність, що забезпечує політ на та
кому режимі,

М = GVmax
ПНР К

де К = --^qr , с = ____ ■ .С = С + А Г2Схаг ’ Нрг pSV’max ’ Cx0+ALyar .

G = mg. .
Через те, що потрібна потужність повинна дорівнювати наяв

ній, на розрахунковій висоті І Vmax частка потужності, створена 
гвинтом, - Nrg = 0,85 NnH , а реактивною тягою -ANR = 0,I5NnH .

Для визначення наявної потужності на Інших режимах І побудо
ви висотно-швидкісної характеристики ТГД розрахунок частки потуж
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ностІ, створеної гвинтом ї реактивною тягою, ведуть окремо. 
Одержані результати графічно підсумовують.

Частка потужності, створювана гвинтом, визначається у та
кій послідовності:

- знаходять частку потужності двигуна на висоті Нр , що 
витрачається на гвинт:

аь.нр т]гв

де Пг»“ ККД гвинта (в першому наближенні Г]ГІ= 0,7...0,75);
- підраховують цю саму частку на висоті Н « 0:

N « ±аб_н£ , 
Nas.o д°.7> 

Р нр
де Днр = -0^ - відносна густина повітря на висоті Нр ;

ГО
- визначають частку Nag для декількох висот за формулою

N,. .д*71 (2.17)оо. н або н
І будують умовну висотну характеристику N3g н = f ( Н );

- для цих висот І декількох значень швидкості польоту
V £ Vmox визначають ККД гвинта Т] за гвинтовою характерно 
тикою та наявну потужність, створювану гвинтом Nri = Nag Т)■ і , 
відповідно до методики, викладеної у підрозд. 2.4, з урахуванням 
або без урахування стисливості повітря; за відсутності даних 
число обертів гвинта можна взяти рівним п = 800...1200 об/хв.

Частку потужності, що створюється реактивною тягою, після 
визначення статичної реактивної тяги на рівні моря ( Н = 0) 
можна знайти за формулою

п _
Kro V . л°'п ’ 0 vmax лнр

для решти значень Н І V користуються залежністю

Д N '■ V • Д°'7І . (2.18)
Л 14 А П

Тоді наявна потужність ТІЇЇ будується так:
N = і (V) \ . 

м н - cbnst >
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(2.19)

2.6. Вибір діаметра гвинта для ЛА з ПЛУ
При проектуванні нового ЛА з ПЛУ часто новий гвинт не про

ектують, а вибирають з Існуючих, грунтуючись на характеристиках 
серії гвинтів різної геометричної форми. Необхідно також при 
цьому враховувати розрахунковий режим польоту, різний для кожно
го типу ЛА: наприклад, для пасажирського ЛА - це крейсерська 
швидкість І висота. Щоб вибрати гвинт, треба знати розрахункову 
висоту І швидкість польоту ( Нр , Vp ), потужність на валу 
гвинта ( Ne), секундне число обертів ( Лс ).

Беруть одну з наявних характеристик серії гвинтів Д ■ 
« f ( А , Ф , і) ) І виконують розрахунки.

Через те, що D = —— , а В = -----т5—т • можна запиоа-
ntA >

ти

A5 - const-А5- (2.20)
Г v

Для декількох значень А розраховують ft за формулою 
(2.20) І на діаграмі = f ( А , Ф , Д ) будують одержану за
лежність £ = f ( А ). З точок перетину р> = f ( А ) з кривими 

7] = const характеристик серії гвинтів вибирають ту точку т , 
для якої ККД гвинта найбільший. Тоді шуканий діаметр гвинта

D--------.
"с ’ ^гп

де Ат - відносна хода гвин
та, що відповідає точці m

Цей діаметр І буде опти

мальним для заданих вихідних 
даних І вибраної серії гвин

тів (рис. 2.9).
Ат=Л* Ре^имроЛти Л

Рис. 2.9. Визначення найви- 
гіднішого діаметра -гвинта
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2•?. Визначення характерних швидкостей 
горизонтального прямолінійного усталеного польоту 

та побудова висотно-швидкісної діаграми 

. Як вихідні дані для характерних швидкостей, що належать 
до ЛТХ ЛА, використовують залежності потрібних І наявних тяг 

(або потужностей), побудованих в одному масштабі, від швидкості 
або числа М польоту для декількох фіксованих висот.

2.7.1. Максимальна швидкість
м ^аксимальн^ швидкості ( Vmax) або максимальному числу М 

( М max ) відповідає точка перетину кривих потрібних 1 наявних 
тяг (або потужностей) для фіксованої висоти Н . Усталений по
літ на швидкостях V > неможливий, бо на цих режимах 
потрібна тяга (або потужність) перевищує наявну. Знайдена для 
декількох висот V max дао можливість побудувати залежність Н = 
“ ^max яка е правою границею області теоретично можливих 
режимів горизонтальних усталених польотів ЛА.

2.7.2. Мінімальна теоретична швидкість

Vmtn reap " це найменша теоретично можлива швидкість устале
ного прямолінійного горизонтального польоту ЛА на режимі С аг = 
жруатах » яка для фіксованої висоти може бути знайдена відпо
відно до точки дотику Pn = f ( V ) з прямою, паралельною верти- 
кальній осі. Мінімальну теоретичну швидкість можна визначити та
кож теоретично з умови, що-в горизонтальному польоті Ya % :

V • ——gfn9
min твор V n er 

’ гн ya max

або, відповідно,

M . .J- mS
тштеор V0,7pHSCyamax •

Через те, що в загальному випадку Су<3 mqx = f ( М ), 
розрахунок ведуть методом поступових наближень. Зручніше визна- 
5им МтіптеоР 38 ™пкою перетину кривих Cyarnolx = f ( м ) 
1 Cyar “ f ( М ) н wConst (див. підрозд. 1.5).
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2.7.3. Найвигїдаїша швидкість

VHB- це швидкість, яка відповідає мінімальній потрібній 
тязі Рпг І може бути визначена за точкою дотику горизонтальної 
прямої до кривої Рпг= f ( V ) ж eonrt а60 88 ’очкою дотику 
прямої, проведеної з початку координат, до кривої Nnr » f (v^-unst 
Крім цього, можна скористатись 1 польотними полярами (див. 
рис. 1.4). Щоб знайти VHB за допомогою польотної поляри для за
даної висоти Н та маси ЛА m , треба спочатку визначити Суанв, 
що відповідає точці дотику прямої, проведеної з початку коорди
нат, до польотної поляри, а потім використати формулу

V = J -■ .Л»»? ~. 
не V О SC, ’ Гн ° ицанв ___ ,

Для ЛА малих швидкостей польоту Суа нв ж ■у •

2.7.4. Економічна швидкість

Економічна швидкість відповідає мінімальній потрібній потуж
ності І може бути визначена за допомогою залежності Мпг» 
= f ( V ) н ж , а для ЛА малих швидкостей - за формулою

у ,J—
’ Рн 5Суаек

(2.21)

2.7.5. Крейсерська швидкість

Крейсерськими VKpc називають швидкості,менші від максимальної, 
що відповідають заданим режимам польоту І роботи двигуна. Іноді 
крейсерською називають швидкість, що відповідає приблизно мініма 
ній кілометровій витраті палива. Якщо припустити, що Се # f(V),т 

І на цій швидкості відношення (£•) мінімальне. Тому VKp6 відповідатиме 
точка дотику прямої, проведеної з початку координат до Pnref(v) 
Для ЛА малих швидкостей VKpt можна визначити за формулою (2.21), 
якщо замінити Суаек на Суакрс» і/Сх0/(5А).
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Знаходження характерних швидкостей для фіксованої висоти 

польоту за кривими потрібних І наявних тяг І швидкостей див. на 
рис. 2.10.

Рис. 2.10. Визначення характерних швидкостей: а - методом 
тяг; б - методом потужностей

2.7.6. Статична гранична висота режиму (стеля режиму). 
Теоретична статична гранична висота польоту 

(теоретична статична стеля)
Найбільша висота, на якій можливий горизонтальний прямолі

нійний усталений політ ЛА Із заданою швидкістю (режим), назива
ється статичною граничною висотою режиму, або стелею режиму 
( u ). На Н потрібна тяга дорівнює наявній, тому
4 пст. реж ' ст.реж
стелю режиму можна визначити за точками перетину або дотику кри
вих Р = f ( V ), Рм ПГ м
тична залежність Рм = 
ують аналітично. Так, 
II км, наявна тяга

Р ( Н , М ) = Р (II км, М )■ 
м м

= f ( V ) для фіксованих висот. Якщо аналі 
f ( Н , М ) відома, то Не7.ееж розрахову- 
для ЛА з ТРД на висотах, які перевищують

Р.1
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З Іншого боку,

Р( Н . М ) ж X -Ён- +х. .
nr О" P„ l" PH

Прирівняємо qi два вирази І одержимо формулу, за якою мож
на знайти атмосферний тиск на висоті статичної стелі режиму:

р s р J.. хіи
1 нст.реж ги V р v ’ 

м« он
де рі( ж 22700 Па - атмосферний тиск на висоті II км, Х0()ж

- Ч,О.’Р„МІ5- Х,„. А (т9 )2/(0,7р„М^ >, рм„-
наявна тяга на висоті Н = II км при польоті Із заданим числом 
М , для якого розраховується стеля режиму.

Алгоритм розрахунку (метод Горощенко) кривої нст₽еж = ,₽(м) 
такий:

І. Задають декілька чисел М- , менших від Мтах на Н = 
- II КМ.

2.
3. За формулою (2.22) для кожного Мі 

сферний
4.

(2.22)

За вихідними даними для М, визначають ( CXjJ , А »РМ (|) . 
розраховують атмо- 

тиск ( Рнстр4ж\ на висоті стелі режиму.
Користуючись стандартною атмосферою АС-8І за ( PHCTpejxh 

знаходять відповідне значення стелі режиму .
5. Будують криву Нст ж а < /14 '
Максимальне значення Н ст реж 

тичною граничною висотою польоту ЛА ( Нст теор ), 
нею статичною стелею.

Якщо знайдені швидкості тсор , \Ітах , 
VKPC для всього досліджуваного діапазону висот 
нести на одну діаграму з координатами Н = f ( V

Н ст реж = f ( V ), то одержимо висотно-швидкісну діаграму 
= f( у ) характерних швидкостей горизонтального прямолінійно- 
усталеного польоту (рис. 2.II).

Примітка. Щоб замість кривої ’ Н стреж = f ( М ) 
дістати залежність Нстре>к= f ( V ), треба для декількох зна- 

/ чень ( НСТ реж)€ визначити за стандартною атмосферою швидкість 
звуку (астреж \ І знайти відповідні до них швидкості V- ж 
= М-( Ос-гр^ .

Визначення Н,тп_.для ЛА з IMF див. у підрозд. Л.Іб.
VI .рСлч

f (М ). 
називається теоретично» ста- 

або теоретич-

VH. • Уек . NB <-rRk *
Н польоту на- 
) І додати кри-

»У 
н 
го
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Рис. 2.II. Теоретична висотно-швидкісна 
діаграма характерних швидкостей прямолінійних 
усталених польотів

2«8. Експлуатаційні обмеження. Діаграма дозволених режимів 
горизонтальних прямолінійних усталених польотів

Одержана в підрозд. 2.7 діаграма дав можливість на будь- 
якій висоті Н визначити теоретичний діапазон можливих швидкос
тей горизонтальних прямолінійних усталених режимів польоту (від 
Vmin теор д0 ^тах практик Цей діапазон не завжди можна 

використати через різні обмеження верхньої та нижньої границь 
швидкості.

2.8.1. Обмеження по куту атаки

Це обмеження спричиняється зривом потоку з несучих повер
хонь ЛА на великих кутах атаки.

Вихідні дані: залежність гранично допустимого значення кое
фіцієнта аеродинамічної підйомної сили Суа3оп від числа М. . 
Тоді для кількох довільних значень висот

Мtnin 8оп ® V Тр—■------- •
• °.7Рн5Суааоп

У зв’язку з тим, що Cya gon = НМ), розрахунок ведуть 
послідовними наближеннями. Можна також визначити Mmin аоп гра
фічно за точкою перетину залежностей Суа аоп » І(М) І Суаг =
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= f ( М ) н _сдпзї . останню з яких будують відповідно викладе
ному в підрозд. 1.5. Одержану лінію обмеження наносять на діа

граму Н = f (М ).
2.8.2. Обмеження верхньої' границі швидкості 

через швидкісний напір
Це обмеження пов’язано з міцністю конструкції ЛА. Якщо 

швидкісний напір перевищує задану межу, то це може призвести 
до деформації та руйнування конструкції. Вихідним для побудови 
обмеження у площині Н = f (М Г може бути граничне значення 
швидкісного напору г_ан • Якщо на попередній стадії проекту
вання 9 гран не задано, його можна прийняти рівним:

для високоманеврених надзвукових ЛА - 70...100 кПа,
для бомбардувальників - 40...60 кПа,
для пасажирських та вантажних ЛА - 10...25 кПа.
Для декількох значень висоти польоту Н* за стандартною । 

атмосферою знаходять відповідні їм значення густини атмосфери 
О або атмосферного тиску рм . Гранично допустиму швидкість 

або число М визначають за однією з формул:

V І 2Яграи(2.23) 
ЯЧ Рн

Mq . (2.24)
Ягран If о,7ри

2.8.3. Обмеження верхньої границі швидкості 
через кінетичний нагрів обшивки ЛА

При польоті Із швидкістю, яка відповідає М < 5, рівноваж
на температура обшивки ЛА у найбільш теплонапружених місцях най
ближча до температури відновлення Тг , шо визначається за форму

лою
Т = Тн (І + 0,2Мг-г ), (2-25

де г - коефіцієнт відновлення (для ламінарного потоку в пристін
ному шарі г » 0,85, для турбулентного - г = 0,88...0,9); -

І температура повітря на висоті Н •
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Гранична температура обшивки не повинна бути більшою за 

допустиму Тгран з умови втрати міцності матеріалом обшивки | 
(8а відсутності даних можна прийняти для алюмінієвих сплавів [ 

t* - (І20...250)°С, для титанових - (300...450)°С, для жа
роміцних сталей - (6ОО...75О)°С.

За умовою Тгрон = 273° + t°rpaH = (І + 0,2Мг г ) Тн

І *ґгран _ і

------- * (2.26) , т у 0,2 г

або _________ t
І Тгрдн _ j

V' • а«у ■ (2-27>

Для декількох значень висоти Н £ , користуючись стандартною 
атмосферою, знаходять відповідні значення абсолютної температури 
атмосфери Тні та швидкості звуку ані І за однією з наведених 
формул (2.26), (2.27) визначають Мт або Ут .

2.8.4. Обмеження максимальної швидкості 
через граничне число М грам

Для кожного типу ЛА Існує своє обмеження для верхньої границі 
швидкості Мгрвн , яке випливає з умов міцності лопаток турбіни 
двигуна, керованості ЛА (надмірні зусилля на важелях керування), 
неприпустимо небезпечних змін у характеристиках стійкості або 
явища реверса елеронів через пружні деформації.

На діаграму Н « f (М ) наносять М грам = const , на 
діаграму Н= f(V )- Vrpa„ = анМграи.

2.8.5. Обмеження при польоті у турбулентній атмосфері
Важкі, головним чином вантажні ЛА, розраховані на малі мак

симальні експлуатаційні перевантаження nymax= 2...З , мають 
додаткове обмеження з умов польоту в турбулентній атмосфері 
("політ у бовтанку").

Це обмеження зменшує допустимі максимальні швидкості, особ
ливо на малих висотах. 

Якщо задано С 
Уа

висоту польоту (відому рн )
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І.швидкість вертикального пориву вітру.W , то гранична швид
кість

^гран. ffogm ж (пушах ~0 п \Х/5 С* (2.28)
Гн Уа •

2.8.6. Побудова діаграми дозволених режимів 
горизонтальних прямолінійних усталених польотів

Якщо на діаграму Н = f ( V ) (або Н « f ( М ) (див. 
рис. 2.II)) нанести лінії обмежень швидкості через кут атаки, 
граничний швидкісний напір, температуру обшивки, число Мграи , 
умови польоту "у бовтанку" та Інші можливі обмеження (наприклад, 
через звуковий удар для надзвукових ЛА), одержимо діаграму дозво
лених в експлуатації режимів горизонтальних прямолінійних устале
них польотів, яка дас можливість визначити для довільної висоти 
дозволений діапазон швидкостей польоту.

2.9. Область польоту на динамічних висотах. 
Граничні динамічні висоти

Динамічними висотами (область динамічного маневрування) на
зиваються висоти, що перевищують статичні стелі режимів, які мо
же досягнути ЛА в неусталеному польоті з використанням своєї кі
нетичної енергії. Для визначення області динамічного маневрування 
необхідно:

І. Знайти максимальне значення повної питомої механічної 
енергії ЛА (енергетичну висоту), яку може мати ЛА:

нетах •= Нд+ = Нд + , (2.29)

де Н , уд - висота та швидкість ЛА у точці А , в якій ЛА мас 
максимальну механічну енергію.

Щоб знайти точку А • потрібно використати діаграму дозволе
них усталених режимів, на якій взяти декілька довільних точок у 
верхній правій частині границі дозволених режимів, обчислити для 
них Не 1 побудувати Не= f ( Н ). Точці А відповідатиме та 
висота, для якої Не максимальна.

2. Обчислити 1 побудувати на діаграмі И = f ( V ), почи
наючи з точки А , Ізоенергетичну лінію, для якої. Не= Нетах= 
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■ const . Для цього для кількох довільних значень Ht > Нд зна
ходять відповідну швидкість за формулою

Vi-V(Hemax-Hi)2g. (2.30)

Якщо діаграма побудована у координатах Н = 'і ( М ), то

(2-зП
1 °Иі 

де ан1- швидкість звуку на висоті Ні .
3. Розрахувати І нанести на діаграму ( Н , V ) лінію, що 

відповідає постійному значенню еволютивного швидкісного напору 
q (такого мінімального напору, при якому ЛА ще реагує на від
хилення рулів),. За відсутності даних (0,75...1,2) кПа. 
Для декількох значень Ht знайти за АС-8І відповідні їм значен
ня густини та атмосферного тиску рні , риі . обчислити потріб
ні значення V| або за співвідношеннями:

V , ,/ 2<?ЄІ , (2.32)
v‘ V рмі

<2-33’
“ні

4. Знайти точку перетину Ізоенергетичної лінії Нетах = 
и const І лінії « const , що відповідає теоретичній дина
мічній граничній висоті (теоретичній динамічній стелі) Н gUHт •

5. Визначити висоту НБ ® Нетах , що називається балістич

ною стелею. . .
6. Практичну динамічну граничну висоту (практична динамічна 

стеля - точка В ) визначити за точкою перетину ^лінії qeR = 
« const з Ізоенергетичною лінією, для якої Не = H^max(t-£) = 
• const , др & - коефіцієнт втрат механічної енергії при русі 
ДА з точки А на динамічну стелю по траєкторії з мінімальними 

витратами.
Для сучасних маневрених ЛА можна прийняти В = 0,1.
7. З‘єднати точку А з точкою В плавною лінією, в ре

зультаті чого одержати область динамічних висот (заштрихована).
Остаточну висотно-швидкісну діаграму ЛА з урахуванням обме- 

)



45
жвнь та динамічних висот наведено на рис. 2.12.

2.10. Характеристики 
набору висоти

Для визначення здатності 
ЛА набирати висоту використо
вують диференціальну та Інте
гральну характеристики набору 
висоти. Диференціальна харак
теристика набору висоти, або 
скоропідйомність, - це верти
кальна (відносно лінії місце
вого горизонту) складова швид
кості набору висоти:

dH 
dt •

Л/
Рис. 2.12, Зведена діаграма
(М) режимів усталених польотів 

та динамічного маневрування

Ч, ж^иа5 'Si*1 в

Якщо швидкість набору ви
соти постійна, то скоропідйом- 
ність у цьому випадку назива
ється енергетичною скоропідйом- 
ністю І позначається V*. 
Коли йдеться пре.енергетичну 
скоропідйомність, мають на 
увазі наявну (максимальну в 
даному режимі) скоропідйомність, що визначається-за формулою.

Н

П -Р
V* - пг -V, (2.34)

9 mg

де Рм , Рпг - наявна та потрібна тяги на заданому режимі. 
Кут нахилу траєкторії при цьому

8 -«aresm—■ (2.35)нао то
Ж?

Тангенс кута нахилу траєкторії, виражений у відсотках, нази
вається градієнтом набору висоти:

(2-36>
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Інтегральна характеристика - це залежність Н = f ( t ). 

як правило, при польоті за оптимальною програмою набору висоти 
(тобто за мінімальний час або з мінімальною витратою палива).

.. dHУ зв’язку з ТИМ, ЩО Vy = ,

•Н J U
t = ( -77- • (2.37)
L J Vy 

0 ’
Остання залежність за відомим законом зміни Vy = f ( Н ) 

дає Інтегральну характеристику набору висоти Н = f ( t ), яка 
називається барограмою набору висоти.

2.10.І. Характеристики набору висоти дозвукового ЛА
Вихідні дані: розрахункова маса ЛА m , потрібна та наявні 

тяги для декількох висот Рпг, Р„ = f ( V ) н .const • Необхід
ні обчислення виконують у такій послідовності:

І. Для декількох заданих висот беруть кілька довільних зна
чень швидкості польоту Vj І за формулою (2.34) визначають енер
гетичну скоропІдЙомнІсть Vy^ . Будують залежність Vy 

= f (2Ї На кр“вих V* = f ( V ) н жС0П5І знаходять для кожної 

фіксованої висоти Н величину V^ та відповідну їй швид
кість набору VHag (оптимальна швидкість набору висоти). Буду
ють залежність Н = Ф ( Vgmax Висота, на якій ''/у max" °’ 
відповідає теоретичній граничній висоті (стелі) Н ст.т • Висота, 
для якої vymax= 0,5 практичною статичною
стелею ( Н ст Пр ). Залежність V наБ 
програма набору висоти.

3. У зв’язку з тим, що барограма 
Iм dH 

t • j Vя ’ 
о Утах 

для її побудови для декількох значень 

Інтегральну функцію 

лежнІсть —7— = 
Vymax 

знаходять барограму

= f ( Н ) - оптимальна

відповідає Інтегралу

висоти Н обчислюють під- 

можливість побудувати за-
V" ’ ”vamax . п.

■f ( Н ). Графічним Інтегруванням (див. Д.ІО) 

Н «= f ( t ) (рис. 2.13).

, що дає
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0 ty И- н ; -Ц,км Aif 
Ь

/,х£ 
г

Рис. 2.13. Визначення характеристик набору висоти дозвуко
вого ЛА: а - енергетична скоропІдЙомнІсть; б - теоретична та 
практична статична стеля; в - підінтегральна функція; г - баро
грама набору висоти

2.10.2. Оптимальна програма набору висоти 
надзвукового маневреного ЛА

Як відомо, оптимальною буде така програма набору висоти (за
лежність Н = f ( М )) при польоті, за якою один Із критерІІв 
оптимальності, наприклад сумарний час набору висоти, мінімальний. 
Це - варіаційна задача. У спрощеній постановці для маневреного ЛА

V . -О-. v*_ _У_
У dt Vy g dt 

через що

L 
і v; v;

J V dV
9 dH
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(2.38)

Мінімальному часу набору висоти відповідатиме умова

*етах
^min s J ( у* )min ’ •

и__. у H.»<anst"ermn
На підставі цього маємо таку методику розрахунків оптималь

ної програми:
І. На діаграмі дозволених горизонтальних прямолінійних ус

талених режимів польоту ( Н , М Знаходять точку Л,якій відпові
дає максимальне значення енергетичної висоти Пстак . Обчислююті 

Нетох = Нл+ ^днл)2 та Нети= -&|ші ,

2. У діапазоні Hemin ... Неггтах приймають кілька фіксова
них значень Не , наприклад: 0.9 НЄ(пах; 0,8 HemQX; 0,7 Нетах;

Нетах, 0,5 Метах; 0,4 Негпах; 0.3 Нетах • 0,2 Нетах.
Для кожної з вибраних Не розраховують І будують Ізоенерге- 

тичні лінії (див. підрозд. 2.9.2).
3. На кожній Ізоенергетичній лінії в області дозволених ре

жимів беруть кілька точок ( Н ,М ), ,. для яких обчислюють

V* ~Рпг<Н,М){
«і

Будують залежності
4. На побудованих кривих V„ = f ( V )He . 

точки, для яких V* максимальна. Для кожної'з

, яка
н₽-

—---------------- L а«і мі •mg 1
V* = f(V )

v; He • const •
- - )He “Const знаходять 

найдених 
належить

29 ’

Ътах******* '«уіл v у агаїмдемадшіа • ^ап К( 
визначають відповідну їй швидкість. Vopt 
мальній програмі, висоту польоту = 

звуку за AC-81, aHopt , число -Уя*.. та величину 
'ЁЗЗфпъ Hopt = f ( Mopt ) або Нф ^*f( Vopt ). Це й буде 

оптимальна програма набору висоти (табл. 2.5). Якщо якась частое 
програми "відрізається" лініями обмежень,tто на цих ділянках на
ближено до оптимальної програми відповідатше політ ЛА по лінії 
відповідного обмеження (рис. 2.14).

Утах



Рис. 2.14. Визначення4характеристик набору висоти надзвуко
вого дА; а - висотно-швидкхсна діаграма з їзоенергетиякими лі- 
ріями; б - енергетична скоропідйомнхсть; в . до розрахунку баро
грами; г - барограма зі»

Таблиця 2.5
До розрахунку оптимальної програми набору висоти 

та барограми надзвукового ЛА

Не о.2нетах °.ЗН етох •■•°.9Нетах Примітки
Vy*max .М/С 3 Vy =М)Не.«const

VOpt .м/с Те ж саме
Hopt ,км Hopt “He-Vopt/2g

ан ,м/с AC-81

Mopt Mopt ®Vopt/ан opt

... ,с/м
_Уат____



Ю.З. Розрахунок часу набору висоти при польоті 
а оптимальною програмою та побудова барограми 

и’язку з тим, що при польоті за оптимальною програмою

1 І \ V * ) <^Не , 

... 'Ие« eon«tнвгпіл

^min

. >зрахунку часу набору висоти необхідно:
І. Для декількох значень ( Н ,V )opt , взятих з оптималь

ної програми, користуючись даними табл. 1.5, побудувати залеж

носте = f ( Не ) та Н t = f ( Не ), як показано на
У '«ЇХ г

ПР . ‘ ’

«г. ідаючи< рядом значень Hopt , знайти (рис. 2.14) від
повіли ве..ист" и , -—^та Не І виконати Інтегрування за

*У max '
Форму, і ч. _>d) відомим способом (див. Д.ІО). Так, наприклад, 

чольо' At 0_, за оптимальною програмою на ділянці Но
... Н, дорівнює заштрихованій площі під кривою —1___ =
• f ( Не ), ТОбТО 'Ajmax

ДЄ ДНе = Не^—Нео .
3. Побудувати залежність Н Ор^ = f ( t ), яка є шуканою 

барограмою.

3. ХАРАКТЕРИСТИКИ МАНЕВРЕНОСТІ ЛА
Маневреність - це здатність ЛА змінювати за певний проміжок 

часу швидкість, напрямок та висоту польоту. Використовують загаль
ні показники маневреності (ЗПМ) та часткові (окремі) показники 
маневреності (ЧПМ).

ЗШ - це, як правило, сім’я кривих, що визначає переванта
ження ЛА, яких можна досягти за тих чи Інших умов.

ЧГМ — це ряд числових показників, які характеризують окремі 
конкретні маневри (наприклад, мінімальний радіус кривини траєкто
рії, час виконання маневру І т.Ін.).
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3.1. Загальний показник маневреності

xg ~ і М ) ГІ цд a const

Цю сім’ю кривих розраховують І будують для заданої висоти 
та маси ЛА. Вихідні дані: аеродинамічні характеристики СХо= 
= f ( М ), А = f ( М ), СЧаЗол = f (М ), максимально допус
тиме значення експлуатаційного перевантаження пУтох та гра
ничне число Мгром , наявна тяга Рм = f ( М )и.евлм .

Розрахункова формула для пхд така:

_ _ . Атгдг ?
л . рп..:._ха . Рм~є<д8.5па° , (3.1)

*а тс|. ту

де q « 0,7рнМ*
Обчислення ведуть у такій послідовності:
І. Задають декілька значень nya в діапазоні 0... ■

наприклад, 0, І, 2, 3, 4, 5, л*тах ,
2. Для кожного з прийнятих значень луа беруть декілька 

довільних чисел М І знаходять для них за вихідними даними від
повідні значення СХо , А , Рм .За формулою (3.1) розрахову
ють Пха . Будують залежність пха = -f ( М )nye. const*

3. Наносять лінії обмежень, які відповідають Мгрви (верти
кальна лінія) та Сув3оп . Останню лінію розраховують за схемою:

М (задають) —- Суа3оп ■ f (М ) (за вихідними даними)-*

—• п уа = —• П ха [за формулою (3.1) ] .

4. Штрихують область, 
утворену лініями обмежень за q 
п. З, а також пка - f (М) 
для п аа= 0 та Пуа-ле^ _й6 

Одержана область характеризує 
експлуатаційну маневреність _ jg 
ЛА на даній висоті (рис. 3.1).

-/.5

Рис. 3.1. Побудова області екс
плуатаційної маневреності ЛА
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(3.2)

або

ca JIA m 
приймаємо

Cx0 -

3a

(3.3)

3.2. Прямолінійний розгін ЛА у горизонтальній площині. 
ПрийомистІсть ЛА (ЧПМ)

ПрийомистІсть ЛА - це його здатність протягом певного часу 
змінювати швидкість польоту; визначається часом розгону ЛА від 

швидкості V, до У2 .
ПрийомистІсть можна визначити Інтегруванням першого рівнян

ня руху ЛА:

m'ciT “ Рса5(оС +lPp) -ха»

= <3П*а '
Припустимо, ЩО відомі наявна тяга Рм = f ( М , Н ), ма- 

, висота польоту Н , кут тяги 4>р (якщо він невідомий^ 
іРр - о), аеродинамічні характеристики ЛА у вигляді 

f ( М ), А = f ( М ), С уа = f ( М ).
рівнянням (3.2)

У» . /г= [ FdV, 
Чпха J

V> V
Рм СО$(о£+<₽р)-Ха . v _ г п е, АО... І 

в М ------------Х*~ ’

, 2 , т99,81 м/с*; с£ °

Послідовність розрахунків така:
І. Задають кілька значень швидкості V у діапазоні

V • ... V ait на заданій висоті.
""" АС-8І визначають швидкість звуку ан 1 відповідні 

прийнятим у п.І швидкостям числа М ( М = v/ ан ).
3. За вигідними даними для розрахункових у п. 2 чисел М 

знаходять СХо » А , Суа . Рм . З • ..
4. Ддя кожного М обчислюють значення пїдінтегральної 

функції F І будують залежність F = f ( V ).
5. Виконують графічне Інтегрування функції F = т ( V ) 

згідно з підрозд. Д.ІО І будують залежність t = f ( V ), яка 
характеризує розгін ЛА І надає можливість визначити час розго

^xaда F ж
9 nxa 

^в°.7рнМг
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ну (прийомистість у довільному діапазоні швидкостей (рис. 3.2).

3.3. Маневреність ЛА у вертикальній площині

Маневреність ЛА у вертикальній площині на висоті Н можна 
охарактеризувати:

І) вертикальною повороткістю ЛА залежно від швидкості

» f ( V ) або числа М ;
2) мінімальним радіусом кривини Г у min = t ( V );
3) частковими показниками конкретних маневрів у вертикаль

ній площині (час маневру, зміна швидкості та висоти за маневр, 
наприклад, петлі Нестерова, напівпетлї, пікірування, гірки 

та Ін.
До вихідних даних відносяться маса ЛА m , площа крила S , 

залежність допустимого значення коефіцієнта аеродинамічної під
йомної сили СуаЗоа вІД числа М .

Для декількох довільних значень числа М у діапазоні 
ц _ ... м за вихідними даними знаходять відповідні їм

су аЗоп 1 розраховують -щ- та Гутіп згідно з формулами

/ЗР <3.0
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r Уг____ . (3.5)
g(naa3on-t)

Будують залежності = f ( М ), Гу f ( V ) •

Розрахунки показників конкретних маневрів виконують, як 
правило, методами чисельного Інтегрування рівнянь руху ЛА у вер
тикальній площині за заданою програмою (див. Д.І).

Наближено характеристики окремих маневрів можна одержати, 
якщо припустити таке:

І) за час маневру перевантаження Пка= 0. Г)уа » const ;
2) маневр виконується без витрат енергії, тобто 

V2 X
Не =Н + -2g = con5t-

Перше припущення дас можливість проінтегрувати систему

-ЗТ -ЗСп.а-ьМ),

4§--v(v“50)

І одержати зв’язок між швидкістю та кутом нахилу траєкторії у ІІ 

двох точках:
nya -cos 8^ . (3 6)

° П уа - CO 5 8
Друге припущення дас зв'язок між швидкістю та висотою у тих 

самих точках:

Щоб розрахувати характеристики маневру, його ділять на ок
ремі елементи, наприклад, для гірки - криволінійний політ Із по
стійним перевантаженням nya< від 0 = 0 до 8, . прямоліній
ний політ з 8, = const , криволінійний політ Із пуаг , за 
час якого кут нахилу траєкторії змінюється від 0, до 0=0. 
При проведенні обчислень на кожному елементі маневру користують
ся формулами (3.6) 1 (3.7).
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3.4. Маневреність ЛА в горизонтальній площині

Характеристикою маневреності ЛА в горизонтальній площині 
на заданій висоті найчастіше служить мінімальний радіус кривини 
правильного (серійного) при нульовому ковзанні вїраядг Гг/Піп • 
Для його визначення найзручнішим є графоаналітичний метод, який 
полягає у розрахунку 1 побудові трьох границь г*'1 = f f ( V ), 
r?) ~ v г<і>= ъ'(по максимально Допустимих екс
плуатаційних перевантаженнях л$тах» максимально допустимим 
значенням коефіцієнта підйомної сили Су<3аоп 1 за наявною тя
гою Pw ). Тоді м

Ггтіп e min{max[r^\ Г<г), Y<s>]} .

Для розрахунку гг користуються формулою

Для побудови границь необхідні такі вихідні дані:
- максимально допустиме експлуатаційне перевантаження nymax 

(наприклад, для винищувача nymox = 6» Д®1 Ж"40 “ 3,4, Д®1 
ТУ-І54 - 2,5, для ІЛ-І8 -2,5);

- залежність Cyagon = f (М );
- наявна тяга Рм = f ( М )н шС0П5І ;
- аеродинамічні характеристики CX(J = f ( М ), А = f (М ).

3.4.1. Границя по перевантаженню ґу = f(V )
Для декількох довільних значень швидкості при постійному 

перевантаженні nya = n^max за формулою (3.8) розраховують г£,у 
І будують залежність г*” = Ф ( V ), яка не змінюється з висотою,

3.4.2. Границя по СуааОп г£г) = f ( V )
' Визначивши за АС-8І для заданої висоти Н швидкість звуку 

ан І атмосферний тиск рн , для декількох значень числа М ви
конують розрахунки за схемою:

М- —- Суааоп (за вихідними даними) ---- - Vt = Мі -аи ——

_ Суд аоп-0,7 рнм( 5 -.(г)______
“nyQt "9 * 9VH^T7 *
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■ Mf QH

_______  Vi

jfcMiin. , (3.10) 
Г . -0гаппл J

кут крену

(3.II)

Схрі-Схр 
А

2

f ( V ).

ЧРі

Г<” 
2

будують залежність Г^е> ■ f ( V ).

3.4.3. Границя по Р rw = f (V )М J
Аналогічно попередній границі для довільного значення 

обчислення зручно вести за схемою:

♦ СХо, А , Рм (за вихідними даними)

' С*Рі = Ц7риМ’5

_Пио. _ 
а°‘ "Ч

Будують залежність е
Якщо всі три границі побудувати на одній діаграмі, то за 

умовою Г, а = max ( г0>, г1г\ rl5’І одержимо область допустимих
2 ООП t £ I 2 J

значень радіуса правильного (серійного) віражу. Мінімальне зна
чення радіуса F,д у цій області 1 с шуканим мінімальним ра
діусом віражу; Ггтіп = тіл { Гж3вп | (рис. 3.3).

Відповідний Гм тіп 
час виконання правильного 
віражу (повний розворот на 
360°) можна розрахувати за 
формулою

№* const

X капуст У„акУ

Рис. 3.3. Маневреність ЛА в го
ризонтальній площині (мінімальний 
радіус серійного віражу)

t_ . ^¥1/3.9)
г zmm v

ГІГПІЛ 
де Vrzmin- швидкість вико
нання віражу з іГгтіп .

Перевантаження при 
цьому

V

Т* « arc cos •
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3.5, Зліт ЛА

Зліт ЛА можна здійснити з розбігом вздовж злїтноГ'оСаДоч- 
ної смуги (ЗПС) або зі спеціальних напрямних за доїтомогсю стар
тового прискорювача. Довжиною злітної дистанції «вйМЙйТь від
стань» заміряну вздовж поверхні Землі від точки Початку руху ЛА 
з місця до точки» яка відповідає досягненню ЛА ’керованого польоту 
На безпечній висоті » л

Для літаків ’WbIWhoI’авіації згідно В нормами льотної при
датності (НЛП) прийнято = ЇО»7 а»

3.5.1. Зліт ЛА з розбігом

При зльоті ЛА з розбігом усю дистанцію зльоту можна поділи
ти надвІ ділянки:

■І. Ділянка розбігу від моменту початку руху ( V » 0) до мо
менту досягнення ЛА ШВИДКОСТІ ВІДРИВУ V^p . Згідно з НЛП

де Cuemox*" максимальне значення коефіцієнта аеродинамічної під
йомної сили ЛА, який мас злітну конфігурацію» тобто відхилену ме
ханізацію крила, випущені злїтно-посадочнї пристрої (шасі, лижі 
І т.Ін.), рс - 1,225 “/и».

2. Повітряна ділянка зльоту (ЦДЗ) з точки відриву ЛА від 
ЗІС до досягнення ним висоти W Cn » За НЛП на висоті ’Н1С/| швид
кість ЛА мас бути не менше Va :

(3.12)

C3.I3)V_ » 1,2v к «г Я* ' ’ ’ ге 5 ya тех

Ділянку розбігу розраховують Інтегруванням рівняння руху ЛА:

*P^xa-ftp(6^¥a)»

де fyp - коефіцієнт тертя кочення щасї вздовж ;ЗІГ» який можні- 
прийнята рівній '0*€2>і>0>04 у '.дйвмф. pyty nd бетонній 3..., 
0»О5. *• йй -ЗІГ» £407 * по ЗДШф грунту або ущільненому 
снії% ВД • ІММрМ Травім 4 = •» ■

Через те» Йо = V » довжина Дистанції розбігу 
dt
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dvf1 _ ____________ __
,рв‘5 2 J ~Р“М-Я5(С,а-ЬрСча) 

m

v
і
2 

О

Step

FdV* (З.І4)

m

R 
швидкість відриву пе—

де

f ‘ ~М-чІ"(С.а-і.1.СчоГ
Щоб визначити підінтегральну функцію, треба задати закон 

керування, кутом атаки на ділянці розбігу, який дасть змогу знай- 
ти Сдо, І* С^а • Наприклад, у діапазоні швидкостей 0... V 
< V, -5.c«V2^Apcsc“^„ 

реднього стояка шасі ЛА) кут атаки мо-кна прийняти рівним стоянко
вому оС > осст • у діапазоні VR ... він відповідає опти

мальному, для якого Cseept . , де А - коефіцієнт відхи
лення злітної подари.

Якщо закон зміни кута атаки відомий, то для декількох до
вільних значень швидкості V, у діапазоні V... Vj . визначають 
підінтегральну функцію, при цьому для ТРД значенні тяги знаходять 
за висотно-швидкісною характеристикою для н = 0 1 V- . Якщо 
на ЛА встановлено W , то тягу на швидкості V- - 0 обчислюють за 
співвідношенням,

% " °^оРсПС^4’ 
де коефіцієнт тяги «св знаходять Із гвинтової 
відповідного секундного числа обертів гвинта п, І А = 0; 
діаметр гвинта.

ДЛЯ ІМУ Р# МОЖНа ВИЗНаЧИТИ КОРИСТУЮЧИСЬ залажяаотт.и

Po-H050(l8,7-9.5h)^-, (3.16)

Де Pq “ тяга гвинта у ньютонах; Ng - потужність на валу гвинта 
у кіловатах; п - число обертів гвинта за хвилину (можна прийня
ти л « 700...1200); п Е 0,65...0,7 - ККД гвинта; h - відносний 
крок гвинта. За статистикою при v«o Кп = = із...20 н/кВт
( Ко- якість гвинта). ° Ne

(3.15)

характеристики для 
); D -
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то
та

Якщо тепер побудувати підінтегральну функцію р => f ( V*), 
шуканий Інтеграл знаходять як площу, обмежену функцією F 
віссю абсцис.

Довжину дистанції розбігу можна'визначити наближено як
4*0.8 - f ’

Jc₽ (3.17)

де Jcp “ -------®-- П>^а' “ середнє значення при-
I m Jifi

скорення на ділянці розбігу.Величини, що входять до формули
(3.17), визначають для^ V = 0,75 І Суа - Cyeopt .

Довжину повітряної ділянки зльоту L^j знаходять з умови 
балансу енергії ЛА. Зміна енергії ЛА на ділянці набору висоти 
Нсп дорівнює роботі дотичних до траєкторії сил, що діють на 

ЛА:
? ’ ' І t

+т9Исп - -] (P-XjdSxfP-Xa^L^j.

ЗВІДКИ *

L . ^(V* т9нсл . , .
(Р-Хоїер ’

де ( Р - Ха )ср = др^ - середнє значення різниці між силою тяги 
та лобовим опором на повітряній ділянці зльоту:

др - ^P<vtidp)^PCV<>
■ ср ' 2 " ■ .

*
ДР(УщР)-РСУца,)-С,.-Цц-5 - ■

. -• : 2 PS " '
ДР(У.)"Р(Уг)-Сх0^- 5 - ♦

' ї! 5
Повна дистанція зльоту

4л “ ^ро»5 *(3.19)
За ПЛП потрібна злітна дистанція

4л.л = -,IS »д* , (3.20)



З»5<2. Зліт ЛА з напрямник з прискорювачам

Припустимо, що під час руху ЛА вздовж напрямних кут атаки 
ДА 0, Якщо кут між напрямом тяги прискорювача та поздовж-» 
ЖМвіВІссю ДА дорівнює _ ф , а рівнодіюча усіх сил повинна бути 
спрямована вздовж цієї осі, то

■ /. Є

де - кут тангажу. ЛА$. •" тяга прискорювача.
Якщо початкова ділянка траєкторії ЛА прямолінійна, то рів

няння руху ЛА

Зробимо заміну

да •• швидкість. ЛА в ківді зльоту (в момент закінчевдя робеод 
прискорювача)^ Жр, * йуедм-тяга двдхуед ДА, ..зд в&едав&до ед* 
радній швидкості Ч /у* ,

.... Швидкість V, вибирають з умови безпечності польотуї

' ¥**1^^^*^аий<.

Після Інтегрування рівняння (3,21) одержимо

(3,22)

де Б , Рприск р _ Рср
rnpuwt Q Ч» G ‘

Як®° t • t, » то згідно з формулою (3.20) потрібна тяго» 
озброєність від прискорювача дорівнює

Рприск"/005'^ + (‘gtT ~ Pep” ^2^* 5ІЛ. <3.23)

Залежність висоти польоту від часу
. Н - fvsmfrdt ■■ ain^''t ■ <3-24>

І г
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йоцо задати висоту польоту ЛА » кінці зльоту н 0 , напри

клад» Н ж Нзд» 10»? м аба # ■ 25 м» одержимо потрібний кут 
тангажу;

. (3.25)

дагчае tj - параметр» який довільно агдають (кілька секунд)} 
V Розраховують эд формулою (3»2&), _ за (3.23) І
^прцсм * 4 * Черва те» по драдада перевантаження

РпОмСж 
~ P°&W»b висновок пре цожлидаість використання

Такого прискорювача. Якщо щэиокореэдч НО відповідає вимогам про
ектувальника» беруть ІЦ»'

Кдасвэду. ЦООЄЩ5У ЛД мояед роаділдтд на ДВІ ділянки - повіт- 
PW WW« ад ЖІДЯЙВД нро^ІГУ вздовж злітно-поса- 
доэдо! смуг»(ЗІЕ>, Швидкості Д в- То.чці цродьоту стандартної пе- 
реююда ( V'5, >ад > момент дотику ЗІГ ( - посадочна ШВИД
КІСТЬ.) НОРМУПТЬ. J ЗГІДНО а ШШД приймають кил«

Л-М'С,.,. (3.2Є)

ХэдрІД Vrr»Mb теор « (3.27)

mV** - «иос
V«ua т»ор ж І "р^С^лгах ’ Суа W<W " МаКСИМвЛЬНв знаЧ9Н“ 

ня коефіцієнта аеродинамічної підйомної сили ЛА в посадочній кон
фігурації.

Повітряну ділянку посадки можна розрахувати енергетичним ме
тодом. Запивемо рівняння балансу енергії у точках початку та кін
ці ЦДП:

^■сл 7 55 ^адя'Д ^ср' (3.28)

де Есп = гппос-5Нї+5^^Ь- - повна енергія ЛА на початку ПДП; 

Епос ~ - ак2Уа9С- - повна енергія ЛА в кінці ЦДП; Н3 - висота 

стандартної перешкоди на посадці (згідно з ШЛИ Н$ « 15 м).



ШШ - дистанція посадки (проекція ПДП на ЗПС), ДРср - середня 
величина різниці лобового опору І тяги ЛА на ШШ, що визначаєть
ся як

*noc
де PVj , Рупос беруть Із висотно-швидкісних характеристик 
двигуна:

Тоді
(3.29)

•V,

x.(v»)-c,,££-s

X І V ) ■ С ftX'W. с + ^(H^nocS) 
AqVVmc/ с*в 2 і s

2 .

т ж .Еці ",
"А" дРср

Довжину пробігу знаходять Інтегруванням рівнянь руху ЛА: 

m V X і'Ппос dt ж -ха"Чв (гппое

звідси

І жі dV
ПР 2 J (^посЭ-Уа)

0

■ пое
F.dV* (3.30)£ 

г
оmnoc

£1лм_ ■fjg - зведений коефіцієнт тертя

( Ц « 0,2...0,3).
Інтеграл (3.30) обчислюють графоаналітичним методом, зна

чення Г2 визначають для декількох значень Vj у діапазоні 
0... , аеродинамічні сили знаходять для стоянкового кута
атаки.

У перлому наближенні

L « ^мс 
*

(3.31)



63 
да і (тпк9-^ср) _ Хоа>*>?,еВ-.К<уае.

mnoc mnoe *

хаср ж —5 кап- аеродинамічна якість для вС^ j 
^ср в 3 fss^noc 9 ’ ^аср* j ^иоеЭ'

Посадочна дистанція

t-noc “ ^пдп *Ln₽- (3.32)
Потрібна посадочна дистанція за НД

Лмс.пж ^’6? ^*пос‘ ' (3.33)

3.7. Перерваний та продовжений зліт
Під час зльоту ЛА з кількома двигунами можливий вїдказ час

тини з них. Сучасні тягоозброеності дозволяють у випадку відказу 
до п’ятидесяти відсотків двигунів продовжити або перервати зліт, 
якщо вистачить довжини злітної смуги. У першому випадку зліт на
зивається продовженим, у другому - перерваним.

Критерієм для вирішення питання, чи можливо продовжити по
літ, чи його необхідно перервати, служить критична швидкість прий
няття рішення VK(tm . Пе така швидкість, при якій у випадку 
відказу пятидесяти відсотків двигунів можливе як безпечне про
довження зльоту, так І його Припинення у межах 3ED.

Лля визначення задають декілька значень швидкості 
відказу V у діапазоні (0... ). Лля кожної Із заданих

розраховують дистанцію розбігу ( LpOi6.np0a ) 1 пробігу 
( 1"яроБ. nepq>8 ) за формулами (3.14), (3.30). При цьому необхід
но зменшити тягу на 50<» змінити межу Інтегрування "0" на ’ V^” 
для продовженого зльоту та врахувати дистанцію, яку пройде ЛА 
вздовж ЗПС до моменту відказу [ розраховують за формулою (3.14)] 
з межами Інтегрування’О* та VgW|t . _ ____________

При обчисленні LnapppA npoff необхідно вважати, що льотчику 
для прийняття рішення треба приблизно три секунди.Тому розрахо
вують шлях,пройдений ЛА за три секунди з прискоренням,яке відпо
відає тязі Р« 0,5Pw. За цей час швидкість ЛА збільшиться
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+ 3j = У'віак * Полальше Інтегрування за ^формулою (3.30) ви
конують з межами Інтегрування О...( Vgia )-.

Будують залежності £ роЛом>= м\«ІД ), L„ , 
’ ( V€<aK )ф Точка перетину визначає І так^вдиу^ба

„ ««, . (рис. 3.4). rts>

ЗК

лансовану довжину ЗПС - L„ 
/і

AM»

і
ЛО/Л» J

Улл V 
а

Рже. 3.4. Характеристики перерваного та продовженого 
зльоту

3.8. Дальність І тривалість польоту ДА з ТРД

Для визначення дальності L та тривалості польоту Т не
обхідно як вихідні дані мати вжсотно-явидк^снї Р е f (н,М), 

С е = ,М ) та дросельні Се = f ( R ) характеристики 
двигуна, а такожаеродинамічні характеристики, наприклад, у ви
гляді Сх « f (М ) І А = f ( W )-. Tpede також знати початкову 
тпоч кінцеву -ткія маса 1А при ОДЬотІ на дальність.

Якщо режим польоту заданий {)»То годинна витрата па
лива (у кілограмах на годину)

Wp-Ceap, (3.34)
кілометрова витрата палива 

q .Л*. 
“км 5,6V * 

тут тяга Р дорівнює потрібнії тазі для горизонтального прямолі
нійного усталеного польоту на заданому режимі 4Э р# = 
" ♦ -4т- • Якжо на цьому режммі наявна тяга Ри , то
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міра дроселювання R = . Визначивши за дросельною харак

теристикою для знайденого значення величину відносної питомої го
динної витрати палива Се , розраховують питому годинну витрату, 
для дросельованого двигуна:

С,еар«СеСе.
Дальність польоту ЛА складається зі шляху, пройденого ЛА 

в проекції на земну поверхню на ділянках набору висоти Lнаб , 
маршової ділянки LM та ділянки при зниженні LSH:

+ LM + LiH- (3.35)
Дальність у кілометрах І тривалість польоту в годинах на 

маршовій ділянці знаходять відповідно за формулами
’Вши ЛІПОЧ

I am _ ( 3.6VK dm
m’J =J qCeap m

dm«( Ff dm, (3.36)

®?поч 'Рпоч
> І dtn

HJlIOM 
dm _Г с , 
~ J F2dm> (3.37)

К

тКІН ° ЛІНІЯ
де К - аеродинамічна якість, потрібна для горизонтального пря
молінійного усталеного руху ЛА зі змінним значенням маси Із за-

даними Н І М ; F, = ; F »; т - мит-
: дСеаргп 2 gceepm

тєве значення маси; а = Q - швидкість звуку на висоті польо- н
ту.

Щоб розрахувати дальність 1 тривалість польоту, використо
вуючи залежності (3.36) 1 (3.37), потрібно знати програму польо
ту. З великої кількості можливих програм розглянемо два випадки 
польоту:

І) на постійній висоті з постійною швидкістю (або числом 
М ).

2) за оптимальною програмою (наприклад на максимальну даль
ність).
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3.8.1. Політ ЛА на Н = Const з м = Const

Розрахунки ведуть у такій послідовності:
- для заданого режиму ( М , Н ) за вихідними даними знахо-
Ь..А • Р, . С. . а, . р, і

- задають кілька значень маси ЛА лі - у діапазоні т 
... 5 1 КІН *

поч
- для кожного значення маси т- визначають підїнтегральнї 

функції Ft І Рг за схемою:

mi“*Cyari- V Mjs “Схаг-СХо+АСгаг. —_4 
" ихаг

РПІ" “^е ” ‘"Ceapt “ Се‘Се ——

—— F. •» -АбМаи К». __ - _ Kt . 
gCeapi-mi 2 gCeaPi. mi ’

- будують залежності F( = f ( m ), F? = f ( m );
- знаходять площі, обмежені цими залежностями та віссю абс

цис; ці площі відповідно дорівнюють шуканим LIT.
м м

3.8.2. Політ ЛА за оптимальною програмою

Для визначення оптимальних режимів І відповідних до них 
Tmqx 1 необхідно:

І. Задати декілька значень чисел М у можливому діапазоні 
чисел М польоту.

2. Для кожного фіксованого значення КЦ задати кілька зна
чень міри дроселювання Jj » I; 0,8; 0,6; 0,4; 0,2.

3. Для кожного з прийнятих £ розрахувати:

- коефіцієнт Сха = q $ < Ри<( - наявна тяга на ре

жимі , н - II км - береться за вихідними даними двигуна р - 
атмосферний тиск на висоті II км); '"

“ коефіцієнт аеродинамічної підйомної сили, який відповідає 
знайденому значенню CXQ:

Г Ж -/ СхО ~ Схп ‘
UyQ • д ’

да Сх0 . А беруть за вихідними даними;
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- аеродинамічну якість

К «

. - питому годинну витрату галива для задроседьованого двигуна 
< Се= Се ( М(, II и>. се - f(J ), с^- с Е 
хідними даними); .

- функції f » -A*? MqK. f = К
’ 9 Севр ’ '* 9Сеар

4. Побудувати сім’ї залежностей і « f ( R ) 
І окремо f2 = f( R )н t І провести обвідні 
КПЯВйТ. *

«const 
ЦИХ сімей

5. Користуючись обвідними сімей f, a f ( R ) І f » ( Я ), 
ГмТИ ” відповідні до них ( м t , it t )

■ Mopt ’ *opt 'г ’
6. Розрахувати максимальні значення дальності та тривалості 

польоту за формулами:

і «(Дб Мрк\ і тпоч
max \ 9се8р /max^пткін 5 (3.38)

Т - (___к \
tnax \ 9 Се 8р/max “п лПкім (3.39)

\ 9 Севр /max ’max » 9Севр/ma* 2max •
7. Для визначення профілю польоту ЛА на максимальну дять- 

ність або максимальну тривалість треба:
- задати кілька значень маси ЛА гпкін ... m ;
- для кожної маси знайти атмосферний тиск на"висоті польо

ту за виразом

Рн" к£§рЕ ’ (3’40)
де Р„ - атмосферний тиск на висоті II км; К , ,Р , 1? - аеро
динамічна якість, наявна тяга та міра дроселювання, що відпові
дають першому або другому оптимальному режиму польоту;
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- користуючись АС-8І, визначити за виразом (3.40) висоту
Н , яка відповідає знайденому атмосферному тиску;

- побудувати залежність Н = і (m ).

3.9. Дальність І тривалість польоту ЛА з ГМУ

Для ЛА з ІМУ годинну та кілометрову витрати палива визначи
ти Із співвідношень

«•«>

q . ЧгоЭ (3 42)
Чкм- 3,6 К Q 5,6V (3-42)

де q - ККД гвинта; Ce - питома годинна витрата палива,
—ВЕ-ІЛйДЗЗаІ------- • Ne - потужність на валу двигуна.
кВт-год (на валу)

(3.43)

На маршовій ділянці польоту дальність І тривалість, згідно
з виразами (3.41), (3.42), будуть, відповідно, 

'?<w т,си.п f 5,6 КП d
J Ceap^m 

’’ХіН

‘ Т = --5-S ..dm.J VCeapgm
ткіи

У наведених формулах дальність одержують у кілометрах, три
валість - у годинах, але для цього величину Се треба задати в 

—52------ , тобто розділити —52------- на 1000.
Вт-гол кВт-год

(3.44)

Розглянемо задачу. Задано висоту.польоту Н та швидкість 
V (або число М ). Визначити дальність L , тривалість польоту Т 

І режим роботи двигуна П* . Вихідні дані див. у підрозд. Д.І5.4.
Задамо кілька значень маси mt ЛА в діапазоні ткія... 

••• тпоч 1 визначимо потрібні для горизонтального прямолінїй- 

ного усталеного руху значення Cyar = jryt2 ■ » sa полярою -
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відповідні Сgar ~Cxa ’а аеродинамічну якість К •= Cyar /CXQ* 

За умовою рівності потрібної та наявної потужностей

ft “ ^ха 2 До? т] Л5 » Const ■ Л5.

Використовуючи цюзалежність, задамо кілька значень ККД 
гвинта Т) І для кожного Т] побудуємо на гвинтовій діаграмі кри
ву р = f( й ). У точках перетину цих кривих Із т|= const та
ких самих ККД знайдемо величини р . Л . що відповідають кожному 
Т] , визначимо пс = та умовну потужність на валу двигуна 

N. ж ЯХ- 4-. Дня кожної пари Пг І N~ при заданих Н І V 
с к q ь с -

обчислимо з характеристик двигуна питому годинну витрату палива 
Се І величину . Побудуємо залежність -у1- = f ( Пс ), 
користуючись якою знайдемо (-^-Y І л* . що відповідає

' /’Кп \ ' Визначивши величину для кожного значення маси гть ,
. А Се /шок

дальність І тривалість польоту знаходимо графічним Інтегруванням:

L ж I dm «І f.dm, (3.45)
J gm \ Се /max J 1 

ткй

тпоч , rJ1<wh
ТЧ Ф^Л^тах^'і f2dfn' (3,4б) 

де п* = f(m ) дає режим роботи двигуна у функції маси ДА. По
слідовність розрахунків наведено в табл. 3.1.

Якщо не потрібна велика точність, для наближених розрахун
ків можна вважати, що К * Kmax • ^e“Cemin’ Л = °'8, У 
цьому випадку маємо:

L = [ «0,294Ln(3.47)
J gmCe 1 Лїкіп

пг,кін
п^поч 

T-] 

ткін

1 
gmv

-^-dm = 0,0815 к rnox in m now
(3.48)
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Та б л и ц я 3.1

Визначення дальності та тривалості польоту ЛА з ІМУ

m ••• І^іюч Примітки

Суаг Суаг = 2mg/(pHV2S)

Сха
3 поляри для заданого М залеж
но ВІД Суог

К К = Cyan /CxQ

ЛА
А5

-дТ х Cx>nst ж Cxa 2іБг 
і - число двигунів

п 
А
А

3 гвинтової характеристики для

\ Le/max __________

Лс Пс= V/( DA )

Ne

a) 
Z
N 

u> c*

Се
3 характеристики двигуна для 
заданих Н t V , nc , Ne

. ft
£ x. 3.6 / Kn\
'( gm \ Ce/max

2 gmV \ Ce/max

3.10. Визначення характеристик набору 
заданої висоти польоту на дальність

При проведенні розрахунків характеристик набору висоти 
зручно користуватися рівняннями руху ЛА в енергетичній формі 
(Д.6). Тоді дальність польоту LHQg . витрати палива штноб 
І тривалість tHoS на ділянці набору висоти можна визначити 
співвідношеннями: ы

"Є2 
і f dHe .Імв6 “J п»а ’ 

Н'г.иЛЧ 3600*7 Пха 

Het а

(3.49)
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Не»

-dHt,

де м .УотЗоп . и вН + _їі. о 
®* 20 ’ ег м 2о ’ тілдол-| о 5С я

- мінімально допустима швидкість прямолінійного горизонтального 
усталеного польоту; Нн , VH - висота та швидкість на початку 
маршової ділянки польоту на дальність. Висоту початку набору ви
соти умовно вважаємо рівною нулю.

, Прим І т к а. Згідно з НЛІ АП-25 зліт, тобто повна 
включає власне зліт інабір ЮЛ м) плюс почат

ковий набір висоти 450 м. При досягненні Н = 450 м ЛА приймає 
польотну конфігурацію. Забирання шасі починається на висоті 
яї § механізації крила - 120 м. На висоті 450 м швидкість 
ЛА V > 1,25 V36 , де = Vmi/)Teop у польотній конфігурації.

Щоб розрахувати LHaS . тГно5 . tMo5, необхідно задати 
закон зміни швидкості за висотою до моменту початку маршової 
ділянки. Таким законом може бути оптимальна програма набору вис^ 
ти (див. п. 2.10.І, 2.10.2), доповнена на кінцевій ділянці, якпц 
кінцева точка не належить оптимальній програмі, наприклад, набоЧ 
ром висоти з постійною швидкістю.

Обчислення за формулами (3.49) зручно вести в табл. 3.2.
Кут нахилу траєкторії на ділянці набору висоти можна визнач 

чити Із співвідношення
„ О Рм *Ха

Ятна5

Визначення характеристик набору висоти
Таблиця 3.2

И Н(= 0 ... Нн Задають у діапазоні О...КН

V V нав __________ Vh
Згідно з прийнятим законом 
V(Н ) набору висоти

Не НЄ н 2g

За стандартною атмосферою 
для Н; АС-8І

________ Тиск на висоті Н (АС—81)
м М = v / ан
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Закінч е н и я т а б я. 3.2

н Н, = 0 н„ Задають у діапазоні 0...
Сх0,А f(М)- вихідні дані

*0 Хо« СХо0.7рнМг5

тн=тъА(1-'%ы JL), 
И у ЛГЇ**н 1

ГПТ.Н8 = (0,08.. .0,09) тЗА

Xi хі = А(тмд)г/(о,7рнмг5)

Ха Ха=Хо+Х4

р„ Р„ = f (М , Н ) - наявна 
тяга (див. вихідні дані

пха V
Р -X nxav = ■" -fe V 

xa g

1___
Г'ха'^

АНе

\nxav/cp

AtHaS діно5х (nxav)cp AHe

Д ^наб aLh<>5 * Cn^Dcp’ дНе

L к наб

H

^наб
H
?, AtHaB

С-е Ce= f (H ,V ) - за характе
ристиками двигуна

Рм<е

ДГПт.наб
Лт^Вж(Пхаузб00)ср Д He

171 т.н об 2дтт.ноб
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Примітка. Якщо на ЛА встановлено двигун з гвинтом, 

то в залежностях (3.49) І в табл. 3.2 'замість Р- се треба взяти 
Ne• Се .

З.ІІ. Визначення дистанції передпосадочного зниження ЛА

Скористаємося рівняннями руху ЛА в енергетичній формі. Тоді 
дистанція зниження

Нег ,
І f COS6SH dHe 

SH=J nXQ ’
. v? Не' мг

де нЄ1= н 5 + > нег= Нк + -gg- » Н5 , v5 - висота та

швидкість ЛА на початку заходження на посадку (згідно з НЛП АП-25 
Н5 = 450 м, V5 > 1,25 Vmj,n теор = Г,25 V,. , V - швидкість

поАьотна ° •*
звалювання ЛА в польотній конфігурації); Нк , Vk - висота та 
швидкість ЛА в кінці маршової ділянки польоту на дальність.

Через те, що cos8,u=—Із- ,
то 

нее
I ef K3H'dtie СК5Н )ьр / u || X

J і _ /_М ~ < f И • (3.50)
Неї \Xq/ \ Хд/ср

де ( Кзн ) - 0,5 ( К9н к - KJH 5 ) - середнє значення аеродина

мічної якості ЛА на ділянці зниження; Сц .н и \:
°>7Рнк інС-5

CXQk=CXo + AC2 .н • к » CjP3 • С с ткиі 9 
aJ ІНЛ Схаь' Sa* 0,7рн5М*5’ 

г -с +Ас2 • Р - Р<нх.Ук)^РСна,Уі)

Є-хак’ а7РиК^5*с*» а7р,смгь5 .
Хаср~ 2

Повна дальність польоту ЛА визначається сумою

Ln ® L +• L на§ + L5H , (3.51)

де вхідні величини відповідно розраховуються згідно Із залежнос
тями (3,38), (3.43), (3.49) І (3.50).
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4. РОЗРАХУНОК МОМЕНТНИХ ХАРАКТЕРИСТИК, 

СТАТИЧНОЇ СТІЙКОСТІ ТА КЕРОВАНОСТІ ЛА

4.1. Вихідні дані для перевірного розрахунку
Будемо вважати, до в результаті проведеного раніше аероди

намічного розрахунку ЛА відомі:
_ ХрДД т положення фокуса ЛА відносно носка САХ крила у 

частках САХ як функція числа М польоту,
- k ж і ( М ) - коефіцієнт гальмування потоку в області 

ГО
ГО;

- С* го “а « f(М ) - похідна коефіцієнта аеродина
мічної підйомної сили відносно кута атаки з урахуванням Інтер
ференції з фюзеляжем ( 5го” хаРактеРна площа якщ0 пох1дна 
Ізольованого ГО відома С*а ь го , то орієнтовно врахувати Ін
терференцію ножна введенням коефіцієнта Kj0 за формулою

с?.„ ■ Cj.ur.- Ks, ,

- середній діаметр фюзеляжу в області ГО, Lro - розмах ГО 
разом Із фюзеляжем, або за виразом Суаго = уа и.го ’ •.

де [Ь^О,2--?|ЧГ • 1 ° - звуження консолі

ГО; мвдп то розміщене на вертикальному оперенні, то = 0 ;
- X - положення центра мас ЛА відносно носка САХ у част

ках САХ (якщо Ят не задане, то орієнтовно його значення прийма
ють за умовою забезпечення мінімального запасу поздовжньої ста
тичної стійкості ЛА по перевантаженню на дозвукових режимах вп = 
—XFAA ♦ Хт , ЯКИЙ дорівнює -(0,02...0.04) для маневрених ЛА, 
-(0,08...0,12) для маломаневрених ЛА. тобто Хт « XFAA -|6П| );

- m а ■ f ( М ) - коефіцієнт поздовжнього моменту ЛА 
при нульовій підйомній силі;

. 6* - ітпгітгяя кута скосу потоку за системою крило + 
+ фюзеляж відносно кута атаки;

- Фст - кут установлення стабілізатора;
- аі ■ f (М ), £в» f ( М ) — кути атаки та скосу потоку 

при нульовій ПІДЙОМНІЙ СИЛІ.
Крім цього, відомі геометричні характеристики:
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- Sro - площа ГО (звичайно 5x1 г О,15...0,3);

- Lro - плече ГО (відстань від центра мас ЛА до чверті Ьдго 
для дозвукових ЛА або до половини Ьдге для надзвукових ЛА);
- S , Ьд - площа та середня аеродинамічна хорда крила з 

підфюзеляжною частиною;
- 6Ь - площа руля висоти (можна

“ sro " площа шо обслуговується рулем висоти разом Із 
площею руля.

ЦІ вихідні дані потрібно навести у розрахунково-пояснюваль
ній записці.

Для визначення моментних характеристик, статичної стійкості 
та керованості ЛА розраховують:

- відносний статичний момент площі ТО:

прийняти 5k ,о

-похіда . f(M ):

- похідну

"иго ” "^го ^го ап> >

■*<«>=

де П — коефіцієнт ефективності руля висоти. 
Наближено Пь можна визначити так: 
для М < І

(4.2)

(4.3)

ПЬ* у "s’” 
• эго

для М > І
$ьль «
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4.2. Моментна діаграма рівноважних режимів польоту

Ця діаграма являє собою залежність коефіцієнта моменту від 
коефіцієнта аеродинамічної підйомної сили для горизонтального 
прямолінійного усталеного руху при нульовому значенні кута від
хилення руля висоти, тобто

тглл • f(cyar)nya -<
5Ь « 0
н « const

Щоб побудувати таку діаграму при відомій масі ЛА та фіксо
ваній висоті польоту Н , задають кілька значень чисел М по
льоту (або швидкості) у діапазоні Mmin20n ... М max. Для 
кожного числа визначають:

- коефіцієнт підйомної сили, необхідний для забезпечення 
горизонтального польоту на заданому режимі:

mg
СУаг1" О,7рн М* 5 5

- коефіцієнт лобового опору;
■ Сх0СМі) + А(М^уагі ">

- коефіцієнт моменту від тяги двигуна, спричинений.незбігом 
лінії дії з центром мас:

m а, сл°гА..:.ЇЕ.,
де Ур - плече тяги Р двигуна відносно центра мас, 
крила (знак минус, якщо момент пікіруючий);

- коефіцієнт поздовжнього моменту

ЬА - САХ

• Рис. 4.1. Моментна діаграма 
рівноважних режимів польоту

«Cyan. *тгр(МіУ <4.4)

Потім будують залежність

тал = І ( Сцаг ) (рис. 4.1). 
сЛА *
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Якщо задано кілька значень центрівок ЛА, такі розрахунки 
потрібно виконати для кожної центрівки.

4.3. Балансувальна діаграма відхилення рулів висоти

Балансувальна діаграма - це залежність балансувального від
хилення рулів ВИСОТИ ( аЯЯ ЯК0Г° m ZAA = кІН0Ма“
тичних параметрів руху V , М ,Cj або від параметрів Суаг . оС .

Розглянемо послідовність розрахунків балансувальної діагра
ми вигляду

ft = f(M).
ЬЄАА

Діаграму будують для фіксованих значень маси ЛА, висоти по
льоту, центрівки. •

За умовою ’
ГИ НАД = rnZOAA+(^T“^AA')C,yor + rnKrl>‘^го +те V т*Р “ G

одержимо

5 Ж- Н^РАА* (*Т~Хрла)С¥°Г * ГЛИП>‘ * т*Р , 
ЬЕаа ГП^Ь

2

да с*°г ж о/ГмЧ* • Якщо не задане’ його
ним нулю. ' ГН

Послідовність розрахунків така:
- задають кілька значень чисел у діапазоні

(4.5)

беруть рів-

М тіл Зоп • * *

- для кожного Мі за вихідними даними та результатами роз
рахунків похідних ггф» , пї?го знаходять т2олд( Mt), ХРЛА » 
= f (Mt ), mJ* ( Mt ), m’HMj), СХо( Mt ), А ( );

- розраховують
r . т9 ■_, CyQri ОЛРНМ?5

^хагі = (-хо(Мі) + А(М-і) £уагі > 

Схагі* Ур .
тгрі= ЬА ’

знаходять
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5 ж - ГПі«м^і)'*[^т~^л»(Мі)]Суогі, ■»m*™(M t )Ц>Г0 + m tpii 
Ьблаі my(Mt) ;

- будують залежність (ряс. 4.2) 5, = f ( M ).
DSAA

Рис. 4.2. Балансувальна діагра
ма відхилення руля висоти

Якщо ЛА мас суцільнопово- 
ротне ГО, то потрібне балан
сувальне відхилення ГО визна
чається за формулою

Ф•’ГОБАЛ ~

ж - Л1^ОАА^^Т~ХрЛд)Суаг»тгр 

т*
г (4.6)

4.4. Міра поздовжньої статичної стійкості ЛА 
по перевантаженню та швидкості

Для характеристики здатності ЛА зберігати перевантаження 
та швидкість польоту при їх змінах під дією зовнішніх випадкових 
збурень використовують числові показники - міру (ступінь, запас) 
поздовжньої статичної стійкості по перевантаженню та по швид
кості бу , - які визначаються Із співвідношень

__ ll)s 
с т 1

, «■’>

" 5Г-Х₽«Л • "С. <1.15...1.55);

В„ ..-SE- ; mJ. Mu.. . т-1мд. 
- ’ < ">fl > • SkUA.
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Умовою статичної стійкості по перевантаженню та швидкості 
с від’ємні знаки O*n І <5V , тобто 'О.** 0» 0*

Складова у виразі (4.7) враховує вплив на поздовж

ню статичну стійкість ЛА його демпфіруючих властивостей, які ви
являються за наявності кутової швидкості обертання ЛА О), . 
Величина ця, як правило, невелика, 1 нею можна знехтувати.

Щоб оцінити статичну стійкість ЛА на різних режимах польоту, 
розраховують та будують функції ■ f ( М ), 1 я f ( М ).

Вихідними даними вважають залежності х FAA ■= f ( М ),

mzoaa “ f (м ). 

кілька значень чисел
Qn ( М j ) та бу ( 

тм ж д^голл , 
їоаа ам

гЛ» f (М ), 5.,. - f (М ). Задають 
£ ООЛЛ

Мі 

Мі

(

польоту, для кожного Мі знаходять 

) за виразами (4.7), (4.8). При цьому
X )и ж ЭХРАА 

FAA ам
( т*ь Г

ж —(rnSb) визначають як тангенс кута 
ЗМ v г '

відповідно m
®и М ■ М( і 5ЬМ1 - бмавсімли.

нахилу дотичних до кривих 
» f (М ), m*k « ,f (М ) 

значення відхилення рулів

висоти для заданого режиму 

( Н , Мі ), Суа х Суас • 

я mg /(0,7 рнм? $ ). Будують 

залежності бп “ f ( М ) та

<5у= f (М ).
Приблизний вигляд цих за

лежностей для надзвукового ЛА 
подано на рис. 4.3. На ділянці 

АВ ЛА статично нестійкий по 

швидкості.

Рис. 4.3, Міра поздовжньої 
статичної стійкості ЛА по пе
ревантаженню та швидкості
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4.5. Балансувальні зусилля на штурвалі 

керування рулем висоти ЛА (або стабілізатором)

Зусилля, які льотчик прикладає до штурвала керування рулем 
висоти або суцільноповоротним стабілізатором (СІЮ), визначають
ся за виразом

<4.9) 
де кш - коефіцієнт передачі зусилля від штурвала керування до 
руля висоти, його величина змінюється у межах кщ = І,5...2; 
Мш - шарнірний момент руля, висоти (або СІЮ).

Величину Мш можна обчислити як

Мш = тшЗьЬькго4, (4Л0)
Де ліш -коефіцієнт шарнірного моменту руля висоти; , Ьь - 
площа та САХ руля висоти; kro- коефіцієнт гальмування потоку 
біля ГО, q = 0,7 рн Мг .

Коефіцієнт шарнірного моменту

(4-П)

де похідні m^uro І ги^ь можна оцінити за формулами: 
при дозвукових швидкостях обтікання ГО

■чз'12-fe (1 - 3’6-ч-)с5>™■

- -0.И [і - 6.5(-^-)Ы]с“го, (4.12)

Sa, 
де ~ 0,25...0,28;

Sb
при М > І

тш •-<4ЛЗ)

У наведених залежностях кути обГо І 8^ потрібно брати у 
радіанах.

Необхідно пам’ятати, що кут атаки ГО

о<го = оС + , (4.14)
Дв оС = С^аг + с<0 , £ = £0 + ос , 4>го - кут установ-

суалА * 
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лення ГО, а кут відхилення руля висоти слід брати рівним 
балансувальному куту для режиму польоту, що розглядається.

Звичайно задають кілька чисел М Для фіксованих висоти Н 
І маси ЛА m І для кожного ІУЦ розраховують зусилля на штур
валі керування.

Будують залежність Рь = f ( М ). Розрахунки зручно вести 
користуючись табл. 4.1.

Та бл и ця 4.1
Розрахунок зусиль на штурвалі керування рулем висоти

м Мmtn Эол **’ Мтах Примітки

^уоАА

<-'К+ф 
оС0
&о

Вихідні дані за аеродинамічним 
розрахунком ЛА

Оуаг Cyan 3 m9 /(0,7 рм М‘ 5 )

оС оС = (Cyan / С*алд ) + об0

£ £0+ £

о< ГО О^ГО = + 'А'О ~ £

<го За формулами (4.12) або (4.13)

За формулами (4.12) або (4.13)

А = 6*ьбал (за балансувальною 
кривою або формулою (4.5))

% тшсГПш '°^Г0 + гпш>,^ьбал

мш Мш « тш5ьЬькГ0Я

Рь . ___________ = ~ щ М щ

Якщо ЛА мае СПС, то зусилля на штурвалі керування можна в/, 
значити так: Рк = -к... • М... , О щ Ш 

де
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*?БАЛ - балансувальне відхилення стабілізатора; ^ст - кут ус
тановлення стабілізатора (при нейтральному положенні штурвала 
керування); Ьдго- САХ ГО; х FrQ - безрозмірна координата 
положення фокуса ГО відносно початку САХ ТО, в частках САХ ГО.

Розрахунки ведуть для кількох значень М у табл. 4.2.

Таблиця 4.2
Розрахунок зусиль на штурвалі керування СПС

О"* да ■ ■ • • 
Н -

м МтіпЗоп*** ^тах Примітки

иуалл 
Суаго 

о<0 
£о

Вихідні дані

я q = 0,?pHM2

Суец. ■ 1 Суаг 3 ПіЛАд /(0.7рн Мг5)

ОС оС в ( Суаг / С*оаа ) * оС0
£ (Ь N

 
С* О
 + 

■ 

!ї.
* 

і*
. А
 

L.
Ч>БАЛ

4L. ■ f ( М ) - балансувальна 
* діаграма

Вихідні дані
мш За формулою (4.15)
А Рь » - к ш М ш

4.6. Розрахунок тг0ЛА
Якщо' коефіцієнт поздовжнього моменту ЛА при нульовій ПІД

ЙОМНІЙ силі не задано, наближено його величину можна визначити 
як

пг'галАжтиокр*гпгоф*гпаомг*тіоха+ гп»оп>’ (4.16) 
де тгокр- складова коефіцієнта тЇОЛД від крила; тгоф - те ж 
від фюзеляжу; гп€0МГ- від мотогондол; лпг0Хв- від опору несимет
ричних частин ЛА (ВО, ліхтар, скидні баки тощо); тгоп) - від ГО.
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Якщо крило мас симетричний профіль І нульове скручення, то 
для нього тгОіср« 0. Для крила з несиметричним, профілем у не
стисливому ПОТОЦІ

<гпго«р)нест = - (0.007...0,0004 Яf )? . (4.17)

при М < Мкр 
( т \ (^«ркр^ест , 

■ г0КС,)ст

де f , - відносна увігнутість профілю та її положення віл
носика профілю у частках хорди.

Складову від Фюзеляжу тгоф можна визначити, користуючись 
залежністю

(4.18)

(4.19)г* • д 
'"га,--ТьГ<Х’-Х”^“Р'

це Суц - похідна коефіцієнта підйомної сили фюзеляжу ВІДНОСНО 
иута атаки; XРф - відстань від носа фюжеляжу до його центра 
реку; Хт - відстань від носа фюзеляжу до центра мас; кут
встановлення крила відносно поздовжньої осі фюзеляжу;Зф " мак— 
зимальна площа поперечного перетину фюзеляжу.

С°аф І ХРф беруть з аеродинамічного розрахунку ЛА або 
вбчислюють згідно з наведеною нижче методикою. Звичайно ■ 
г (і...з)°. . ■ ;-ч.

З невеликою похибкою похідну dya<p можна знайти як суму 
дохідних від носової та кормової частин фюзеляжу;

С* я: с/* 4-е* (4.20)Ьуо<₽ vyoxoc '-уакорм* 4
У загальному випадку на дозвукових швидкостях незалежно від 

числа м та форми носової частини лобового регульованого повіт- 
розабірника маємо . ~

cJ,„0ce2<1-nU^2^i’V\7)(l’VT)lHoc’ (4-2І)

де S = (гіцт /dH >2; ^цт ■ лІам9ТР центрального тіла у площині 
входу у повітрозабірник; Ф - коефіцієнт витрати повітря (на 
розрахунковому режимі роботи повітрозабїрника <? = !); 7]Нос “ 
звуження носової частини фюзеляжу (менше одиниці). На надзвуко
вих швидкостях польоту величина Суа-нос залежить від форми 
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носової частини І параметра х н = Vm2-i7 А нос (А нос - подов
ження носової частини). Якщо носова частина фюзеляжу конічна 1 
не мас повїтрозабїрника, то

^Ос = 2(і-0.2ХнЄХн)с05г|5о, (4.22)

де ро - половина кута при вершині конуса ( pQ = 0,5/Лноо)* 
Для носової частини з криволінійною твірною (оживало, пара

бола) без повїтрозабїрника

С*нас = 1,65+ 0,35 (І + 2 Хн )2 Є“2Хн. (4.23)

Якщо носова частина мас лобовий повїтрозабїрник, то
. ,__ _ пг

• і4-24)
н

де 8уанос£/ "" величина» «° знаходиться за виразами (4.22) або 
(4.23).

Для кормової частини

п’и м<1; (4-25)

м '(4,26)

де Хк’7мм7 АкОрм . L*0-2-
Положення фокуса фюзеляжу

* ~ to (р*4- . у + С”4 . х ") (4.27)
Л₽ф~ рос V-уанос л₽нос ьуокорм АРкори'‘ 4 

у»ч>
Величини, що входять до цієї залежності, можна визначити Із 

співвідношень:
для конічної частини з повітрозабірником

Х_ -т(2“П -rf )Л**Л • (4.28)
₽нос 5' Інос Інос' ІЛф »

для форми з криволінійною твірною з повітрозабірником

’ X -h-4(2-n *0,75лг Лнос/ • (4.29)
^fhoc і 15 ' Інос ’ Jhoc/J /Аф >

для затупленої носової частини без повїтрозабїрника

X »-А /у (4-30)
FHOC 3 ИОС/Лф-
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За відсутності повітрозабїрника в залежностях (4.26), 

(4.29) Иное я °*
Для кормової частини

1-°-5• <4-ЗІ>

Коефіцієнт тгомг (дм мотогондол) визначається, як І ml0(>.
Коефіцієнт моменту тангажу окремих несиметричних елемен

тів ЛА та зовнішніх підвісок, який зумовлено лобовим опором цих 
елементів, знаходять за формулою

т <*с>о>ам>. у (4.32)
тгоха ЗЬА Зет ’

дЄ ( Сха'5 ) ~ добуток коефіцієнта лобового опору окремих елемен
тів ЛА (лїхтяря, ВО, скидних баків та Ін.) на їх характерну пло
щу (поперечний переріз); У gem “ ®ІДстань в^д лінії ДІЇ сили 
лобового опору елемента ЛА до oct 0Z .

Складова коефіцієнта m І0Г0 горизонтального оперення ви
значається за формулою

(4-М’ 
де об , £ - кути атаки та скосу потоку при нульовій підйомній
силі крила ° Ф - кут установлення стабілізатора. Коли ГО Су
міщене на фюзе^жі, £0~ (І...І,5)°, коли на ВО - £0« (0...0,5) . 

Якщо кут Ф не задано, його розраховують за умовою рівнос
ті поздовжнього моменту ЛА нулю, коли ОЬ « 0. У випадку керова
ного стабілізатора цей кут відповідає нейтральному положенню 
штурвала керування стабілізатором на режимі польоту, найхарактер
нішому для заданого ЛА, наприклад крейсерському ( НКрС ,МкрС)»

Послідовність розрахунку Ф^ :
I) визначають для вибраного режиму

Cgar =G/(°.7pX5)i

2) за умовою тгАлх G П₽И = Ф = 0

[тгокр + тЮф * т 20Ха+ГП20ГО* 

гпіго
. _ - ~ (4.34)

+ тюр * ^Чаг ° °"
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Усі величини, що входять до залежності (4.34), потрібно 

розрахувати для вибраного режиму (наприклад, Мкрс . Нкрс). 
Після визначення окремих складових будують сумарний графік 
т20ЛА “ f (М h

5. ДЕЯКІ ПИТАННЯ ПОЗДОВЗНЬОЇ ДИНАМІЧНОЇ 
СТІЙКОСТІ ТА КЕРОВАНОСТІ ДА

5.1. Дослідження власних динамічних характеристик ДА 
у поздовжньому короткоперіодичному збуреному РУСІ

Вважатимемо, що вихідний режим - горизонтальний прямоліній
ний усталений рух, рулі керування фіксовані. Надамо зрівноваже
ному ЛА деяких початкових збурень, а потім дамо можливість ру
хатись самостійно.

У цьому випадку рівняння короткоперІодичного етапу збурено
го руху у варіаціях можна записати так:

-азгдос-а55 Ді> +Д1І1 »q,

'доС-0„ДоС - Д<Р '0;
" (5.1)

па Л PcOS<* +Yg
гг mV

п мї
’ a іг’ її U55

О.?р„мг , MJ = m^a- SbA ,

• X, - х,„ 5ЬА , mJ = mJ Ьд 
■ V •

’ т?лА-^ф * ткАА в-^апЛо(1’15---1,55)’

= т**7’ • , І» ~ 0,04 1гт , І - повна довжина
т2АА 'им V 1

да, т - маса ЛА.
Після визначення динамічних коефіцієнтів Огг, aJ2, a55
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для досліджуваного режиму (нариклад. крейсерського Н , М^), 
розв’яжемо систему рівнянь (5.1) операційним методом.

Задамо збурення у вигляді ненульових початкових умов 
Д<*0 / 0, Д1^ « 0 (можна взяти ДоСваІ°...3°).

Запишемо систему (5.1) в операторній формі: 
(3 -агг)о< - ЗІЇ • До£0, 

-аігсС +(5г-а„5)т>-0.
Тоді розв’язок (5.1) в зображеннях має вигляд

де

"аА2

-5

(3‘-О553)
- Фг-(а«*а„)з * (аага35-ам)]-5-Р(з)>

(5-а«)

P(S)»5 ’■(аг2*а45)3*(аггС(і5”аіг) ж5г* 2/1^5 + ;

Пь..2ы12л; Я.'-(а«а„-а„);

Отже, в зображеннях

Д<*0(5 - огг) s A(S) , 
Sz*2n.S + Q^ S P(5) ’

О Q

x
S-P(S)
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Розв’яжемо характеристичне рівняння Р ( 5 ) = 0. Знайдемо 
його корені: 

Чи—

Якщо корені дійсні, то остаточний розв’язок має вигляд

Apz/f), A (S) еМ (5 2)Ao£(t)-p,(Me p,(sje ; Ю.С?

AT?(t)«AoioaM + S) p.(s^f? Si P*^)6 .’ (5,3)

де A ( s,) = До<в( 5, - a„ ), A ( S2 ) = Дос0( 5г - a„ ); 
P' ( 5, ) « 2 5, + 2 nt, P' ( 5г ) = 2 5г + 2 D b .

У тому разі, коли корені комплексно-спряжені типу 5, г »
» сС t pt , І =

Aot(t) = Nie^cosfpt + MQ ; (5.4)

Д^(І) - Доб0а5г[^г +N2e*ttcos(ptt.'P2)] , (5.5)

де оС - - Пь . р = V©* - П® ‘; N, = 2Vd‘ + bf ; % = OTCtJ;

A(S,) Д*0(</+рі.-а5а) .
P'(S<) ’ 2 (rZ + pt ■* Пь ) "U,+ b,t’

N^2yat»4bf; 4>2=arct5-^;

_________j________ » a + Ь і 1______ __ _______ 1________  . г г ’ 5,P'(5,) " (oc+pt)p'(oc+pt) ’

Q________1 . l_______ qc .
г" 2(pW)’°*' р(ргтоСг)

Кути <p( , <Рг слід брати в квадрантах, що відповідають 
знакам Q, , Ь, І Ог , Ьг> як доказано в табл. 5.1. Якщо 
припуститиг що при t =0 Дсб=д<х І ^гдс(«о, то Ч1 = arсід^-, м =_^я. 

u w f op 1 Cos*Ff
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Та б л и ц я 5.1

Знак а,. аг Знак Ь, , Ьг Квадрант
Нт— J.......... . ....... - ■ "■ "

+• '+ ■ 1
* " ■ и* • - • -

•1У
.. _1 / '■

: . ■ + ... П’
г ‘ ш

Як видно Із розв’язків (5.2) - (5.5), дійсним кореням ха
рактеристичного рівняння відповідає експоненціальний характер 
Збуреного руху, комплексно-спряженим -коливальний характер Із 
денною амплітудою.

Одержаний розв’язок дає змогу визначити основні власні ди
намічні характеристики ЛА у вільному збуреному русі:

а) абсолютний коефіцієнт загасання

п ..сс.Ма, (5.6)
пь 01 2 2mv 2і2 ’

б) власна (опорна) частота коливань при нульовому демпфіру
ванні ________

’ <s’”

4е е . т^° .
л г р • Г р&Ьд

в) відносний коефіцієнт загасання (декремент загасання)

’■2і (5-s)
г) стала часу

т’-^\ (5-9’

д) час зменшення амплітуди в два рази

JL693. ; (5.10)
°.5 ПЬ ’ •
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Якщо хоренІ характеристичного рівняння дійсні, то характе- 
рнотики (п.п "ж - Г) не визначаються.

5,2. Наближена побудова функції ДсС(і)
Щоб наближено побудувати зміну варіації Act » f ( t ), по

e) час загасання (зменшення амплітуди в 20 разів)

ж) 
вань за

колова частота коливань ЛА у збуреному русі (число коли-
2 Д секунд)

(5.12)

' з) період коливань ЛА у збуреному русі (в секундах)

Тж^г-і (5.13)
Р

І) число коливань ЛА до повного загасання

П , = Діяв.» в0,47В-j- ; (5.14)
108 Т 21СПЬ пь

І) частота власних коливань (в герцах)

f. C5-1S)

й) частота коливань ЛА у збуреному русі (в герцах)

(5.16)

трібно:
- визначити час зменшення амплітуди коливань у два рази

t . JBJSSL , період коливань Т » Лг- » ®сув за фазою 
М |еС| . р

кооинуооїди в секундах At0--4>,/Ві
- побудувати за певним масштабом дві взаємно перпендикуляр

ні шкали (вісь абсцис - шкала t , вісь ординат - шкала ДсС );
- відкласти на шкалі t кілька разів величину t05 право

руч 1 один раз ліворуч від початку координат;
- перпендикулярно від шкали t в точках, що відповідають 

значенням - tA5 , 0, tM . 2t0s , 3tw , 4tQ5 .........вїдмїти-
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ти довжину відрізків вгору та вниз відповідно 2N. , .

N, N, N, . ‘ 1
2 • 4 •~8~’ ••• 1 побудувати обвідну коливального процесу 

(змінну амплітуду);
- в одержане обвідними поле вписати косинусоїду змінної 

амплітуди, починаючи з точки Ate »-*₽,"/ £ з періодом Т ; 
рлід пам’ятати, що в кожному Інтервалі Т при Ц ■ 0, -j*,Т 

|осинус кута відповідно дорівнює І, -І, І, а при tt •■p-j’ 
|осинусоїда перетинає вісь абсцис.

Одержана косинусоїда повинна перетинати вісь ординат (при 
t « 0) в точці Дос = До<0 (це початок збуреного руху) (рис.5.1).

Рис. 5.1. Зміна варіації дес у власному 
збуреному русі

5.3. Дослідження характеристик поздовжньої стійкості
та керованості ЛА при ступінчастому відхиленні руля висоти 

Розглянемо тільки короткоперіодичний етап збуреного руху.
'ус І в підрозд. 5.2, будемо вважати, що режим роботи двигуна по
стійний, швидкість польоту незмінна, зовнішні випадкові збурен
ні відсутні, вихідний режим -горизонтальний прямолінійний уста
лений політ. Збуренням вихідного режиму І є ступінчасте відхилен
ня руля висоти на величину •

Лінеарізовані рівняння короткоперіодичного етапу збуреного 
руху в цьому випадку мають вигляд



До£ ~ агг ДоС “ д'^ • 0;

,-а5гдсС-амд^ * ді>.аидБЬо, (5*Г7) 

Динамічні коефіцієнти aJ2, a5s. a„ визначають згідно з 

(5.1), а а„= —1—. , дв Мг=т^5ЬА , mJ.-к^Д п

І _ 5гр L рр . и /? ' + —
лго-----5ьТ^ ’ ЛЬр = Yspb ■ дозвукові режими; пь » Spt> -

надзвукові режими; Spb « Sp6 /%, $‘о - площа ГО, що обслу
говується рулем висоти. Якщо ЛА мас СІЮ, то пь = І.

Визначимо динамічні коефіцієнти для досліджуваного вихідно
го режиму І знайдемо залежність Дос = £ ( £ ) тим самим методом} 
як I у підрозд. 5.1. Нехай величина ступінчастого збурення дб. ■ 
« 0,5...2°. **#

Тоді система (5.17) в операторній формі 

(5*агг)с< - 5^ «0;
- 052оС •>• ( 5г - abb5)fr « Я». (5.18)

Розв'язок (5.18) у зображеннях:

де

« 5-Р(5);

₽(S) -5г“(ааг-юи)8*(аагаЛ5-ам).5г+2пь5* ^ ;

звідки

сС -
а35 &

S-P(S) (5.19)

Знайдемо корені характеристичного рівняння Р ( 5 ) ■ 0:
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51j2 - - Пь t Vn*-Q* (корені дійсні), або 5U - act pt , 

да oC - - nb , p - V^o~nb • * »V-jF> явно корені комп- 
дексно-спряхені,

Для дійсних коренів обернене перетворення Далласа вдрану 
(5.19) йуяа таким:

Доб(1). 2^0. + + ем . (5.20)
«о 2W пь) 25г(5г*пь)

Якцо корені комплексно-спрякенї, то

ДеС(і)«2м^г5ьв ♦Nse*t cos(pt ♦qQ, (5.21)
W9

да - значення варіації кута атаки після загасання пе-

рехідного пронесу ( досеет):

Ы5 - 2 VoJ + Ь|'; »₽s-arct8b .

аЛ>Ь.І =—-2*8 дб~ь0 ж _ _S»A_ амА&ь,°< ■ .
Л 2(«C4pi-X<*Ai>nk). 2(«<Чрг) 2pte%p*)‘’

Л дкА$>а l _ ^35Д^Ьо°^

ua 2^г+рг) ’ Die " гр(оі%р9 ‘

Визначення квадранта, в якому знаходиться кут , наведе
но в табл. 5.1.

Варіації Д0* , а також д 0 «= дф - д ©с на коротко- 
періодичному етапі збуреного руху не набувають постійного при
росту, тобто відносно цих параметрів ЛА нейтральний (властивість 
нейтральності). Залежності (5.20), (5.21) називаються перехідни
ми функціями.

Щоб охарактеризувати динамічні властивості ЛА як доповнення 
до параметрів п.ц. "а"..."й" пїдрозд. 5.1, можна додати:

- час спрацювання (час, протягом якого параметр перший раз
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досягав величини 0,95 ДоСусп1 ):

t ж g-Qrctq(l ~ )
Сспр* Г

аб° tcnp’Gh5^)1”

(5.22)

дв Т, в J- =Л/----- а — - постійна часу. Для аперіодичного
Ч V У*ЬД(УП

перехідного процесу час спрацьовування приблизно дорівнює часу 
загасання;

- відносний закид (перерегулювання)

б . ехр /_ ТІ V (5 23)
r \ і ло(^ст

- коефіцієнт використання маневрених можливостей ЛА

5.4. Наближена побудова функції Дсс( t 
при д5ь « Д&Ьд д const

Методика наближеної побудови залежності (5.21) така сама, 
як у підрозд. 5.2. Відміна полягав в тому, що вісь косинусоїди 

зміщується відносно осі 
абсцис на величину до^ст » 

0«еД 5k = —sS, уверх або вниз

відповідно за знаком дсС^. 
Слід пам’ятати, що залеж
ність проходить через поча
ток координат, тобто при 
t - 0 ДоС ( t ) ■ 0.

Перший максимум досягаеть-

доС*f«)np< ступінчастому 
руля висоти

(рис. 5.2)
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5.5. ДА як об’єкт автоматичного регулювання.
Передаточні функції та передаточні коефіцієнти

При дослідженні стійкості та керованості ЛА широко викорис
товуються методи теорії автоматичного регулювання (ТАР). При 
цьому ЛА вважають об’єктом автоматичного регулювання. Змінні, 
від яких за бажанням льотчика можна змінити траєкторію (такі, 
як 6S , ‘f . Pg . РУД. як 1 в ТАР. будемо називати 
вхідними величинами; кінематичні параметри руху ЛА ДоС. , ДІТ . 
Д0 . ДУ , ди)г .... - вихідними величинами. Зв’язок вхідних 

величин з вихідними встановлюють за допомогою так званих переда
точних функцій.

Передаточна функція - це відношення між операторним зобра
женням кінематичного параметра руху ЛА (вихідної величини) та 
операторним зображенням керувальної ДІЇ (вхідної величини) при 
нульових початкових умовах.

Розглянемо, як складають передаточні функції, на прикладі 
короткоперїодичного етапу поздовжнього збуреного руху. Передаточ
ні функції позначимо літерою W з подвійним підрядковим Індек
сом. Перший Індекс - вихідна величина, другий - вхідна. Запишемо 
вихідну систему рівнянь для короткоперіодичного етапу збуреного 
руху (5.17) в oneраторній формі при нульових початкових умовах:

(S-a„)oc -ь* «0;

-a„oc
s

де об , fl* , б , 0 . u)* , Пуа - зображення кінематичних парамет
рів. Розв’яжемо цю систему рівнянь методом Крамера, врахувавши 
при цьому, то о), ж Ь'й* , "0* • 0 + ■ л*а де* •

Одержимо:

Д S-P(S) ’
(5.25)
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0ж-215-
° P(S) \ * /

ц)_ ж aw( & ' a*Q. б
’ Р(5) ’

_ PcoSd+Y* аз5 к IV-—&--------тй'

„ р(5). 5«aV .О', п„ - - . Я>

■ Q.,0С1эд«- . . j
Відповідно до прийнятого означення передаточними функціями

будуть такі:

w -215-, 
р(э)

ш ж а»^~°гг) . 
ж з-Р($) ’

. „ <5'26’ 
w86 P(s) \ S /

УУ , g _ Q»5<S-°*e) . 
PCS) ’ 

. РеоасС+ХГ Qjs .
wt»y6 " G p<s)

Тоді рівняння (5.25) можна виразити через передаточні функ

ції ;
ж 9“WeS5; (5.27)

n^’Wn^'5-
Як видно з виразу (5.27), реакція ІА на парувальну дію ви

значається типом дії та виглядом передаточної функції.
Щоб визначити реакцію ZA на одиничне відхилення руля висоти 

в усталеному режимі (вхідна величина - одинична ступінчаста 
функція), необхідно у формулі для передаточної функції замінити
S на нуль. -

Меха, до якої прямує передаточна функція при 5 0, на-
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зивасться передаточним коефіцієнтом. Передаточні коефіцієнти 
позначають літерою К з такими самими підрядковими Індексами, 
як 1 в передаточної функції.

Якщо границя при З —0 не Існує, це свідчить про те, що 
параметр на короткоперіодичному етапі збуреного руху не набуває 
усталеного значення. Кажуть, що-ЛА за цим параметром нейтральний. 
У короткоперіодичному русі ЛА нейтральний відносно параметрів
дії1 та д0 .

Із рівняння (5.26) одержимо передаточні коефіцієнти:

(5.28)
к ; ж РС050Є + а

.о
Користуючись передаточними коефіцієнтами, можна записати де-

які показники керованості ЛА.
5.6. Показники керованості ЛА У поздовжньому русі

Як показники керованості ЛА часто використовують величини, 
що становлять відношення параметра^ який характеризує дію льотчи
ка (переміщення штурвала керування , зусилля, що прикладаєть
ся до штурвала керування Р^;відхилення руля висоти або СІЮ <Fcr» 
переміщення центра мас Хт , зміна числа обертів п або тяги 
двигуна Р ), до величини, що характеризує реакцію ЛА на керу- 
вальну дію льотчика (зміна кута атаки ЛА оС , коефіцієнта аероди
намічної підйомної сили Суа , перевантаження пуа , кутової 
швидкості обертання ЛА сог , швидкості польоту V або числа М 
І т.Ін.). Для назви таких показників вживають слово "градієнт" 
або "витрата".

Деякі показники керованості можна одержати користуючись за
лежностями (5.28). Крім таких показників керованість ЛА характе
ризують балансувальні криві з наведеними значеннями граничних 
відхилень рулів, а також наявне перевантаження та Ін.

Наведемо деякі показники поздовжньої керованості ЛА:
I. Витрата руля на одиницю перевантаження (або градієнт 

відхилення руля по перевантаженню):
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5ПУД d& ж —1__ , —Qq_ = gf) ^чаг. (5>29)
6 ЗПуа ДПуауст К Пуб ^ya'^js т2Ь

2. Градієнт відхилення руля по куту атаки (витрата руля по 
куту атаки):

Л „ _1— - = _ V£gn. . (5.30)
* К«6 Qj5 m*bq5

3. Витрата руля на одиницю кутової швидкості сог :

_........... = _ gn.mV„ . (5.31) 
« *48 оі5аг2 m^qS

4. Витрата переміщення штурвала керування на одиницю пере
вантаження (градієнт ходу штурвала керування по перевантаженню):

у"» ш - G°" , (5.32)
6 Кш т^5кш 

gns
да кш - - >пч “ коефіцієнт передачі зусилля від штурвала уп
равління докруля висоти. Величина х£у нормується. Із виразу 
(5.32) видно, що

бпУ
Кш = -4- > (5.33)

- ш Х.п« 
Б ‘

що Дає можливість визначити вимоги до Кш :
к - б-? <М ,ХТП ■ )/X?Mmax, 
rvU)fnm S тпз Ь max
Кштахж б? (М »*тпл )Z X?nnn •

Величини Xі? та XgSmln беруть Із норм льотної придатності.
5. Коефіцієнт витрати"зусиль на переміщення штурвала керу

вання (градієнт зусиль по переміщенню штурвала):

р*вК Ь G (5.34)
pg Ш гп| ь 8 s

Користуючись залежністю (5.34), вважаємо, що гідропідсилювача в 
системі керування ЛА немає.
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6. Градієнт зусиль на одиницю перевантаження:

Р у____ Ek—Qa . (5.35)

* ya It

Цей показник теж нормується.
7. Витрата зусиль на одиницю М (градієнт зусиль на штур- 

валі керування по числу М ). Якщо використати зв’язок 
“3^- = —• Де Р£ - жорсткість пружини завантажувального ме

ханізму автомата зусиль штурвала управління (в системі викорис
товується бустер), то

8. Показник динамічної керованості ЛА по швидкості:

«•*>

9. Наявне перевантаження:

пуам ’ ^пуа)о * А ^бтох » (5.38)
де ( пуа )о - перевантаження у вихідному програмному режимі 
(для горизонтального прямолінійного усталеного руху (n<p)fl ■ І); 
д^6тох“ максимально допустиме відхилення руля висоти.

Якщо кут відхилення руля висоти дорівнює д 5g0 , то в уста
леному русі (після закінчення перехідного процесу) параметри сС , 
co, » пи_ одержать прирістс з *•

Дс^уст ® ^о<8”д^о’ г

Д ^густ “ Ки>в8"Д$ів, (5.39)

, Д Л9уст « КПу5 • Д(йв.
5.7. Частотні характеристики ЛА

Динамічні властивості ЛА як об’єкта керування крім перехід
них функцій (5.26) можна оцінити за допомогою частотних характе
ристик. Частотні характеристики дають уявлення про здатність ЛА 
слідкувати за відхиленням органів керування. Вони служать також
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вихідним матеріалом для проектування та дослідження систем керу
вання. Фізичне розуміння частотних характеристик таке. Нехай ор
гани керування ЛА відхиляються за гармонічним законом

= A 6go-5intOgt,
Дв. д®60“ амплітуда коливань органів керування; cog - колова 
частота вимушених коливань.

Збурений рух у цьому випадку буде складатися з вільного 
(власного)руху, який швидко загасає, та вимушених коливань, які 
мають ту саму частоту u)g , що й коливання органів керування. 
Наприклад, для кута атаки

AoC(t) ■СІЄвС'**СгЄ*,* + A 5g()Nsin(GOgti-4’)( (5.40) 

де перші дві складові визначають загасаючий вільний збурений 
рух, третя складова - вимушений рух з амплітудою Afig -N та Із 
зсувом фази коливань Ф відносно фази коливань органов керуван
ня. Амплітуда та зсув фази залежать від частоти o)g коливань 
органів керування (вхідної величини).

Частотними характеристиками ЛА називають відношення ампліту
ди вихідної величини до амплітуди вхідної величини та зсув за фа
зою вихідної величини залежно від частоти <z)g вхідної величини.
тобто

(5.41)

Залежність N ( <*> 8) називається амплітудно-частотною характерис
тикою (АЧХ), а Ф( cOg) - фазочастотною характеристикою (ФЧХ).

Із ТАР відомо, що для одержання частотних характеристик ди
намічної системи необхідно у формулі для її передаточної функції 
зробити підстановку S ■ ісО .Модуль дістаного комплексного 
числа становить амплітудно-частотну характеристику, аргумент - 
фазочастотну.

Це означає, що , якщо передаточна функція W ( 5 ), то

W(iwg) = Re(u)6) +
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’ N (ц> t) -1 w (і«)в| - ^Re Cco6) +1 * (u)j), 

г , t ( ’i (5.42)
. 4> - arfl [w(io)g)] =arc^ •

У короткоперіодичному збуреному русі передаточні функції 
параметрів дос» дсбе , дл^а являють собою ланку другого поряд
ку, для якої

N (ц)б) « --^^—5-____ » (5.43)
У(і-ФгЛ<ф

^(ai^-arctg^^ > (5.44)

де К - відповідний передаточний коефіцієнт (для параметра ДоС

к = х ; пу° к в ч* в—
для Ц)г К = 5 = - aM-a„/Q* ); ф = - відносна

л
частота; £ = —*— відносний коефіцієнт загасання.

На рис. 5.3 наведено АЧХ І ФЧХ, побудовані при фіксованих 
значеннях £ . На АЧХ замість відношення амплітуд N ( о)& ) да
но величину А = = ■■■ ■■.'.' * ■ ■ , яка являє собою вїд-

к У(1-фг)%4$гф*
ношення амплітуди вимушених коливань вихідної величини при гармо
нічному відхиленні руля ВИСОТИ Д#£ = дбб sin a)gt до усталено
го значення вихідної величини при ступінчастому відхиленні руля 
висоти на той самий кут. Для параметра Д ос

д Е М(и>б)-Д^БП _ N(«J6) 
кос5 • Дбв0

АЧХ І ФЧХ можна зобразити на одному рисунку. Для цього для де
кількох довільних значень частоти вимушених коливань aJgj у 
діапазоні (0... ©о Знаходять значення Re [WCicdg)] I 

Im [W(ia)g)]. Одержані точки відкладають у координатах
( Re (ш ), Im(co )) І об’єднують їх плавною лінією, яку нази
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вають амплітудно-фазовою частотною характеристикою (АФЧХ).
Іноді при побудові частотних характеристик користуються ло

гарифмічним масштабом. Тоді такі характеристики називаються ло
гарифмічними частотними характеристиками (ЛЧХ).

Рис. 5.3. Частотні характеристики ЛА в короткоперІодичному 
збуреному русі: а - амплітудно-частотні; б - фазочастотні; в - 
амплітудно-фазочастотні; г - логарифмічні амплітудно,- та фазо
частотні

При побудові ЛЧХ користуються термінологією, запозиченою з 
акустики.

Якщо дві частоти відрізняються одна від одної у 10 m разів, 
тобто

і „
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то кажуть, що ці частоти відрізняються на m декад (дек). Якщо 
для двох амплітуд виконується співвідношення 20 Lg (yf-j - п , 

то N2 відрізняється від N, на п децибел. Якщо N. - І, то 
20 Lg Nj = nd6 .

Залежність 20 IgN від LQu)g називають логарифмічною 
амплітудно-фазовою характеристикою (ЛАЧХ) або Ш функції М(іш), 
а залежність ір від Lg u)g - логарифмічною фазочастотною харак
теристикою цієї функції (ЛФЧХ) або логарифмічною фазовою характе
ристикою (ЛФХ).

При побудові залежностей ЛАХ 1 ЛФХ на осі абсцис відклада
ють логарифм частоти, але розмічають вісь, як правило, не за 
І9 u)g , а за відповідними значеннями самої частоти ц)ь . На 
осі ординат для ЛАХ відкладають у лінійному масштабі значення 
^дб LgN ) та значення у градусах.

Наведемо приклад використання АЧХ І ФЧХ. Нехай режим польоту 
ЛА ( и , М ) відомий. Визначимо для нього І £ , користуючись 
залежностями (5.7) І (5.8). Задамо частоту відхилення руля висоти 
СО8 1 амплітуду atJgo . Тоді ф « .

Якщо АЧХ І ФЧХ відомі, за значенням ф знаходимо А ( ф ) 
І Ф ( ф ). За відсутності частотних характеристик А ( ф ) І 
ф ( ф ) можна розрахувати Із співвідношень (5.34) 1 (5.44), па

м’ятаючи, що при К - І;

N - А ( ф) « -==■.. .
У(Ьфг)г+4ф*|г 

Тоді амплітуда вимушених коливань

ДоС6им - А(ф)-Кеі8 д56о, 

а зсув фази у градусах - ср ■ ер ( ф ) 57,3.

5.8. Загальні вимоги до стійкості та керованості ЛА 

Характеристики стійкості та керованості ЛА повинні забезпе
чити:

І) максимальну безпеку польоту, запобігання виходу ЛА на 
недопустимі режими (в тому числі й при можливих відказах авіа
ційної техніки, в складних метеорологічних умовах, при можливих 
помилках у пілотуванні);
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2) найповніше використання льотних та маневрених мож
ливостей ЛА, які визначаються його тягоозброєністю та аеродина
мікою;

3) найбільшу простоту пілотування, щоб в усіх експлуата
ційних умовах від льотчика не знадобились виняткові здібності, 
надзвичайна увага та велике фізичне навантаження.

ЦІ вимоги необхідно перевести у технічні та обов’язково в 
кількісні показники.

При формуванні вимог до пілотажних характеристик, для ви
значення відповідності цих характеристик, вводять оцінки льотчи
ком ЛА за спеціальними шкалами при проведенні льотних випробувань 
В нашій країні користуються п’ятибальною шкалою R”. Розрізняють 
три рівні характеристик:

перший - найбільш сприятливі характеристики, які добре уз
годжуються з вимогами до польоту {відповідають оцінці R* = 
= 5.'..4,5);

другий - задовільні характеристики, що забезпечують вико
нання задач польоту з деяким зниженням ефективності та збільшен
ням навантаження на льотчика ( R* = 4,5...3);

третій - незадовільні характеристики,які не гарантують ефек
тивного виконання польоту через надмірне перевантаження льотчи
ка ( R*= 2).

На оцінку льотчиком ЛА визначальний вплив мають:
- характеристики статичної стійкості та керованості (перемі

щення штурвала управління, зусилля, необхідні для балансування 
та зміни режиму польоту);

- характеристики динамічної стійкості та керованості, які 
визначають характер збуреного руху ЛА, його реакцію на керуваль- 
ні дії льотчика як при енергійному маневрі,, так І при точному пі
лотуванні.

Існують державні та міждержавні вимоги до цих характеристик. 
Наведемо вимоги до декількох показників, узяті з норм льотної 
придатності цивільної авіації та деяких Інших джерел.

5.8.1. Статична стійкість та керованість

I. ЛА повинен бути стійким по перевантаженню ( Сп < 0) 
на всіх режимах польоту, а по швидкості ( в < 0) - на основ- 
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них режимах, де відбувається тривалий політ або потрібне точне 
пілотування. Допускається забезпечення цих умов за допомогою ав
томатизації керування (якщо автоматизація надійна та гарантуєть
ся її практична безвідказнїсть за рахунок дублювання та резерву
вання).

Щоб виконати вимоги стійкості, вводять потрібну міру стій
кості на розрахункових режимах, тобто умова стійкості по переван
таженню записується у вигляді | <5„ | > | (5 _ | , де СГП.Л_|
становить:

О,02...О,04 - для маневрених ЛА, винищувачів;
О,04...О,06 - для важких ЛА великих швидкостей;
0,08...0,12 - для важких вантажних та пасажирських ЛА.
2. ЛА мусить бути керованим на всіх можливих режимах польо

ту, що забезпечується можливим балансувальним відхиленням руля 
висоти (або СІЮ) з обов’язковим запасом відхилення руля:

S’gjan “ 0,1...0,15 рад,

а на режимі посадки 5г > 0,1 8₽ .
„ ,, ььап. ’ Б п»ан
3. Максимально допустимі зусилля на важелях керування 

(штурвал, педалі):
pg = 350 Н (рулем висоти),

Ре « 200 Н (елеронами),

рн » 700 (рулем напрямку).
4. Градієнт переміщення (ходу) штурвала керування на одини

цю перевантаження повинен становити: 

12...15 -ЙМ- «....xj од - для маневрених ЛА,
Пц

20...ЗО -Ж. - для неманеврених ЛА,

50... 100 -g- - для важких ЛА.

5. Допустимі градієнти зусиль на штурвалі керування по пе
ревантаженню потрібно брати згідно з табл. 5.2.

Для маневрених легких ЛА Pg* = ЗО...5О-~-. Якщо пуа<3, 
то Р.а = 125 (1-й рівень), Р?у ■ 190 (2-й рівень).

ьтах ьшах
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Таблиця 5.2

Рівень характеристик 
ЛА

р^ JL- 
6 max* ОД

РПу . -В-- 
8 mm ОЛ

Перший -IQ50- алв ---------сило 
"у*

' <127

265 більше 95

Другий , але
М 1

Г <190 

у 385
і Oyo “ І

більше 
Пуо-І

Третій 250 ІЗ

6. Градієнт зусиль на штурвалі керування по числу М :

- Р.м < ІООО -аё-ir - перший рівень характеристик, £ ОДеМ

- р” < 1800 -другий рівень характеристик,

- Р? а 2200 -sa-n- - третій рівень характеристик.

7. Відстань міг гранично-задньою та гранично-передньою цент
рівками повинна у два-три рази перевищувати заданий діапазон 
експлуатаційних центрівок ( XTnj-XTnn >(2.,.3)дх® ).

8. Градієнт відхилення руля висоти по швидкості

б* = о.оіз...0,02 .
Б . .

9. Градієнт балансувального відхилення руля по куту атаки - 
згідно з табл. 5.31

Таблиця 5.3

Величина Sj’ Схема ДА

-1,2 звичайна

1,4 "утка"

-2,5 без ГО
5.. .6 з поворотом крила
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5.8.2. Динамічна стійкість та керованість

І. Відносний динамічний закид (перерегулювання) С мусять 
не перевищувати 20-30*? для важких ЛА та 40-50^ для маневрених 
ЛА, причому меншим значенням відповідають ділянки польоту, які 
потребують точного пілотування (зліт, посадка).

2. Власна частота коливань (при нульовому демпфіруванні)f0 
не повинна перевищувати граничних значень f :о max

1-2 для важких вантажних ЛА, 
3-4 для маневрених ЛА, 

.6-18 для надзвукових безпілотних ЛА.

3. Частота демпфірування хороткоперїодичннх коливань ЛА f t 
, < ( 0,5...0,6 Гп • для великих ЛА,
’ [ 0,8...0,2 Пі - для маневрених ЛА.

4. Час спрацювання (час першого виходу параметра на 
рівень 0,95 від його нового усталеного значення):

Ч < І,5...2

Ц О...2.5

tcnp O...4C

. fomox * 
(в герцах)

с - для маневрених ЛА у випадку 
точного пілотування,

с - для маневрених ЛА на Інших 
режимах,

- для важких ЛА.
5. Число коливань до повного загасання 

п»ат <4.
6. Потрібне перевантаження на усіх можливих режимах польоту: 

п s f 2...2,5 - для важких ЛА, 
уалотр (4...6 - для маневрених ЛА.

7. Показник динамічної керованості ЛА по швидкості 
(табл. 5.4): j ■ < , м « .

Т а б л і ЦЯ 5.4

Тп с
Рівень характеристик

>-0,02 
> -0,05 

-0,08
перший 

третій
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Похідні Pv ж і х* = знаходять
о V u d V d V

як тангенса кутів нахилу дотичних до кривих наявних та потрібних 
тяг на досліджуваному режимі польоту.

Вимоги до перехідного процесу та частотних характеристик ЛА 
зручно зобразити на площині параметрів, наприклад, на площині 
( Qo , £ ) (рис. 5.4).

Рис. 6.4. Вимоги ДО характеристик перехідного процесу 
(приклад)

Остаточний вибір величин , £ здійснюється в результаті 
сумісного розгляду задач енергійного маневрування та тоншого ке-
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ДОДАТОК
У даному розділі посібника наведено додаткові до основної 

частини матеріали, які можуть бути корисними для студентів при 
виконанні спеціальної частини курсового проекту, дипломному 
проектуванні та при науковому дослідженні з динаміки польоту ЛА. 
Вміщено також деякі довідникові дані та українсько-російський 
словник основних термінів А динаміки польоту.

Д.І. Загальний випадок розрахунку траєкторії ЛА 
метолами чисельного Інтегрування

Найбільшу точність при розрахунках різних маневрів ЛА можна 
одержати, користуючись методами чисельного Інтегрування систем 
диференціальних рівнянь руху ЛА за заданими програмами руху та 
початковими умовами (початкові значення всіх змінних, що входять 
до системи рівнянь -* фазових координат).

Наведемо системи рівнянь руху ЛА в проекціях на осі траєк
торної системи координат у деяких окремих випадках польоту. Швид
кість вітру, вплив кривини та обертання Землі враховувати не бу
демо.

І. Політ ЛА з креном без ковзання можна описати такою систе
мою рівнянь:

I) m -Рсо9(<**фр)-Ха-Gsinflj

2) mV-^|--[psln(cCt4,p)+Ya]cosja-Gco50;

3) - mV 4т'СО50 ’[Psin(od ♦Ч’р) *Ya] sinfa;

4) ■ Vsinfl “ -dt ° dt ’

5) « V cos 8 cosV j



no
я

6> •-VcosflsinV; s (Д.І)

8)

9)

dV Усдг.9 .
d t * re ’
dm ж _ P-Ce .
dt “ ~ 3600 ’

IO)

П) nM0« -P^^-^p^Yq . 
' G

2. Полїт ДА з креном бе» ковзання (рівняння у перевантажен
нях):

11 -ЇГ-9<п.«-’«в);

« эг--^-('’9«а>»Го-авв).-^; <л.г>

зі - _ 9 п «.іnv» VcosS
dt Vcose 4а г,Е

Дані рівняння такі самі, як І рівняння 5 - II в системі 
(Д.І).

3. Рух ІА у вертікальнІ* площлнІ без крену та ковзання:

HvI) m- PcosCot+iPp) ~ха-йьіпв ;

2) mVg|--т^г- «Psin(oC*‘fp) *Y(i- Gco5e;

dH3)fp«VsinGi (Д.З)



III

4) 4т- • V“i8 ■>

5) -rim . _ Pc« . 
dt 3600

4. Рівняння руху JU у вертикальній площині бе» креку та 
ковзання у перевантаженнях:

dv

21 4f "V Спї»-“5в)і

dM
3) -gy ■ V sinS Ї

4)-lL.Vcose; (Д.4)

5) .___ Pc ft. . _ Ne’ce .
at 3600 ьбоо ’

A) 7* w __ v i
8 9 < гїуа - CO50)

7X n - Рсое(оС»Фр)-Хд
' '*xa 0 »

8) n - — -1-п.(^^р)^Уд .5

5. Pyx JU у вертикальній площині без крену І ковзання 
(незалежна змінна - Н ):

І) ж Р соз(<**фр) -Хд-Сьілб 
тУзіпб

? nSa G
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2) d8 ж Psin (а + ц>р) + Уд - G cos Q 
dH mV sin9 ’

dt ___ f_
' dH vslne ’ 0U5)

O-gL.CtjH;

5) dm ж _ Ne c'e ж______ P ce
dt " 3600Vsin8 ’ 56OOVsin0

6. Енергетична форма рівнянь руху ЛА у вертикальній площині 
бей крену та ковзання.

Якщо ввести узагальнений параметр - енергетичну висоту

Не - Н ♦ уд- - та врахувати, що ■ V* = nXQ-V , то 

рівняння у вертикальній площині матимуть вигляд:

TV dV 9(nxa-sin8) .
П вщ ■ n,o v ■ ’
2) dH _ sin9 .

d He nxa

-x dm _ P Ce 
dHe " " 3600 nxaV

ЦІ рівняння дуже зручні, якщо дослідника не цікавить форма 
траєкторії. Тоді рівняння для 8 можна не розглядати. Якщо ві
домий закон у = f ( Н )> то, припустивши, що созб«І, а 
sin 8-0, рівняння (Д.6) в енергетичній формі легко Інтегру
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ються, що дає можливість визначити: 

масу витраченого на маневр палива' 

?« л
m ж 1 І Ни»'т 3600 J nxav dHe’ 

Hao
час руху

. dHe 
‘■1

Hft0 
дальність польоту

He 
. f dtie 

’1 h*° * 
МЄО

7. Рівняння руху ЛА у горизонтальній ПЛОЩИНІ без

І) т^-Рсоз(о£*Ч’р)-хві

2) { Р5йг(ос + Фр) + Vo]<Wa= G ;

з) = m-[Рзіп(ос+Фр)+Уа]5іпуаі

dm _ Ne~ce , РСе
. dt* ~ 5600 3600

8. Рівняння руху ЛА у горизонтальній площині без 
перевантаженнях:.

I) ~3t~ *9nxa»

2)ПУа=-со$^;
dV у/ 9

3) J.J. = г = \j Пуа sin (fa ;
2

4) dff* - - РСЄ
dt ~ 3600

(Д.7)

(Д.8)

(Д.9) 

ковзання:

(Д.Ю)

ковзання у

(Д.П)



ІІ4

ЛМ ЙравИльного усталеного віражу П Хй •= 0. 
Радіус віражу

Vй
9^ -ї

Час вихований віражу
«. 2кґі
LStp v

Кутова швидкість розвороту

dV V■■■ * -• 11 ■ 
dt r\

(Д;І2)

(Д;ІЗ)

(Д.І4)

При проведенні чисельного Інтегрування програму руху часті
ше задають у вигляді:

І) режиму роботи двигуна (тобто вважають, що тяга, потуж
ність, оберти двигуна, питома витрата палива Се як функції ча
су, а також Н та v У вигляді висотно-швидкісних та дросельних 
Характеристик відомі);

2) однієї нижчеперелїчених функцій:
сС -оС ( t ), 8 - 0 ( t ), Пуа » Пуа ( t ). Г - г9 ( Н ), 
v - V (H), h-h(l), jfQ- fa(t ). nxa- nxe(t ).

( t )i
Аеродинамічні сили, що входять до складу правих частин рїв- 

нЯНЬ, Визначаються за кутом атаки, який для кожного варіанта 
програш розраховують по-свосму. Щоб визначити кут атаки, вико- 
рисТовуВТк друге (частіше) або перше рівняння руху. При цьому 
припускам В, Щб куТ атакВ малйй, ^р«-0, а Тому соз(<* + tPp 
sin. (dt + НРр) »<Х , Співвідношення для кожного Із варіантів 

програми наведено В Табл; Д.Г.
Для чисельного Інтегрування рівняний руху ЛА Вводять до 

форми Коші, тобто розв‘язують відносно похіднйх шуканих функцій 
(похідні повинні бути першого порядку), визначають число "зайвих" 
невідомих І задають програму (За чйслом "зайвих" невідомих зада
ють закон їх зміни). Знаходять початкові значення всіх змінних, 
що входять до системи рівнянь. Вибирають метод І крок Інтегруван
ня (0,05...5 с). Виконують чисельне Інтегрування (зручно - в таб
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лиці або за допомогою ЕОМ)? Приклад складення розрахункової 
таблиці для програми, заданої у вигляді Р « Р ( Н , М ), СЄ" 
= Се( Н , М ), ос = qC ( t ), наведено нижче (табд. Д.2).

Таблиця Д.І

Вид програми •ІдІввІднощеяня для кута атаки сС (або Суа )

оС ( t ) оС ( t ) - за програмою

fhtt) сС = tf( t ) - 8

9 (t) rn v 8 t G cos 9 
p * c* q s

Пуд (t)
n MO( t )-G 

°"P^a95

г » f (и )
* G cos 0

oC ж-5---- з;------p * p?a q S

v = v (н )
oC = Cya / » ДВ

Cya “ -/(P - GsinQ - CMoq5-mysip8^-)/Acj 5

z - ....G___________
cos;fa(PtC* ,^S)

nxa(t) Gya = J P~X%
3 V 40

У цьому прикладі чисельне Інтегрування виконувалось простим 
методом Ейлера.

Розрахункова формула для визначення функцій у кінці кроку 
Інтегрування простим методом Зйлера така:

Уп*і = Уп ’ (1Ub'.

де уп+ - значення функції в кінці ир,оку Інтегрування; уп > уп - 
значення функції та її похідної на початку кроку Інтегрування;
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h- крок (приріст аргумента).

Для уточненого метода Ейлвра
«Л6)

Метод Адамса-Штермера (метод трапецій) має таку залежність:

їін.івУп*-2<%.і*Уп)- (Д.Г7)

, Метод Рунге-Кутта:
%.,-9n+4<l<l*2'V2Ki"K«)' аю’

де 
к,-У(хп,уп)-уп.

Кд •у(хп+4лп+

К3 « У (*п + 4 • Уп + 4 ка) '>

к« » f (Xn *h, Уп + hК5).

Останній метод точніший з усіх наведених, але громіздкий 
через те, що для визначення Дикцій у кінці кроку Інтегрування 
потребує чотириразового використання рівнянь руху (метод четвер
того порядку). ,

. Т а б л и ц я Д.2
Приклад розрахункової таблиці для виконання 

чисельного Інтегрування рівнянь руху ЛА 
простим методом Ейлера

Зомер 
кроку 0 I 2 1 Примітки

Крок At At At

і 0 At 2 At

V Vo V,-V0+AV0 VV, *AVt

8 бо 6,- 80 + ^8, 0ж-Єі+А8,
Н Hq Ні-Нв*ДН0 ...

L___ Lo L, ■ .. . Ч* •••



117
Закінчення т а б л. Д.2

іомер 
кроку 0 І 2 ... Примітки

m то тг
ОС «*о За програмою

«но • • « .♦ ♦ • • . АС-8І
Ри Рно

М м0 М = V /ам
с*0

Вихідні дані 
як функції 
числа М

J

А Ао

—ГУ» (Суа )0
р V

За програмоюсе сео

я % Я = 0,7рнМг

Ya Yaa Ya = С^ЯЗ*
X a Xao Хав[Сх0+А(ф*)г]<]5
V L.A.... V«(P-Xa-Gsln0)/m
0 6 '(₽«:+Ya-Gcase)/mV
Й .....І°— Н = V sin 0
L ц L = VcosQ
rh гт>о ГП = - PCe/3600
ДУ ДУо AV = V-4t
де де0 Д8 = 6-At
дн дн0 AH = H-At
al ДЬ0 A L = L ■ At
Am дта дт= rn-At
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Д.2. Розрахунок основних ЛТХ ЛА Із застосуванням ЕОМ

Д.2.І, Загальні положення

Деяку частину льотно-технічних характеристик ЛА можне одер
жати з допомогою ЕОМ за каталогізованими програмами, розроблени
ми кафедрою аерогідродинаміки ХАІ І записаними на ЕОМ ERA-5M 
(аудиторія 227с літакобудівного корпусу). Детальна Інформація 
про програми, дані, шо вводяться та виводяться з ЕОМ, розрахун
кові формули та рекомендації до наближеного вибору необхідних 
для розрахунків величин наведено у навчальному посібнику [16} , 
Нижче подано короткі відомості, необхідні для роботи з програма
ми.

Для виклику та роботи з програмами необхідно:
І. Увімкнути ЕОМ у мережу, для чого на лівій панелі дисплея 

перевести тумблер (ВКЛ. - ВЬК) у положення < ВКЛ> . Після не
тривалого прогріву на екрані з’являється блимаючий курсор (сві
тна прямокутна пляма).

2. Перевести ЕОМ у режим роботи з латинським шрифтом, на
тиснувши клавішу <CAPS> на літерно—цифровому клавішному на
борному пристрої (на клавіші світиться сигнальна лампочка).

3. Натиснути клавішу < CR> • При ньому на екрані дисплея 
з'явиться знак " > ", який свідчить про те, шо ЕОМ готова до 
введення команд.

4. Набрати команду < НЕLu 101,22/10122 та ввести її на
тиском клавіші < С R > .

5. Після появи на дисплеї знака " > " набрати І ввести 
команду > @ D1NI0I<CR>.

6. Далі виконувати роботу з SOM у режимі діалогу шляхом 
введення необхідної Інформації на запит ЕОМ. Якщо при наборі 
цифрової Інформації вкралася помилка до введення її у машину 
командою <CR> , стерти її можна за допомогою команди <DEL>. 
Зупиняють переміщення Інформації на дисплеї одночасним натиском 
клавіш <ctrl><S>. Подальше продовження перемішання з’явиться 
при команді <CTRu> < Q> .

7. Для завершення роботи з ЕОМ ввести команду BYE <CR>, 
після чого тумблер "ВКЛ-ШК" перевести у положення "Внк".

При роботі з ЕОМ у режимі діалогу можливе проведення розра-
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хункІв за п’ятьма стандартними програмами A1POLARA. A1PROBA, 
AlFLtHT . AiLONQE fa AtStARt з ВИВеденйям результатів на 
екран* а також, за бажанням, з роздруківкою цих результатів на 
паперовій стрічці за допомого# Пристрою Друку — прінтера.

За програмою АіроіАЯА розраховуються для заданих чи
сел М на висоті польоту потрібні для прямолінійного усталеного 
руху з Фіксованим кутом нахилу Траєкторії значення коефіцієнтів 
аеродинамічної підйомної сиди CSd fa Лобового опору* Смв . Для 
горизонтального Польоту задають 8 » 0. Одержана Інформація у 
вйглядІ таблиці дає змогу Побудувати ПоЛЬотнІ поляри Суа » 
« f ( Сха ) н . сдпьі * При цьому foHKoio польотної поляри для 
фіксованої висоти буде ( Суа » С*а ) м-const • Якщо побудувати 

Суа = f ( М ) на ОДНІЙ ДІаграМІ 3 Слотах = f ( М ) та 
Суа Зол 8 НМ ), то У точках їй перетину можна визначити від
повідно мінімальне теоретичне значення числа М - МтіП теор 
І мінімально допустиме .

Програма A1PR0BA . дозволяє підібрати параметри турборе
активного двигуна (статичну Тйі*у PQ [Р0] І коефіцієнт стиску а 
компресорі Тїк [ РК] ДЛЯ забезпечення заДаййХ М тсіх [ммдх]та 
статичної стелі Нст (на бТДТйЧнІЙ СТелї енергетична скоропідйом 
нІсть V* = 0). Для кожного Із введених У ЗОМ значень І 
кількох висот з кропом в оййн кілометр* починаючи Із заданої ви
соти [hr] * на екрай або паперову стрічку виводять у функції 
числа М значення Наявної тяги (Р(кй)]та енергетичної скоро- 
пїдйомності [ VY»] У метрах На секунду» а також таблицю потрій
них тЯіЧ Ця інформація І Використовується при виборі значення It,, 
ЯКе забезпечує одержання Потрібних MmQx І . Hct .

За програмою AiflInT розраховують основні ЛТХ з вико
ристанням спрощеного методу тяг Жуковського-. Виводять таку Інфор
мацію:

І. Наявна тяга [Р] як функція Числа М Для фіксованих 
значень Н .

2. Потрібна тяга [РП] у функції М при Я - Const
3. Значення енергетичної скоропІдйоМностІ [VY»] V* « 

« f ( М ) к wConst ;
4. Максимальне значення енергетичної ск'оропїдйомностї 

V* [VYM] для кожної висоти [Н(КМ)1 з Кроком у 0,5 км 1 у глох u * .
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відповідні до V*max значення числа М набору висоти. За цими 
даними будують V*^- » f ( М ). Висота, на якій 0, - 
це статична теоретична стеля.

5. Енергетична скоропІдйомнїсть V* [ VY*] як функція 
швидкості набору висоти [у] дай фіксованих значень енергетич
ної висоти не £нЗІ • За даними таблиці будують залежності V*» 
= HV )HeeConst«

6. Інформація стосовно оптимальної програми набору висоти, 
яка відповідає v^n«l«i» «tnn»t та “ІиІ^алмому часу набору 
висоти.

Для кожного значення енергетичної висоти [М3 КМ j з кро
ком у 0,5 км виводять:

- висоту, ЧИСЛО М , ШВИДКІСТЬ (X И (КМ 
які відповідають оптимальній програмі;

- максимальне значення енергетичної скоропїдйомності 
[WM(M/C)1-,

- час польоту за онпашьшж програмою, починаю
чи з Нс = 500 м;

- наближене максимальне значення енергетичної висоти [нз]-

ЄЗалежності Н « f (М ) або Н » f ( V ) відповідають оп

тимальній програмі набору висоти, a W « f ( t ) - барограмі на
бору висоти.

Програма AfLONGE дає змогу розрахувати дальність І 
тривалість горизонтального усталеного польоту для кількох значень 
чисел М та висот. У програмі можна одночасно використати розра
хунки для чотирьох значень висоти Н або чотирьох значень почат
кової тпоч [мн] та кінцевої маси тпиін[мк] ...

Виводять:
- дальність польоту L [ L (.км) ] ;
- тривалість польоту Т ( Т ( СЕК) ] ;

- міру дроселювання тяги [P/pnom] ;
^ном

- аеродинамічну якість [ YA/ХА ] .

За програмою A (START розраховують методом чисельного 
Інтегрування характеристики зльоту та посадки ЛА, якщо задано ви-
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хідні дані та програму керування. Більш детально дивись працю 
[16].

Виводять залежно від часу зльоту (з моменту зрушення з міс
ця - до досягнення висоти 10,7 м) та посадки (від висоті 15 м - 
до повної зупинки ЛА на ЗПС):

- швидкість ЛА [ V (М/С) ] і
- дальність (координату X ) [х(М)];
- висоту ЛА над ЗПС Н [ Н(М>];
- кут нахилу траєкторії 9 [ ТЕ ];
- сумарну тягу двигунів Р[Р(КИ)];
- нормальну реакцію, що діє на шасі [N (кн)];
- тягу прискорювача [Р5<кн)];
- масу ЛА m [ма(кг)] ;
- число М [м]-,
- кут атаки об [ALFA];
- коефіцієнт лобового опору Схй[СХА];
- коефіцієнт аеродинамічної підйомної сили Суа [СУД];
- складові перевантаження у проекціях на швидкісні осі 

[NXA],[nYa];

- похідну -3^-[V5(M/C2)];

- похідну [теьО/с)].

Д.2.2. Про введення необхідного для розрахунків на ЕОМ 
числового матеріалу

Необхідно пам’ятати, що коли вводяться дійсні числа за фор
мою подання F , слід використовувати десяткову крапку. Крім 
даних про номер групи та прізвище студента ЕОМ у режимі діалогу 
запитує:

І. Масив значень чисел М [м] . Можна вводити до 14 зна
чень чисел М . наприклад, починаючи з М » 0,2 до 2,8. Але 
для учбових розрахунків з метою заощадження паперу 1 більш зру 
ного розміщення друкованого матеріалу на аркуші доцільно брати 
до шести значень чисел М , так, щоб охопити увесь можливий 
діапазон чисел М польоту.

2. Масив значень коефіцієнта лобового опору при нульовій
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ПІДЙОМНІЙ СИЛІ Схо[С.Х0] . Вводять ПОСЛІДОВНО для прийнятих у 
п. І значень чисел М •

3. Масив значень коефіцієнта відхилу поляри [А] .
4. Масу ЛА гп[МА] в кілограмах.
5. Характерну площу S[S] . Вводять площу крила з пїдфю- 

зеляжною частиною у квадратних метрах.
6. Стартову тягу двигунів Ро [Р0]у кілоньютонах.
7. Коефіцієнт стиску в компресорі 1ГК [ РК] .
8. Кут нахилу траєкторії в градусах 8 [ТЕ] .
9. Для програми AiPROBA :
- розрахункову висоту у кілометрах [HR] , на якій ЛА по

винен розвивати задану швидкість;
- розрахункове число М [MR];
- чотири значення Тїк [PHR] .

10. Для програми A1L0NGE :
- стартову питому витрату палива СЄо [ СЕ0] (якщо дані 

відсутні, можна взяти Се0 = 0,08...0,102 кг/(Н-год);
- до чотирьох комбінацій розрахункової висоти польоту [ н] 

у кілометрах, початкової [МН] та кінцевої [МК] маси у кіло
грамах.

II. Для програми At START :
- коефіцієнти СХо , А , Суа для ЛА у польотнІЙ конфігура

ції та малих значеннях чисел М ( М = 0,2...О,4); похідну 
потрібно брати у І/рад;

- нульовий кут атаки у градусах оС0 [AL0] ;
- масу ЛА на зльоті та посадці у кілограмах [ MA1 ] , [МА2];
- приріст коефіцієнта максимальної підйомної сили на зльоті 

ДСуаі [ DCYf 1 та посадці дСуаг[ССї2] за рахунок механізації 
(за відсутності даних у першому наближенні можна прийняти дСуаі= 
. 0,3...0,55, ДСуог =0,6...1,3); .

- приріст коефіцієнта лобового опору за рахунок випуску 
механізації та шасі на зльоті дСх01 [дсхі] та посадці дСхог 
[DCX2] (за відсутності даних можна взяти ДСхаі= (І...І,5)СХо , 
дСхаг - (І,5...2)СХо);

- коефіцієнт тертя на зльоті fтр[FTR11 та посадці 
fSB [РТК2](для сухого бетону f - 0,02. ..0,05, fM= 0,2. ..0,4); 
’ - положення важеля управління двигуном £ на різних ета-
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пах зльоту та посадки (можна брати на зльоті [RYBl] -
= I...1,4, на зльоті з одним двигуном, що відказав, | вуд = О»68, 
при заходженні на посадку [RYD2] та пробігу [RYD5J |мдж 
= 0,89...0,1, при реверсі [RYDR] £вуд = -0,055...);

- дані прискорювача при зльоті: тяга у кілоньютонах [081] , 
кут напрямку тяги [FH] у градусах, питома часова витрата пали
ва [ СЕ51] у кг/(Н-год);

- дані прискорювача на посадці: тяга у кілоньютонах [ Р52] , 
кут напрямку тяги в градусах [Fl 2]. питома часова витрата па
лива у кілограмах на ньютон за годину [ СЕ 5 2 ] .

д.з. Проектувальний розрахунок моментних характеристик, 
стійкості та керованості ЛА

За погодженням з викладачем проектувальний розрахунок мо
ментних характеристик, стійкості та керованості ЛА може включати 
одне або кілька питань з перелічених нижче:

I. Вибір параметрів горизонтального оперення за умовами 
статичної стійкості та керованості ЛА.

2., Формування контура бортової стабілізації ЛА виходячи їв 
заданих характеристик динамічної стійкості ЛА на одній або де
кількох висотах польоту. Сюди відноситься вибір необхідного поло
ження центра мас ЛА та потрібного значення передаточного числа 
демпфера тангажу.

3. Наближений вибір передаточних чисел демпфера тангажу, 
які забезпечують одержання заданих динамічних характеристик ко- 
роткоперіодичного етапу поздовжнього керованого збуреного руху 
(перехідної функції).

4. Розрахунок характеристик статичної та динамічної стій
кості ЛА для нових вибраних значень параметрів ГО та демпфера 
тангажу.

Розглянемо, як у спрощеній постановці розв’язують поставле
ні питання.

Д.З.І. Вибір параметрів горизонтального оперення 
та розрахунок граничних центрівок 

за умовами статичної стійкості та керованості
До параметрів ГО, які визначають задану статичну стійкість 

та керованість, належать: площа ГО Sr0 » площа рулів висоти 8g, 



124
плече ГО Lr(J . Щоб їх вибрати, а також знайти граничні центрів
ки ( Xтгп . ЯТГІ). будемо вважати, що аеродинамічні характерис
тики системи без горизонтального оперення БГО відомі, наприклад, 
в результаті обчислень на ЕОМ за стандартною програмою.

Виявимо зв’язок гранично-задньої та гранично-передньої цент
рівок з відносним статичним моментом площі ГО:

Гранично-задню центрівку ( XTrj ) визначимо як

Х„» Х.+ » (Д’І8)
TrJ 7Н П/ЛІП

де хтн - нейтральна центрівка; бптіп - заданий мінімальний 
запас поздовжньої статичної стійкості по перевантаженню.

Оскільки

- - чхтн р ’ (Д.І9) ,

XFAA “ Х₽5Г0 +*’reclre ХГО 1 )»

Суалл = ^yasro*^к+ф)^го»

то
х жб +Х +• ^га,аго^го( < ___

тгз °лтіп *FSro с* >к /
уавго*гоаго'-'

- -2*--(Д.2О) 
г

Тут Х___й - положення фокуса системи БГО відносно носка 

САХ у долях САХ, arc» d^.arfl » rr’e* - безрозмірна похідна, 

jU-2m/(pSbA ), АГо = Lro/( ЗЬА ), Sro=-^- = 

. 4* . Lre- іге/ьА . m?1 * -(i,i5...i,55)V^-aroAX.

* m?»
У першому наближенні складовою -*ц*- можна знехтувати.

Гранично-передню центрівку хтгп визначають за умовою до
статності рулів висоти для балансування ЛА на одному з гранич
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них режимів польоту - посадці, польоті на граничних ос на вели
ких висотах або польоті на граничних перевантаженнях.

Запишемо умову балансування ЛА на посадці а гранично допус
тимими значеннями відхилення рулів висоти:

тилл жтавго + ГТ>вго " в» 
да 

^гвго ' тгобго + (*тгл “^ябго) ^уаьго ’

^гго ж -кго®п) Аго * %о ~ ^к-нр'0^ ~^о грані ’

СуаБго ж Суавго (сС -оСо) > 

t ^6 гран 1 ж ^Ікрит “ ьап;
[6grpOH]- гранично допустиме значення відхилення руля висоти; 

^бкрит “ кут відхилення руля ВИСОТИ, ЩО відповідає C^max ;
8 gMn - заданий запас відхилення руля висоти; оС - кут атаки 

ЛА.
ТОДІ X »

лтгп 
{'тіОБГО+ХгБт^БП)(^-«<ОБГо)*кгоаго ArB(<t*l,n)~C.40t't0+nH^rt»j] , „ отЧ 

ж ———.--------------------------------------------------------- х------------------ ‘A A.Z1)
^уавго (<^-ota6ro)

Користуючись одержаними залежностями (Д.20) І (Д.2І), роз
рахунки Хтгз «= f ( Аг. ), Хтгп = f ( Аго ) І потрібних па
раметрів ГО ведуть у такій послідовності:

І. Будують границю Хт = Аго вважаючи И набли
жено лінійною. Для цього за відомими з аеродинамічного розрахун
ку ДЛЯ режиму, що відповідає ( XF6ro ) min , величинами Х,.6ГО , 
Кто, аго= С*аго . С*вкго за формулою (Д.20) розрахо
вують Хтгз для двох значень А . які дорівнюють нулю та одини
ці ( ХТТ5 , Хтгзг ). З’єднавши прямою ці дві точки на площині 
( ХТГі , Аго), одержують потрібну границю.

2. Будують границю Хггп = f ( Аг« ) як обвідну сім’ї
прямих Хтгп = f ( Аго) <£ ш Canst ’ дістають для декількох 
фіксованих дискретних значень оС , що задають у діапазоні 
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оСпос... 0естоян за ФОРМУЛОЮ (Д.2І)1.

При фіксованих </• = Const визначають для двох значень 
Аго , що дорівнюють нулю та одиниці, *тгп • З'єднавши дві точ

ки на площині ( Хтгп , Аг0 ), одержують пряму, що відповідає 
прийнятому </.= Const •

Коли ведуть обчислення за формулою (Д.2І), величини тг06Г0 
Хрвго • £уа.БГО ’ °^ОБГО » ^ГО’ Q|"0= ^уаго • ^ГО беруть з 

аеродинамічного розрахунку для режиму посадки.
Коефіцієнт ефективності руля висоти ng приймають рівним 

Hg = (0,8.. .0,9) УТр ,

де Зр = = 0,15...0,35.
г ^го

Гранично допустиме значення відхилення руля висоти
С В арон 1 = Крит “ В зап » (Д.22)

Л® &6крит^20°---25О), 8°...10°.
Для ЛА з СПС [б6фад]=Ч»гогран = (12...14)°, П6 = I.
Увага! При проведенні розрахунків за формулами (Д.2І), 

(Д.22) кути ос , оС0БГ0, <Рг0 , Со , [ бЬгран ] потрібно брати в 
радіанах. Кут відхилення руля висоти на режимі посадки від’ємний.

3. Щоб визначити потрібні параметри ГО та граничні центрівки.
користуючись діаграмою Хтгг =

Рис. Д.І. До визначення гра
ничних центрівок та параметрів ГО

(А ) та Хтгз - f ( А ), треба 
мати експлуатаційну розбіжність 
центрівок дхте. Якщо вона неві
дома, приймають за статистикою 
ДХте = 0,1...0,2. Задають запас 
у 10...ЗО1? І розміщують відрізок 
^ГЄРО>Р = (І,2...І,3)ДХте в 
границях Хтгп ... хтгз 
(рис. Д.І). Таким чином одержу
ють розрахункові граничні цент

рівки х;гп , х;г5 та A*Q .
Оскільки

Аго= ^го ^го ) =

~ ^го L го ’
1У курсовому проекті достатньо обмежитися одним значенням d =обпос
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то
-• А45* . Ай. ж , (д.23)

г° L S иго и
де S - площа крила з підфюзеляжною частиною;' Lro= LrQ/ .

Д.3.2. Формування контура бортової стабілізації ЛА

Д.3.2.I. Постановка задач!

Задача полягає в тому, щоб ЛА, який проектується, мав зада
ні певні динамічні характеристики (стійкості та керованості). 
Оскільки досягти цього без використання на ЛА автоматичних при
строїв не вдасться, вважатимемо, для спрощення, що на ЛА встанов
лено Ідеальний (без запізнювання) демпфер кутової швидкості тан
гажу.

Необхідно знати раціональне положення центра мас ЛА та по
трібне передаточне число демпфера кутової швидкості тангажу.

При вирішенні задачі слід задовольнити такі вимоги:
і. Перехідні процеси по перевантаженню повинні закінчувати

ся досить швидко. Не дозволяються великі закиди перевантаження 
(менше 10^). Як відомо, цим вимогам відповідає умова

0,6 4 І < І, 
де £ - відносний коефіцієнт демпфірування.

2. Запізнювання реакції ЛА на керувальну дію мусить бути у 
межах 0,2...0,4 с. Якщо запізнювання менше 0,2 с, то реакція ЛА 
перевищуватиме природну реакцію льотчика, якщо більше 0,4 с - ЛА 
буде в'ялим.

3. Амплітуда відхилення рулів льотчиком у неусталеному русі 
не може суттєво відрізнятись від амплітуди в усталеному режимі 
польоту з таким самим перевантаженням. Величину відносної амплі
туди звичайно задають у межах mln ~ 0’^’ A max = Щ°.В 
діапазоні 0,6 < < І відповідає максимальному закидуОПу= Ю£.

4. Можливі відхилення руля висоти повинні забезпечити всі 
необхідні режими польоту (посадку, політ на граничних кутах ата
ки та перевантаженнях).

5. У власному збуреному русі ЛА має бути стійким, тобто збу
рений рух ЛА від дії випадкових причин повинен без втручання 
льотчика в керування досить швидко загасати.
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Виходячі з цих вимог можна побудувати допустиму область 
значень відносного коефіцієнта демпфірування | та відносної 
частоти » СОЛММ / Qo , Дв Ц)8ИМ- частота вимушених ко
ливань, Qo - опорна частота, для якої зберігається задовільна 
якість перехідного процесу, а амплітуда та запізнювання не ви
ходять за задані межі.

Розглянемо задачу в спрощеній постановці І тільки для ко- 
роткоперіодичного етапу збуреного руху, для якого передаточна 
функція відносно кута атаки та перевантаження описується у ви
гляді

W = S4+2nbS+G>* ’ (Д.24)

Область допустимих значень £ І V, які відповідають вка
заним вище у п. 1-3 вимогам, можна визначити користуючись 
рис. Д.2. Від області допустимих значень ( £ , V ) переходять 
до області допустимих значень центрівки та передаточних чисел 
демпфера тангажу.

Рис. Д.2. Частотні характеристики коли
вальної та аперіодичної ланки другого по
рядку
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Якщо вимоги до ЛА відрізняються від указаних у пп. 1-3, 

область допустимих значень $ І У можна побудувати згідно з 
викладеною нижче методикою.

Д.3.2.2. Побудова області ( ), що відповідає заданим 
вимогам до динамічної стійкості та керованості ЛА (рис. Д.4):

I. Наносимо граничні лінії’ £mini $тах, що відповідають 
допустимим закидам перевантаження, наприклад, для бп • ІОЇ 
^іп-0А Ч°

Рис. Д.З. Характеристики пере
хідного процесу коливальної та апе
ріодичної ланки другого порядку

Рис. Д.4. Розрахунко
вий графІк„до вибору конту
ра бортової стабілізації ЛА 
в координатах ( | , V )

(Д.25)
14(g)) = 1

^min ~
2Ч>

./ 1 - (і -Ц/г)г .
V ^тіп

^тох = f
24/ Д

1 1
А2 * 4 max

2. Наносимо граничні лінії, що відповідають мінімальному та
максимальному значенням відносної амплітуди А І А тах •

Оскільки для передаточної функції типу (Д.24)

(Д.26)

де N (w ) - амплітуда Дос у вимушених коливаннях,* ДоСуСт - 
усталене значення варіації кута атаки за таким же значенням кута 
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відхилення руля висоти, як І амплітудне у вимушених коливаннях.
Для прийнятих значень А тіп І А т0Л (наприклад, у діапа

зоні 0,6 < | < І для. бПуа » Ю«, АтіЛ=0,8, А^-1,09, 
для бпуа « І5< у діапазоні 0,5<|< I A min = 0,8, А = 
■ 1,175), задаючи довільні значення 4х , одержують відповідні 
їм значення £ .

3. Наносимо граничні лінії, що відповідають заданим величи
нам запізнювання Ч*тіп І . Величину запізнювання оціню
ватимемо безрозмірним параметром

Ч> « At • O)g ,
Де At - величина запізнювання у секундах; cOg - частота виму
чених коливань, яку можна взяти, наприклад, рівною 3 І/с.

Оскільки д 0,2 с, a AtmaM * 0,4 с, то

’ ^тіл“ U4-Atmin и 0.6.
Итах’ “4’4t,nax = І*2’

Як відомо, для передаточної функції, що має вигляд (Д.24),

•? - - arct^ (J , (д.27)

звідки
(І-у2)

, ^minж ~ 2 Ч/ '

t , (Д-28)
>max 24f ?Tmax .

Щоб побудувати граничні лінії, беруть кілька довільних зна
чень V та за формулами (Д.28) розраховують відповідні 4х зна
чення £ . І £ .

Д.3.2.3. Побудова області допустимих значень Хт та К2

Для побудови області допустимих значень центрівки ЛА Хт та 
передаточних чисел демпфера кутової швидкості тангажу Кг необ
хідно встановити зв’язок 
. Хт = f ( $ , 4х , о)6 )

К2= f ( І . V, cog ),
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тобто перейти від змінних до X І К г .

Система рівнянь короткоперіодичного етапу збуреного руху 
ЛА з Ідеальним демпфером тангажу (без запізнювання) мас вигляд

ДоС - агг ДоС - Д1> - 0;

■ -аігдоС-а3ідї)’*дт7'«аі5д5Б; (Д.гэ)

= кгдт>.
Вирази, що визначають динамічні коефіцієнти 0гг, QM , 

Q , QJ5 , дивись у підрозд. 5.1 І 5.17.
Характеристичний многочлен системи (Д.29)

Pq(5) - 5г + (- О35Кг- агг- аз> * (<W 03г+ Q«Q „ •

Якщо його подати у вигляді

Ра(5)-Зг.2п8й5»Я*а.

ТО

І « « —~а^кг:аг2~ , а ,
а “оа 2уаггаі3-аіг + аггаі5кг

у = --6 ■ т • (д.зі)
° “°

Індекс "а" в £ , £2 , Пр , Р„ означає "з урахуванням демп- ?а оа и о.
фера".

Оскільки

(Л.32)

(Д.ЗЗ)П8а’П&4а»К2’

a тСуа = X - X , О - опорна частота ЛА без демпфера, 
2 т FAA ’ о

то
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(Д.34)

/ . ^6
a / y*r (Д.35)

У залежностях (Д.34), (Д.35)

у*? /
q „ Дд-Ьд. 7 -—л-

0 1г р
Y- г°^ л с її П1’о Суа 8s’ Р = j)3bA ■

Розв’язавша рівняння (Д.34) І (Д.35) відносно Кг та х , 
одержимо: г т

V'-ce PV* a36)
*© \ • (х /

х  ----- Ь—L _a (4.Q . a ) _ Уь l./д о?)
Ат у* 8Д 1°° °гг\ 4*a агг+азз/

Перебудову області, що відповідає заданим вимогам до дина
мічної стійкості та керованості, з координат ( ) в
( Хт ■ Кг ) ведуть у такій послідовності:

І. На границях області ( £ , Ф ) беруть кілька довільних 
точок І , починаючи з характерних (див. рис. Д.4).

2. Для кожної і-І точки визначають за рисунком відповідні 
їй значення ( І ,Ф )t .

3. Підставляють ( , Ф )f у залежності (Д.36) І (Д.37) І
знаходять ( Хт , Кг .

_ 4. Будують розраховані точки ( Хт , Кг \ у координатах 
( Хт » Кг ) та з’єднують їх плавною лінією.

5. Одержану область обмежують зліва та справа вертикальними 
лініями, що відповідають гранично-передній та гранично-задній 
центрівкам, знайденим у підрозд. Д.З.І (рис. Д.5).
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Такі області можна побудувати в одних координатних осях 

для декількох режимів польоту І виділити з них область, яка за
довольняє водночас цї режими (рис. Д.6). Якщо області взаємно 
не перетинаються, то, користуючись одним значенням передаточно
го числа демпфера або Хт , не можна одержати ЛА Із заданими ди
намічними характеристиками водночас на різних режимах. При пере
ході від одного до Іншого треба змінювати Кг або Хт .

Рис. Д.5. Графік до ви- Рис. Д.6. Області допусти-
бору контура бортової стабі- мих значень хт І К, для двох
лІзацІІ ЛА в координатах режимів польоту *
( К 2 , Хт )

Д.3.3. Наближений вибір передаточних 
чисел демпфера тангажу

Візьмемо як засіб запезпечення заданих динамічних характе
ристик ЛА на короткоперІодичному етапі збуреного руху при ступін
частому відхиленні руля висоти демпфер тангажу. Демпфер склада
ється з гіроскопічних датчиків, які реагують на зміну кута атаки 
До< та кутової швидкості тангажу дсог, а також підсилювача - 
перетворювача та механізму розсувної тяги, доданого до системи 
керування рулем висоти.

Нехай закон керування демпфером руля висоти має вигляд 

дб» = К, • ДсОа + К • ДоС, (Д.38)
О «J с ОС '

Де Дей, = -, К,, , К, - передаточні числа демпфера відносно 
и q t w л 

кутової швидкості та кута атаки.
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Система рівнянь, що описує короткоперїодичний етап керова
ного збуреного руху ЛА з демпфером, така:

Дос -агглос-д^«0;

• -а.,дсс -а afr-Q л5,-0; (Д.39)

+ к* дос.
Характеристичний многочлен такої системи

Де п^= ng - ■— О55 - абсолютний коефіцієнт загасання ЛА

з демпфером; + а гг а35 кш- а55 кк- квадрат опорної
частоти ЛА з демпфером; ng • - абсолютний коефіцієнт зага
сання та опорна частота ЛА без демпфера. Вирази для ng ,Q0 та 
Інших величин, що входять до системи (Д.38), див. у підрозд. 5.1.

Як відомо, для забезпечення оптимального перехідного проце
су, для якого відносний закид б не перевищує 0,04, час спрацю
вання tcnp< І с, коефіцієнт використання маневрених можливос
тей ЛА Км > 0,96 І малий час загасання, необхідно, щоб віднос
ний коефіцієнт загасання £ дорівнював 0,75, чому відповідають 
П6а = 3,75 І Ооа= 5.

Тоді передаточні числа демпфера
К 2(п6-3,75)

ш ' ° 55

г (Д. 40)
к - -Ра. ~ 25 + ОгаОдк Кщ .

<*■ Q
и35

Якщо = 0,75, динамічні характеристики ЛА такі: =
= 3,31 І/с, Tg = 1,89 с, t = 0,186 с; tj£jr = 0,79 с, б = 
= 0,046.

Перехідна функція мас вигляд

доі(ф) » (,512 Є 5Д f!>in(5,51t + 0,723)]. (Д.4І)
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Таким чином, за допомогою демпфера тангажу незалежно від 

власних динамічних характеристик ЛА без демпфера ( , Ло )
можна одержати ЛА Із заданими наперед динамічними характеристи
ками nga, Qoa. |a У перехідному процесі. Як правило, кое
фіцієнти кш та Кл мають бути в межах 0,1 < 4 5, що визна
чається чутливістю системи та потрібними зусиллями.

Д.3.4. Розрахунок характеристик статичної стійкості 
та керованості ЛА з вибраними параметрами ГО

Нехай внаслідок проектувальних обчислень одержані нові па- 
_ Є

раметри ГО: S* - площа ГО, S - - відносна площа ГО,го го □
с* L

д* _ —га Ь|-д _ відносний статичний момент площі ГО. Шоб роз- 
ГО ЬЬд

рахувати характеристики статичної стійкості та керованості ЛА, 
мають бути відомими як вихідні дані такі величини:

Х₽БГ0 = f ( М ) “ положення фокуса системи БТО від почат
ку САХ у частках САХ;

kro= f (М ) - коефіцієнт гальмування потоку в області ГО;

О. = .ГД-. = f (м ) - похідна коефіцієнта (віднесеного 
го 3

до площі ГО) підйомної сили ГО по куту атаки;
аго = f < М ) - похідна коефіцієнта підйомної сили 

системи БГО по куту атаки;
= f ( М ) - похідна кута скосу потоку по куту атаки К* Ф 

крила.
Тоді:
I. Похідна коефіцієнта підйомної сили ЛА з новим оперенням 

по куту атаки крила:
К го »г. < ’ - ) Ь'го • а ’

2. Зсув фокуса системи БГО оперенням:

ДХ «к а А* —J—((-£*). (д-43)
“ЛРГО го го лГ0 Г ' К’Ф' иуалл

3. Положення фокуса ЛА з новим оперенням відносно носка 
САХ крила у частках САХ:



136

*рла-\бго+Д*₽го- (Д'44)
4. Кут установки стабілізатора вибирають за умовою 

забезпечення на заданому характерному режимі польоту ЛА, найти- 
повішому для ньоґо (наприклад, Нкрс , мкрс ), нульового балан
сувального відхилення руля висоти. Якщо для цього режиму ВІДОМІ

= -kro °го ^го • 171 іобго ’ X рдД • Хтсо - середнє значення 
центрівки ЛА у діапазоні Хтгп ... X , Сцог = G/( q s ), 
mip= " С-хаг Ур/ 6а • °<06Г0 . £0 ,

^СЛ1 т* [т«6гоАхтч)-Хй1д)С!/аг+гПгр]-0Со6ггго.(Д.45)

5. Похідні m* та ги®8 розраховують для кількох значень 
числа М польоту у можливому діапазоні чисел М горизонтально
го прямолінійного усталеного руху за формулами 

m* = -kr а А* , 
г го го "го ’

mSl. гл1* • n, .
Ж z »

Коефіцієнт ефективності руля висоти П& (див. підрозд. 4.і]. 
Будують залежності m* = f ( М ), m®6 = f (М ).
6. коефіцієнт поздовжнього моменту ЛА при нульовій ПІДЙОМ

НІЙ силі:

(Д.46)

тіо««-"1,ОБгГ^(=<оєго-Еа.<гп). (Д.47)
Розрахунки ведуть для кількох значень числа М І будують 

тІ0АЛ= f (м ).
7. Моменти! діаграми рівноважних режимів польоту розрахову

ють та будують для трьох значень центрівки ХТ1 = Хкп , ХТ2 = 

= ХТГІ • Хтз = Хтср » -*ІГП та ПОСТІЙНОЇ висоти польоту, 

наприклад Нкрс , користуючись залежністю

171 їла “ тголд+ (*т“Х₽ла) Суаг + 177 гр • (Д.48)
Методику розрахунків див. у підрозд. 4.2.

8. Балансувальні діаграми відхилення руля висоти або ста
білізатора 6jgAA = f ( М ), - f ( М ) обчислюють та
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будують також для трьох значень цейтрівжи, як І у п. 7, задаючи 
кілька можливих значень чисел М польоту за виразами
підрозд. 4.3 ):

Я. . _ ,п*олд'*'Х'"W- .
овАА (Д.49)

(Д.50)
гад"

Величини m _п.., X... ., тЧ. на* беруть для нового зна • U А А •►АА £ ^2
чення S*.

Д.4. Загальний випадок поздовжнього збуреного руху ДА
Д.4.І. Рівняння поздовжнього збуреного руху

Лінійна система рівнянь поздовжнього збуреного руху ЛА у 
варіаціях в загальному випадку>маевигляд:

- д v + а„ ду * а,г дес * л аа дйв - fw,;

- доб *агі ду+аггДс< *аадда>4*бів<д$'* •$ »6Г>

; • f (д.5і)

- Д ^г>+ДV * СІ^г ДеС * C^jAU^j «♦ Q44Дв*)* 0д5.Д §J • f »

- д58*о5,дуча81двг*(1^и)<*.а^«‘.*аяд<<.-1т.

У цій системі: Qj,: - динамічні коефіцієнти, шо визнача
ються параметрами опорного (незбуреного) руху; і - номер рів
няння; і - номер змінної, при якій стоїть коефіцієнт (ЛІ - ДУ , 
В 2 - Д об , Я 3 - до)г , » 4 - Д^ , » 5 - Д§6 ); fS6i “ 8бУ” 
рююча функція (довільна, задана), п’яте рівняння - це рівняння 
автоматичних пристроїв (автопілота, демпфера тангажу та Ін,).

Якщо досліджуються власні динамічні властивості ЛА з фіксо
ваними рулями, шо виявляються у вільному збуреному русі, який 
спричиняється випадковими збуреннями у ВИГЛЯДІ До£в< ДУ0» ди)1о, 
Д^о , то п’яте рівняння та складові рівнянь з a£j відкидаються.

Якщо досліджується керований рух ЛА, який спричиняється 
ступінчастим відхиленням руля висоти (або СІЮ), то не враховують 
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п’яте рівняння та вважають, що а)5» аг, « а4, « 0.

У системі (Д.5І) динамічні коефіцієнти визначають так:

PV“5OC ‘Ха 1/05
О,.»-^-(-Р$1пс6 - X* +Gcoa0 ), м/с*; 

•« m **

. °”’°’
aH--gcos8 . */<гі 

аж- or 15
4f"

au“7nv"^GSift0 -PW5<z-'C) , I/c; 

аъ-и
аг„■- -^-ьіпв . i/c}

I/m c;

.I/c2}

Q„- -b ( M“«> M* ), Ї/С2;

Ae ■ ’ ■?£ 95in ® • Iz^5
a»- 4- • i/c2s

я *и *

a<«“ a4t • aM * * °*

04$w I»
Величини, цо входять до цих коефіцієнтів, можна розрахувати 

аналітично або знайти графічним методом за за даними в аеродинаміч^ 
йому розрахунку залежностями:

за висотно-явидкісною характеристико»
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( Н - фіксоване, V - відповідає опорному руху);

X* ■ ( С7а.М ♦ 2 Сха) 5 , С * - ва залежністю

См- НМ);
X* - С* qS , q « 0,7 рнМ1 , ри- атмосферний тдск 

на опорній висоті;
/?а-2А < С£, >г ,

¥аж(с,а м *2суо)'^У"а • С^-кшиІія»

ж f ( м ), Суд • С^а сС ;

YJ« С* q5;
м; - (т«.м «■ ♦ 2тш )^- 5Ьа , mJ- -

-Х^-Суд, ♦ ( mJ )"•<₽♦ ( mJ* >МЛт -

MJ » mijqS6a , т* - т* «У , mJ - mj« , 

тїго ° кГ0 аго &Г0 J

» Вго- SroL% /( ЬЬ‘ );

M> m^qSbA. тї’-т^.Ь-, т®‘- 

- (І,2..Л,53)т^« ;

Мї - ">ї Я »ь. ■ тї ■ т'Гс£. і

Д.4.2. Розв'язання системи рівнянь у варіаціях 
операційним методом

Запишемо систему (Д.5І) в операційній формі, якшо Q 
доіо» дсого » ДіГ0 * 0, я &St * 6$^ • Const > І

ЗдФ .
-“at-
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(o„-s)V + атгсс *а15со4 + аиіГ .0;

' Oa,V ■» (агг-$)оС + (5*аг4)іУ в О; (Д.52)
a5iv * «Чг* * (ам-Qss*-З4)^ ш - ?Да^6п •

У цій системі V « о£ * а)г , -д' - зображення невідомих 
функцій AV ( t ), Aoi ( t ), до>4( t ), a# ( t ). Система e 
алгебраїчно*» нІлносно зображень, її можна розв’язати метолом 
Крамера*

V - -|х , at « , ЇЇ ‘ > 0>t • —*• .

Р( S ) • S* + 0,5* ♦ 0aS4 ♦ O5S ♦ a4 - характеристичний 
многочлен динамічно! системи:

<3, - - ( а„+ агг> а„ );

Од “ “ ♦ О55 ( * Огг " OJ2 ♦ С1„0гг- Ог,а)г ;
7 dм (. йи ♦ О-І4 ) ♦ djj( О„ ~ &г4 ) “^и^гг0»*

* * аг2 ) ♦ Ог( 8 іг а и ’

• вя t ® н агг & и а«* * а зг (Q-н 024 - OM<V? * 
* ам ( Qit Qti ” аиагг.

(Д.53)
А , &1<>> , л - 8«U)- А-- Вз<5) «А .Амп-
4V • — S А* ■ —<г~■» , Aeoj-B^S)»

v 5 ) - [ S ( 0,2* Ои ) * ( а,г а24 - ам а„ >]oma^j 
Ba( S ) - I 54-s(a„-at4) - (a„at4 - а14 аг,)]а„д6Ьо; 
В5( s )• [®*“5(On *oM) ♦ (q„ оаг _ оі1оіа)]окд5Ьо.
Розв'язок у зображеннях:

v *5»)-“‘•Spw ■ *■!&> ■ “’■■■pm - (I-6”
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Якщо штонвлі обернене перетворення Лапласа, матимемо:

в,І5*й Д 8i(s.>t) ait.4V<t ’•Тм^'’-E srP'w.s,)e 1

( t У „ 4. ■ Ht ч
WO) ц.рЬі) e- »

t ) • JbfiS + _SaISiL e’»*.
P(o> * fr, 5і-р‘(5і) c ’

t e*.

И 5, - корені характеристичного рівняння, яке можна одержати, 
якщо прирівняти характеристичний многочлен Р ( 5 ) до нуля:

з4* а, 5а ♦ аа5‘* амз + а4 - о. (д.56)
Якщо корені характеристичного рівняння - дві пари комплекс

них спряжених типу Su - «4,4 0,1, S14«eCat01l , то 
розв’язок, наприклад,для AV (t) мас вигляд

AV(t) .+ N/^coaCp.t (Д.57)

И H,.2ya'->t; I »,. orctj A. ,

4,. arttj К , 

а для AU)z(i)
A^dJ-R^asC^tT^+Rje^cos^t *<P4), (Д.58) 

де R, - RVn’tmf, - n, ♦ mti j - orctg j

Rt -2Vn‘*m< -V^)* пг*т»1 '• жагс^ !

P'( s ) • - 4 3s ♦ з a,se •»• 2at5 ♦ a, ;
О 5

P'( st) - 4 s’. з a, s\ ♦ 2 аг$4 ♦ q5 .
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Розв’язок для доС ( t) І Д#* (t) одержують так само, як 
І для aV ( t ) [дів. (Д.57)] , але замість В, ( t> ) потрібно 
взяті відповідно Ва ( S ) І В5( S ).

Слід зазначити, цо прі розв’язанні характеристичного рів
няння для ЛА дістають дві пари коренів, які суттєво відрізня
ються за модулем. Більшим кореням відповідає короткоперіодічна 
складова збуреного руху, малим кореням - довгоперіодична скла
дова.

Д.5. ДовгоперІодичний етап збуреного руху
У статично-стійкого по перевантаженню ДА короткоперіодич

ний збурений рух досить швидко загасає, але рівновага відносно 
кута тангажу та нахила траєкторії не настає - починається довго- 
періодична повільна зміна параметрів траєкторії, що суттєво змі
нює швидкість та висоту. Великий поздовжній рух має малу часто
ту коливань (великий період) І малі кутові швидкості Д<к , дтТ, 
д0 • Тому можна вважати, шо стійкий по перевантаженню ЛА на 
довгоперіодичному етапі збалансований за моментом, а рівняння 
руху у варіаціях в операторнїй формі мають вигляд:

'(ci„-s)v +а,г<3с -0;
’ aaiv +(aM-5)cC*($ ♦a84)^’»0; (Д.59)

. + М -Мі
ха рактеристичне рівняння цієї системи

$г ♦ 2 п^д 5 ♦ “ 0,

де П.а ж. (Д.60)

QB «a (a -a (а -а -*) <Д-«)од м \ г» а№) іг aw/

Якщо вихідний рух - горизонтальний усталений прямолінійний
політ, то формули (Д.60), (Д.6І) спростяться І матимуть вигляд

_а . 2и. л'пм Ж °»С.ЯцГ2. , (Д.62)
ьо g
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Динамічні коефіцієнта, по входять до рівнянь (Д.62) 1 
(Д.63), можна визначити так:

°« • >

а..--9і о.,« -$ і » а«4‘°>

„ м; _ ип . м.8»

Вирази для 1 OQg затісуються Інакие:

V м. X
П.а „ Хо"ХО 'й£ . (Д

ь® 2гп ’

^Qa-JX(YV’V,<^S-) - . (Д-65)
оо і my \ Мд / і mv о Cya

Тут V . YQ cos 9 - Xo sin 9 - проекція на місцеву верта- 
каль усіх аеродинамічних сил 1 тяги двигуна:

Y * ■ Y*co$0 - X* sin9 •,

Y * - Y* cos fl - X* sin 9 і 
о 0

Y o* " Va * pV5in(cC +*pX Y; -Y^p^sC*

X^X^-P^osCcc^^-pV-P^P^

X* • X* ♦ P Sin (<*'♦*&>. 
о a r

Якщо корені характеристичного рівняння системи (Д.59) ком
плексні, тобто sw - ПМ4 « оС t Рі ,
а початкове збурення задано у вигляді av0 , то зміну варіації 
швидкості можна визначити користуючись формулою
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AV(t) - Ne^SinCpt ♦Ч’),

де F “ VQ*a-n<a • 

вами: при t ■ 0 AV

N тв Ч знаходять за початковими умо-

- О, _f day ] f dav 1
'" I dt Jo’ I dt Jfl

рази

^^-Дос0, * 
m о - 0, f day ]

I dt Jo

Період коливань Ta ■ 

t0(s» -O,693/n63 ,

2T
A 

час

, час зменшення амплітуди у два

загасання t■ —— »аг п63 , число

коливань до повного загасання Л іаг = 0,478 р /пвз .
Коли початкове збурення - відхилення руля висоти на д5Ьо 

(або для СПС дф0 ), то

t
A ‘

AV - AV^ + Be'^sinCpt+'J’i).

Якщо AV « 0 та $ЛУ. . о, 
at

ДУ • AVycml І “ Є<^біп(pt ♦ '₽|)1 > 
і Р І

(Д.66)

де

AVycm ■ 'о
Vу dm»Yo

Ojs

° «Й

» -(0,05...0,07) радіана.

Відхилення руля висоти або стабілізатора змінює кут нахилу 
траєкторії, який одержує приріст

Дб,^т а - . <Onqez~a«gtl) .

ms dv
^д%.(Д.ет) 
им

_А _d х q wV do(,“ ■ x,‘x»-ar •

Значення похідних можна знайти користуючись кривими потріб- 
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них та наявних тяг для заданого режиму польоту:

хо - X* - pv ; X* « X* . « - 2o< ( ft
° a ’о a ’ dV \ 2G / •

Більш точний розв'язок AV (A ), Дос (t ), a# (t ),дЄ (t) 
можна одержати розв’язавши систему (Д.59) операційним 
якщо задані початкові збурення ( ду0 , д«С0 . д^ ) або 
(для СІЮ д*Рв ) (див» підрозд. 5.1). *

Д.6. Визначення коренів характеристичного рівнями 
четвертого ПОРЯДКУ

Якщо характеристичне рівняння мав вигляд
Р( 5 ) = з4 + 0,5і* 0*5г ♦ 03$ * а4« О, 

то для грубих розрахунків першого наближення короні рівняння мож
на визначити поділивши його на два квадратні:

Ь
Тоді

Точне значення коренів одержують методами Ітерацій. Явно 
найменші за модулем корені комплексні спряжені або обидва дійові, 
то розклад рівняння Р ( 5 ) - 0 на два квадратні мав вигляд

[s2 +(a,-<<)3i-a2-p][s2>ccs--^-J -о, a68)

Як нульове наближення можна прийняти
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Розрахунки зручно вести в таблиці. Звичайно буває досить 

трьох-чотирьох наближень.

Та б л и ц я Д.З
Визначення коренів характеристичного рівняння 

четвертого порядку

І Дивись 
збіжність

2 а,- ос = а,- ф
3 осе а,-4) • ф-ф

4 р-ос( а,-ос) @ * ® N
5 о N

 1 Ч? В ©
 

»»
 1 е

6 (at-ji)2.©2

7 СЦ а> 
«ч-А ‘ ©

8

9
_ dt-o< ' ' ® 

(аг-р/ ’ @

Можна використати І такий метод. Припустимо, що у першому 
наближенні великі корені визначаються рівнянням &г+ .0.,$ + аг= 
> 0. Розділимо на нього вихідне (характеристичне) рівняння

Р ( S ) ■ 0, записане в оберненому порядку:

Т,т 6а$а+ BtS5+ 54 - перша остача.
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Як друге наближення ділимо вихідне рівняння на першу оста
чу, зменшену у 5® :

а4 ♦ а3 s + аг s' * а, 5і * З4— &г*-&,&ч-5г 

................................................  ' m' + п1 s -»5г
Сг3® + C(5J ♦$*'

Тут Ca5®+ С, S3 + S* - друга остача.
Можна продовжити ділення й далі, але звичайно цих двох ді

лень буває досить тому, що остачі починають повторюватися. Тоді

Р ( 5 ) = ( 5® + С,5 + Са )(5® + n*S + m' ) • 0.

Корені визначаються Із квадратних рівнянь:

' S® ♦ с, 5 + сг = С,

5г + n's + m' = 0.

Д.7. Критерії стійкості
Як відомо, умовою СТІЙКОСТІ динамічної системи Є ВІД’ЄМНИЙ 

знак дійсних коренів або від’ємний знак дійсної частини комплекс
них коренів її характеристичного рівняння, Шоб відповісти на за
питання, наприклад, стійкий ЛА на заданому режимі польоту чи ні, 
треба скласти характеристичне рівняння (див. Д.53) І знайти його 
корені. Існують методи, що дозволяють вирішити питання про знак 
коренів без розв’язування характеристичного рівняння. Вони нази
ваються критеріями стійкості. Критерії поділяються на алгебраїч
ні та частотні. Розглянемо деякі з них.

Д.7.Ї. Алгебраїчний критерій стійкості І^рвїда

Якщо характеристичне рівняння П-ї степені має вигляд

а05л+ a,sn‘‘+ аг5п‘2ап • °» 
то описувана ним динамічна система буде стійкою за умови, що ви
значник ГурвІца, складений з коефіцієнтів Q0 , Q, » аг , ...

Q. , та усі його діагональні мінори мають такий самий знак, ч 
І CL. . л ~

Визначник ГурвІца та його діагональні мінори складаються 
так (для системи 4-го порядку)!



148

Ч- аз 0 0 А, = а,;

А •
йо' 0 А .. Q, di
0 а, ча5 0 , да ■

Qo a4
0 а0 аг X a, a3 о

д5 « do
О a

Д.7.2. Алгебраїчний критерій Рауса

Рис. Д.7. До .„викорис
тання критерію СТІЙКОСТІ 
Михайлова: 1 - стійкий ДА; 
2 - нестійкий ДА

Цей критерій використовують для системи 4-го порядку. 
Характеристичне рівняння а05* + а, з5 ♦ аг5г + а5з +а4« о 

має корені в лівій иапівплощині, якщо всі коефіцієнти рівняння 
додатні, а також додатний дискримінант Рауса

R « a,aaa- a4 a* - a0a2s .

Д.7.3. Частотний критерій Михайлова
Замінимо в характеристичному рівнянні з на з » І 

одержимо характеристикой вектор
Р < і<*> ) - X ( и> ) ♦ і У (ш ), 

де X ( Ю ) ■ ал - CX^jU)4 ♦ an^d* -... - дійсна частина; У(ц» « 
• an.taJ - an_1a)s>... -уявна частина вектора.

При ЗМІНІ U) ВІД 0 до «о кі
нець ЦЬОГО вектора опише В площині 
криву - годограф Михайлова.

Для того, щоб динамічна систе
ма була стійкою, необхідно та дот 
статиьо, щоб годограф Михайлова при 
зміні и> від 0 до °° почався з 
точки на додатній півосі, пройшов 
послідовно п квадрантів комплекс
ної площини (І, П, Ш, ІУ, І ... 
І т.д.), охоплюючи початок коорди
нат.

Приклади стійкої та нестійкої 
систем наведено на рис. Д.7 
( п - порядок характеристичного 
рівняння).
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Д.8. Межі стійкості

Важливим методом, який дуже часто використовується яри про
ектуванні ЛА та аналізі впливу різних факторів на динамічну 
стійкість ЛА, с метод побудови меж стійкості. Межа стійкості - 
це лінія в площині двох досліджуваних параметрів, при переході 
через яку хоча б один з коренів характеристичного рівняння змі
нює знак на додатний.

Д.8.І. Використання кратерів Рауса

Цей метод зручний, коли характеристичне рівняння - четвер
того порядку. Якщо точка в площині досліджуваних параметрів пере
ходить через межу стійкості, це означає, що характеристичне рів
няння мас суто уявний корінь S ■ іи) , де co - дійсне число, 
яке може бути й нулем. Замінимо в характеристичному рівнянні S на

S ж ісо І прирівняємо до нуля окремо дійсну Та уявну частини 
одержаного виразу:

to4 - аго>г + а4 ■ 0, 
а) ( а,а>г - а. ) ж о.

З другого рівняння видно, що або W » 0, або а(а)* - а3 ■ 0. 
Тоді з першого рівняння

Гс\*= 0;
(а.ад-а^о*- а*- R« о. <Д,Є9)

Величину й називають дискримінантом Рауса.
Таким чином, межами динамічної стійкості будуть:
І) аперіодичної - СЦ ж 0;
2) коливальної - й « 0,

Якщо при вивченні поздовжньої стійкості досліджуваними пара
метрами прийняти ГТ»^* І через те, що вони головним чи
ном визначаються конструктором (залежать від плеча горизонтально
го оперення Lr0 , його площі Sro та положення центра мас), то 
за умовами (Д.69) можна одержати дві межі стійкості (рис. Д.8).
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. Рис. Д.8. Межі стійкості в пло
щині двох параметрів ЛА

Перша умова дас

= Const - межу 

аперіодичної стійкості, 

друга R = 0 відповідає 

залежності - f (mC£l) 

І утворює межу коливальної 

стійкості.

Д.8.2. Побудова області стійкості в площині 
двох параметрів

Метод зручний, якщо досліджувані параметри входять до харак
теристичного рівняння лінійно. Як приклад можна взяти досліджен
ня системи ЛА + автопілот, коли рівняння автопілота мас вигляд

»а6ь.к,дІ’.кіІ^-кідіГп(>. <Д.70>

де Т - стала часу автопілота; к, , К2 - досліджувані переда
точні числа автопілота; дф - програмний кут тангажу.

У цьому випадку до характеристичного рівняння системи ЛА + 
+ автопілот Аа = 0 коефіцієнти , Кг входять лінійно, а 
саме рівняння буде таким:

K,Q ( 5 ) + Ka R ( S ) + U ( 5 ) « 0, (Д.7І)

де Ц( 5 ) = Qi5C(S);
R( 5 ) = ass5 C ( S );
U ( 3 ) = ( T 3 + I) • P ( S );
p ( 5 ) = s* ♦ a, s5 ♦ aasa + a5s <• a4 .
Для побудови області стійкості потрібно:
І. У характеристичне рівняння системи ЛА + АП Да » 0 за

мість 5 підставити 3 « too :
К,ааю)*КгВ Ctu)) fU(iu)) «[к,8,(0)) +KjR,C«>) *u,cw)] +

+ [ К,Qa(u))* ♦ иг(со)] і а0.
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Комплексне число дорівнює нулю, якщо дорівнюють нулю окре
мо його дійсна та уявна частини. Тому

K,Q,(u))KaRt(u>)* u,(u>) -0; 
K,Q?(u>)* K2Rt(w)*U2(u))- 0.

(Д.72)

2. Розв’язати одержану систему (Д.72) відносно К, І К2 
методом Крамера:

-Ujtu» R,(io) I

К, - f,(oj) •
- иг(и)) R2(co) J

А, Q, (<о> Ri(w)
•

Qz(to) R»(u>)
(Д.73)

- U,<(4>)

Кг« fA» • Дкг QjCuj) - U2(w)
1 Q,(u>) R,(u>)

Qgto) R2(u>)
Залежності (Д.73) - це рівняння межі стійкості *f(K(), 

задане у параметричному вигляді через параметр сО .
3. Для декількох значень ц) у діапазоні 0 > о) <- 00 , 

0 < со <оо розрахувати к( 1 Кг (Д.73) та побудувати область 
стійкості.

Правило штрихування: якщо при збільшенні а)«0,..оо ви
значник Д, > 0, то область стійкості штрихують зліва межі. Пара
метр к, , що стоїть у рівняннях (Д.72) на першому місці, треба 
відкладати по осі абсцис.

Через те, що к, входить до 
вільного члена характеристичного рів
няння, вісь ординат е особливою пря
мою. Як видно з рис. Д.9, межу стій
кості штрихують двічі: один раз - для 
додатних значень и) , другий - для 
від’ємних.

Примітка. Особливі прямі виника
ють у тому випадку, коли одночасно за 
яким—набудь значенням о> * <а8 усі
визначники Д, , Д«і , Дкг стають ну- Рис. Д.9. До побудо
лей. Рівняння (Д.72) перестають бути ви області стійкості в 
лінійно незалежними. Рівняння особли- площині двох параметрів
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воі прямої можна одержати, якщо підставити в перше або друге 
рівняння (Д.72) замість to ц> « .

Наприклад,

’ Q,(«Je) Q,(u)0) % (Д.74)

(найчастіше Ц)о = 0 або сов» <х> ).
Особлива пряма відповідає со = 0, якщо вільний член харак

теристичного рівняння містить к, або кг . Рівняння прямої можна 
одержати, якщо прирівняти до нуля вільний член. Якщо при перехо
ді через особливу точку знак визначника д, змінюється, то особ
лива пряма с додатковою межею стійкості І її треба штрихувати. 
Не всі заштриховані області обов*язково мають бути областями 
стійкості, І Іх треба перевіряти, наприклад, користуючись крите
рієм Рауса або І^грвїца.

Д.9. Наближений вибір потрібних значень передаточних чисел 
автопілота, для якого ІТ, д^д^)» к, де* ■» к2дсог

Розглянемо короткоперіодичний етап збуреного руху. Для спро
щення прирівняємо сталу часу Т, до нуля. Тоді в операторній фор
мі система рівнянь матиме вигляд

(агг - 5)сС ф (ам ♦S)^* « Q;

(д.75)

« К,оС +кг si-p.

Характеристичне рівняння цієї системи (якщо Q = 0)

Да • зРа ($ ),

де Ра(з)-se-(ati+aj^assK2)$+(aKa11+awai5ка-а„к,-ам). 
Тому абсолютний коефіцієнт загасання системи JU + автопілот

, a.?e>
опорна колова частота (власна частота при нульовому демпфіруван
ні) —:__________

^oa * V®»2 ’ад5Кі “ase » <Д»77) 
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вона ж у герцах 

f к 
оа 2П ' 

Якщо для оптимального перехідного процесу прийняти ■
- ^а. . 0,75, a f ж 0,8, то з (Д.76), (Д.77) потрібні вели- 

ЬеГоа “
чини передаточних чисел автопілота визначаться як 

v 2,4 7Г + Сг9 *Ои Кгж-—_—&---- U-, (д.?8)
ss

К • -2а.9м*0«ea>s кг ~ ам~ 25Л . <д 79)

Знайдені значення к, І Кг , як правило, лежать у межах 
0,1...5.

Д.ІО. Графічне Інтегрування

У курсовому проекті е багато задач,в яких певна валичияя ви
значається Інтегралом типу

8
A«|F(x)dx, (Д.80)

а 
де F (х ) - підінтегральна функція, яка задається графічно або 
таблично в межах a ... Ь .

Щоб знайти Інтеграл, діапазон Інтегрування Q ... 6 по
ділять на п ділянок (кроків) довжиною АХ . Якщо початку пер
шого кроку присвоїти номер 0, кінцю - І І т.д., кінцю останнього 
кроку - п , то Інтеграл (Д.80) визначиться як

а»2даі( (д.8і)

де ДА|- площа ділянки, обмеженої кривою F (х ), границями ді
лянки та віссю абсцис, - знаходиться як площа трапеції

аАіг {р(хі-«>*р<м}т- (д.аг)

Очевидно, що
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F(xp) ♦ P 
2

n-l
+ z F<Xi) ДХ. (Д.83)

Цей вираз відомий як формула трапеції.
Якщо треба побудувати функцію А = f ( х ). то, прийнявши, 

■о на початку першого кроку А = 0, одержимо в кінці 1-го кроку
А, ■ ЛА, » в кінці 2-го кроку - Aj • ДА,* ДАг • в кінці 

3-го кроку - Ад = ДА, + дАг + AAj І т.д. Величину дА{ роз
раховують за формулою (Д. 82).

Д.П. Завдання на курсовий проект 
з дисципліни "Динаміка польоту ЛА" 

студенту групи (прізвище та ініціали студента) 

(можливий варіант)

І, За заданими геометричними, аеродинамічними та масовими 
характеристиками ЛА (вказати конкретно, якого ЛА), визначити 
його основні льотно-технічні характеристики (ЛТХ), показники ма
невреності, а також характеристики стійкості та керованості у 
поздовжньому русі.

2. Дослідити за допомогою розрахунків на ЕОМ, користуючись 
каталогізованими програмами, вплив на ЛТХ ЛА зміни ..................
(зазначити конкретно, що змінюється, наприклад, маса ЛА, тяго- ; 
озброєність, тип двигуна, включення форсажу, геометрія ЛА І т.п./І

3. Виконати проектувальні розрахунки параметрів горизонталь-» 
ного оперення та простого демпфера тангажу. Визначити граничні 
центрівки, характеристики статичної та динамічної стійкості та 
керованості ЛА для середнього значення центрівки з новим оперен
ням. .

Вихідні дані:
граничне значення швидкісного напору 9граи“——Па» 
максимальне значення числа М польоту М тах “ -------- на

висоті М » ... км;
початкова маса ЛА т0 =_____ _ кг;

. гранична температура trpQH =°С»
маса палива тт « кг;
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коефіцієнт стиску повітря на вході у двигун 1ГК • ___ ; 
максимальне значення експлуатаційного перевантаження

ут°еволотивний швидкісний напір qeb = .. .

Розрахунки виконати для М • .. ■ . . , , __ __ « ,
, ____ км І п’яти-шести значень швидкості або числа М .

Дати загальний вигляд ЛА в трьох проекціях та вказати його 
основні ЛТХ.

Примітка. Замість п. З завдання за домовленістю з виклада
чем студент може вибрати питання для проектування та дослідження, 
наприклад, з числа тих, що наведені в додатку до цього посібника 
(див. д.ії Д.з, Д.3.2, Д.3.3, Д.4. Д.7.У, або будь-яке Інше, по
в’язане Із складанням математичної моделі, програмуванням, розра
хунками на ЗОМ.

Дата .
Підпис викладача, 
що видав завдання >

Д,І2. Основні етапи виконання курсового проекту 
з динаміки польоту

на : навчальний рік

(можливий варіант)

Іомер 
неді
лі п/п Зміст етапу

Частка 
етГ,

І I Підготовка та доробка вихідних да
них,- геометричних, масових, аероди
намічних у польотній конфігурації, а 
також на зльоті та посадці. Характе
ристики двигуна. Схема та опис ЛА, 
Розрахунок та побудова польотних по
ляр

5 5

2-3 2

Розрахунок потрібних тяг (потужнос- 
тейііз врахуванням реальної поляри. 
Вибір двигуна та обчислення наявних 
тяг (потужностей). Побудова залеж
ностей

Ри « f (И ) н ■ const •
Рпг = f (М ) н« const

10 15
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йомер » 
п/п Зміст етапу

Частка 
етГ,

4 3

4

Розрахунок характерних швидкостей та 
експлуатаційних обмежень М тах , 
^тіл теор • М mtn Зол* 
мнь ’ нст.₽ех^ побудова діаграми 
Н = -F ( М ) 
Визначення області динамічного манев
рування та динамічних стель

5 20

5-6 5

6 
7
8

Розрахунок енергетичної скоропідйом- 
ності:

( Н = 0,3,6,9, 
II км) I V* B-f(V)HcBCen5t (5-6 
значень Не ) 
Залежність У*тах = Н Н ) 
Оптимальна програма набору висоти 
Барограма Hopt»f(t) 
Теоретичні та практичні статичні 
стелі

10 ЗО

7 9

10

II

Визначення злітно-посадочних харак
теристик VBiap, V, , lm , Vnoc .

• 1-пос
Розрахунок кілометрової та годинної 
витрати палива =-F (М ;, qroa =
» f ( М ) для НКрс
Дальність та тривалість польоту на 
^К₽С

5 35

8 12

ІЗ

Визначення характеристик маневренос
ті у вертикальній площині для нкре:

Пжц»< (М )Пчвшеаиі , 

гн»км)
Визначення області можливих віражів, 
мінімального радіуса віражу та від
повідних йому , уа , t6i , vgi
на нкРС

5 40
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Продовження

Номер
ST’

* 
п/п Зміст етапу Частка

“’ЗР-

9 14 Розрахунок на ЕОМ модифікації ЛА. 
Дослідження впливу на ЛТХ заданого

10 50
параметра

10 15 Подготовка вихідних даних для пере-
вірного розрахунку моментних харак
теристик гпаодд-І(м). т* =
- f (м ), т* - f ( и )
Діаграма талд« Н С^а 5ь-о
Балансувальна діаграма 8ЬБДА - М М ' 
І Рь « f (М ). Показник ж f (М ) 
“ ^КРС

10 60

16 Статична стійкість по явидкості та 
перевантаженню бп « f (М ) ,ffv« Км)

II 17 Розрахунок динамічних коефіцієнтів 
для досліджуваного режиму польоту

18 Власні динамічні характеристики ЛА і 
короткоперїодичному збуреному русі

До «^>^0» П
Побудова Act « f( і ) для До£0 =

8 68

19
ж -(0,02...0.04) рад

12 20 Визначення реакції ЛА на ступінчасті 
відхилення руля висоти

і

( Дб<о« -0,01...0,02 рал) 
Побудова дос -f (t ), розрахунок 
показників К.Ц, Кп 5 , «Г , ,
«м

7 75

13-14 21 Вибір параметрів ТО. Визначення гра 
ничних центрівок та кута установлен
ня стабілізатора 1

22 Визначення характеристик стійкості 1 
та керованості для ЛА з вибраним Г0
а) моментиІ характеристики для трьох

значень центрівок хтгп . Хтср . 
Хтг$
б) балансувальні криві для трьох 
значень центрівок (див. п. "а")

15 90 j
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Закінчення

Іомер 
неді
лі

» 
п/н Зміст етапу

Частка ’V

23
24

в) власні динамічні характеристи
ки ЛА (див. п. 18) для Х„о , Н

Пережиточні числа демпфера тангажу
Розрахунок та побудова дос » f(t) 
при ступінчастому відхиленні руля 
висоти ЛА з демпфером

15 25 Аналіз одержаних результатів
Оформлення розрахунково-пояснюва
льної записки

ю 100

Примітка. Замість п.п. 21-24 викладач може задати студенто
ві спеціальну частину проекту, шо с самостійним дослідженням по 
визначенню впливу певного параметра ЛА на його ЛТХ та динамічні 
характеристики, дослідження повної системи рівнянь збуреного ру
ху. формування контура бортової стабілізації ЛА, побудову меж 
стійкості І т.п. (постановка задачі, математична модель, програ
ма для ЕОМ, список Ідентифікаторів, результати розрахунків у 
вигляді роздруківок, рисунків, висновки). Як модифікацію ЛА 
(п. 14, табл. Д.І) можна взяти зміну маси ЛА, включення форсажу, 
зміну двигуна, геометрії ЛА та Ін,

д.ІЗ. Характеристики стандартної атмосфери АС-8І 
згідно з ГОСТ 4401-81

Висота 
н, 
Пі

Темпера
тура тн, 

К

Тиск 
Рн , 
Па

Густина 

кгДг

'Швидкість 
звуку ан• 

м/с

Коефіцієнт кі
нематичної 
В’ЯЗКОСТІ 

t^/c

0 288,15 І0І325 1,2250 340,3 1,4607-ІО'Ь

І 281,65 89876 1,1117 336,4 І.58ІЗ-І0"5

2 275,15 79501 1,0066 332,5 1,7147-10”°

3 268,66 70І2І 0.9092 328,6 1,8628'10“^

4 262,17 61660 0,8193 324,6 2,0275-10”°

5 255,68 54048 0.7364 320,5 2,2110-10”°

6 249,19 47218 0,6601 316,5 2,4162-10"°

7 242,70 4ІІ05 0,5900 312,3 2,6461-Ю”®

8 236,16 35652 0.5258 308,1 2,9044-ІО"5



159 
Закінчення

Ди прікидних розрахунків корисні такі залежності для Н « II хм: 
* іи so ~ Н Рн 16,8-И .
Л " Л ’ 20+ н ’ Рс 16,8 + Н ’

Зисота 
н, 
км

Темпера
тура Тн, 

К

Тиск

Па

іустина 
кг7м3

Швидкість 
звуку ан, 

м/с

Коефіцієнт кі
нематичної .
В’ЯЗКОСТІ Vu , 

^/с

9 229.73 30801 3,4671 303,8 3,І957«І0"&

10 223,25 26500 3,4X35 299,5 3,5251-10 s

II 216,77 22700 0,3648 295,2 3,8988-ІО”5
4,5574-ІО"3

12 2X6,65 19399 0,31X9 295,1
ІЗ 216,65 16580 3,2666 295,1 5,3325-І0“3

14 2X6,65 14170 0,2279 295,1 6,2391-ІО”3

15 216,65 І2ІІІ 0,1948 295,1 7,2995-10 °

16 216,65 10353 0,1665 295,1 8,5397-ІО”3
9,9902-І0“3

17 216,65 8850 0,1423 295,1

18 2X6,65 7565 0,12X6 295,1 1,1686-10”*

19
20

216,65
216,65

6467
5529

0,1040
0,8891-ІО”1

295,1 
295,1

1,3670-Ю”4
1,5989-10“*

21
22

217,58
2X8,57

4729
4047

0,7571-ІО”1 
0,6451•10“J

295,7
296,4

1,8843-10“*
2,2201-10“*

23 219,57 3467 0,5501-ІО"1 297,0 2,6X36-10”*

24 220,56 2972 0,4694-10”J 297,7 3,0743-10“*

25 221,55 2549 0,4008-10“1 298,4 3,6X35-10“*

26 222,54 2188 0,3426-10“{ 299,1 4,2439-10“*

28 224,53 1616 0,2508-І0"1 300,0 5,8405-10“*

ЗО 
35

226,51
236,51

1197
574,6

0,1841-І0“*
0,8463-ІО”2

301,7 
308,«

8,0X34-10“* 
1,8063-ІО”3

40 250,35 287,1 0.3996-Ю”2 317,2 4,0067-10 49 q
45 264,16 149,1 0,1966-ІО"2 325,8 8,4996-10 4

50 270,65 79,78 0,1027-Ю”2 329,8 1,6591-10^

55 260,77 42,52 0,5681-Ю”3 323,7 2,9ІІ7-І0”2

60 247,02 21,96 0,3097-І0“3 315,1 5,1X41- КГ4

для Н > II хм ри Рн /37-и( 
ft’ Р(1 ‘1’5+н/ (н - висота в кілометрах).



160

Д.І4. Узагальнені характеристики деяких 
типів газотурбінних двигунів

Гип дви
гуна

Наближене значення коефіцієнтів тяги та пито
мої годинної витрати палива Се . Ступінь дроселю
вання двигуна (міра дроселювання) R = І 
( Н залається в кілометрах. Се - в кг/Н год)

Турбореак
тивний дви
гун ТРД

5f»= ‘ 5И.
= I - (0,3 ♦ 0,03 Хк ) М + (0,65 + 0,031ц) м*- 
- 0.02 КкМ* ;

?. . А т н , п 5„ -ЦМ(Л)Г"
М РО ' Гн / " V Ро АТп/имии

умж 2,5 ♦ 0.06 Хк і
Сс« [ї.З - 0,07 Хц ♦ 0,002Жц]-[ І ♦ (0,27 ♦

«-0,0005 її* М*) Ум - 0,02 Н]-ПГ1
для Н « II км;
Се« [ 1,3 - 0,07 Хк + 0,002 }[ 0,78 ♦ (0,27 <■

♦ 0,0005Хц М* ] - ПГ1 ДЛЯ Н > П »•

Двоконтур
ний турбо
реактивний 
двигун ТРДД

Г II
 

оч
 VW 

V
W

" tfr
r

к*
* * 

< -в
- - —*-____

__
__

__
 ...- Iv-U

ж І - (0.45 + 0,24m) М ♦ (0,9 + 0,19 т)М* + 
♦ (0,1 ♦ и,І6т ) м* ;

Р»\.Ти/ HSllKM Р» vn/H>II им*

« 2 ♦ 0,2 т ;

-0,085----------  Г j + (0,27
І ♦ 0,37т0»75

♦ 0.2тМ') V*T - 0,02 Н] для Н«ІІ ям.

- °»°^?----------- Г0,78 ♦ (0^27 ♦
І ♦ 0.37т0»75

♦ 0,2тМ*)Ум^ ] ®и н?П ш
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Закінчення

Турбовен
тиляторний 
двигун 
ТВлД

М * 1

^р“ у ‘ *
|v= І - (0.86 + 0,031m )М 4- 0,6~М2

Значення коефіцієнтів t І Се такі самі, як 
І для ТРДД . е

Турбореак
тивний 3 
форсажною 
камерою 
ТРДФ

Р S н Ф L ■ ,
$ = 0,85 + 0,15 ( Тф /400) + 0,118 М + 0,І5Мг, 
9 де Т* » 1400...2200 К;

^С?0Цс; 
с* = 0,21 - 0,004 ;
£°= І + 0,008 Н - 0,1? М + 0,017 Мг

Значення такі самі, як І для ТРД

Двоконтурний 
турбореактив
ний двигун 3 
форсажною ка
мерою ТРДДФ

^р= V Н ф •

= 0,85 + 0,18 ( Т*/400) + 0,12 М + 0,16 Мг :

Т^= 1400... 2200 К
Питома годинна витрата палива визначається за Фор
мулами для ТРДФ

У табл. Д.І4 наведено узагальнені характеристика деяких типів газо
турбінних двигунів, одержані при обробці статистичних матеріалів, 
у вигляді безрозмірного коефіцієнта тяги

£ = JL 

• .. 5р ^0 ■ •

та питомої годинної витрати палива Сс , де Р - тяга двигуна 
на заданому режимі польоту (ступінь дроселювання двигуна R = 
= I), Ро - статична тяга двигуна на рівні моря ( Н =0, М = 
= 0). Коефіцієнти $р та Се задані залежно від типу газотур
бінного двигуна, числа М та висоти польоту Н , ступеня стиску 
повітря в компресорі 1ГК , ступеня двоконтурностї двигуна /п , 
температури газів у форсажній камері '. За відсутності даіь
величини та m можна задати згідно з рис. Д.ІО І Д.П.

Для прикидних розрахунків ЛА З ТРД Рп =Рд0'7,ї(Н£ІІ км), 
РН = Р„- “о-" = <«44 Р -д(Н >П км).

*11 v
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Pec. Д. 10. Рекомендован! значення коефі
цієнта стиску в компресорі ( И* )

Рио. Д.ІІ. Наближені значення коефіцієнта 
двоконтурност! ТРД



163



і4164

Рис. Д.І2. Закінчення
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д.і5. нлшиіі ..штам догшаш дай таів (пд >. 
Д. 15.1. Зовнішня, дросельна та висотна характеристики 
Якщо паспортні дані ЦД відсутні або неповні, виникає потре

ба в розрахунку І побудові характеристик, яких настає. Частіше 
бувають відомими дані ПД в одній розрахунковій точці. Це номі
нальні (Іноді максимальні) потужність Ne «ом , оберти двигуна 
П НОм та питома втрата палива Се нОМ на одній заданій розра
хунковій висоті нр .Може бути заданим ступінь наддуву рк , 
що забезпечується приводним відцентровим нагнітальних». Тоді 
Нр - розрахункова межа висотностІ ЦД, 

Зовнішню характеристику ЦД ( Не» f(п ) при повністю від
критій дросельній заслінці) можна розрахувати з використанням 
наближеної залежності

Не ® Неиом (<,16 • 0,15 ----- )• (Д.І5.І)
• ’ком 11 ном

ДЛЯ декількох ДОВІЛЬНИХ значень обертів ЦД П< Ином.
Наближена дросельна характеристика Ne ■ f(П ) при різ

них положеннях дроселя відповідає рівнянню

Ne»C,ns, (Д.І5.2)

де С » (див. рис. І.II).
Якщо ЙГневисотний, його висотна характеристика розрахову

ється за формулою

U-IS-3’

Тут Ал(н) , АП(НР) - коефіцієнт спаду потужності за висо
тою відповідно для висот Н І Нр , який можна визначити за 
рис. 2.2 або залежністю

А « 0,00018601 —Дг - 0,11, (Д.І5.4)
п і ‘и 

де рн _ атмосферний тиск в паскалях, Тн - температура повіт
ря в кельвінах на висоті Н •
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Необхідні розрахунки для висотного двигуна див. упід» 
розд. 2.4. '

Д.15.2. Перерахування висотної характеристики ПД 
на Інші оберти

Якщо ПД невисотний, для довільних Обертів п < П иом з дро
сельної характеристики Ne = f ( n ) знаходять відповідну до 
числа обертів п потужність , далі для декількох значень 
висоти М / Нр визначають за формулою (Д. 15.3).

Для висотного двигуна відомі: висотна характеристика Ne = 
- * (н)Пі> cornt для числа обертів л, , висотність Н рі , 
ступінь наддуву рк , зовнішня характеристика Ne=. f ( n ) для 

М = °.
Висотну характеристику для нового числа обертів л2 роз

раховують так:
- визначають питому адіабатичну роботу нагнїтальника для 

П , , РК1 І НР1 (див. [ ю] , с, 315):

Lq3 Н1 = 1153 ( И * 0,007465 рк - 6,0345), (Д.І5.5)

де рк - ступінь наддуву ІЩН, ш рт. ст. ( Рк [ мм рт. от.] = 
» рк [Па] • 0,0075006); Н- висота, км.

- обчислюють питому адіабатичну роботу ПВН для Пг :

L а * L а (т?)2 5 (Д.І5.6)
с3.нг аЗ.ні \ гц/

- знаходять нову границю висотаостІ для Пг :

Нрг=« 0,000867 LQg нг - 0,007465 +6,0345; (Д.І5.7)

- користуючись зовнішньою характеристикою Ne.= f(n)H^o> 
визначають ефективну потужність Nenz > по відповідає числу 
обертів пг ;

- на діаграмі Ne <» f (н) позначають точку Nena ♦ СІУДУ” 
ють початкову ділянку висотної характеристики Nen?B шляхом 
проведення через точку Мепг лінії, паралельної N ЄП1 А 
(рис. Д.ІЗ),Д0 перетину 3 перпендикуляром з ТОЧКИ Нрг , шо 
відповідає новій границі висотаостІ;

- будують ділянку характеристики для висот, більших за Нрг,



Д.15.3. Перерахування висотної характеристики ЦД 
на Інший ступінь наддуву

Задано: висотну характеристику ( Ne>f(M)n, £on9t ) 
для ступеня наддуву ПЦН Рк. , нове значення ступеня наддуву ркг. 
Перерахування ведуть у такій послідовності:

- визначають питому адіабатичну роботу ПЦН для * НР’ 
за формулою (Д.15.5):

L я - П53 ( Н+ 0,007465 ри< - 6,0345); йо. Ht і • К1
- знаходять нову висотність ЦД Нрг для ркг та ЬдД ні , 

користуючись залежністю(Д. 15.Th

Нр2 ж 0,000867 ЬаЭ к$ - 0,007465 ркг ♦ 6,0345;

- на висотній характеристиці ПД знаходять потужність на 
новій розрахунковій висоті Нрг (точка В на рис. Д.І4);

- ділянку нової висотної характеристики для висот нижче 
Нря (штрихова лінія) проводять паралельно такій хе ділянці 
вихідної характеристики (рис. Д.14).
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Рис. Д.І4. Перерахування висотної характе
ристики ПД на Іншу ступінь над
дуву

Д.15.4. Побудова залежності найвигідніших обертів ПД 
від крейсерської потужності та діаграми мінімальних 

питомих витрат палива
Такі залежності необхідні як вихідні дані для розрахунків 

дальності та тривалості польоту ДА з ІМУ, І одержують їх шля
хом спеціальних випробувань ПД на стенді. Щоб провести такий 
розрахунок наближено, можна використати статистичні матеріали, 
наведені в праці [іО] , с. І79-І8І.

Якщо відомі номінальні значення потужності Неном , чис
ло обертів пиом та питома витрата палива Сеном , то залеж
ність крейсерської потужності від найвигідніших обертів (для 
яких питома витрата мінімальна) розраховують для декількох до
вільних значень найвигідніших обертів гц , які задають, за 
формулами

Мекрс’Кенои-К %(П), (Д.І5.7)

- fl,25 п - 0,4 для Л <0,89;
N « ■ _ (Д.І5.8)

2,6 П - 1,6 для П >0,89,
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Відповідні формули для найвигідніпшх питомих витрат палива 
будуть такими:

Сенв = Сеном'С » faCN), (Д.І5.9)
де для ЦД на багатій суміші

Г 0,8 для N «0,75, ,
С = -о - - (Д.І5.І0)З № - 4,45 N + 2,45 для N >0.75;

для ЦД на бідній суміші
[і,2408 Нг - 1,1787 N + 0,86696 дляЙ<0,65.,

С» _ (Д.І5.П)
(0,714 N + 0,2857 для N>0,65.

Розрахунки зручно вести в табл. Д.4.

Таблиця Д.4
Розрахунки крейсерських потужностей 

та питомих витрат палива

п нв хв ' ‘^ном Примітки

П П = пнв / Пц.„ 
ком

N N я f (Fi ) - залежність
Д.І5.8 '

С ! С = f(N ) - залежності 
(Д.І5.І0), (Д.І5.ІО

^екрс ’ к®т N Є крс в е нам' N

кг
НВ * ісВт . г

С = Г . fєна иеном *-

За даними табл. Д.4 будують N е кре = f ( л ) та 
СЄН6 ~ f { Л не
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д.16. йтаіия.аа..лте,да..де?имх-ДА-а...Ш
Статичну стелю режиму для ЛА з IW можна визначити за умо

вою рівності на цій висоті потрібної потужності наявній:

N„r-N„. <Д.И.В>

» N»r- С><Л’5- N«‘ *
ефективна потужність ПД на розрахунковій висоті} -q - ККД гвин
та; І - число ГМУ на ЛА; An (Н ), Ап ( Нр) - коефіцієнти спа
ду потужності з висотою (див. рис. 2.2 або формулу (Д.І5.4)).

Якщо врахувати, що для горизонтального усталеного польоту

v ’ Л-17”’-
па повітря на рівні моря, то рівнянню (Д. 15.12) відповідає ви
раз

^n(Hp)‘CXQ pc* s (Д.І5.ІЗ) 
•C.

ya* С'хсЛ

2

м ст. реж

(J 2mg ‘У __J_ 
Wpcs Sa'

Якщо режим задати довільною точкою на полярі 
то відповідну їй стелю режиму визначають так:

- для декількох значень висоти польоту розраховують або 
беруть з табл. Д.4 величину AnVzT ;

- будують залежність Апд/д = f (Н );
- обчислюють величину с (Д.І5.ІЗ), де приймають Т| « 

- 0,75;
- користуючись залежністю = f ( Н ) та умовою, що 

на стелі режиму ( > u = С , знаходять стелю режиму
(рис. Д.15). П Нст-Реж

До речі, цим методом можна визначити статичну стелю ЛА з 
ГМУ, якщо взяти до уваги, що на статичній стелі швидкість ЛА 
близька до економічної. Тому всі розрахунки треба проводити 
для точки, поляри для якої С^а = с^аек «= • а Слав
■ ^хоек “ Схо ‘
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Рис. Д.І5. Визначення статичної стелі режиму ЛАз ІМУ 
Т а б л и ц я Д.4 

Значення відносної густини повітря д та коефіцієнта спаду 
потужності Ап з висотою н__________

Н . КМ Д хх Р/ Рс Уд А п Ал-УЇ

І 
2 
3 
4 
5 
6 
7 
8 
9 

10 
II 
12 
ІЗ 
14 
15 
16 
20 
25 
ЗО 
40 
45 
50

0,90748
0,82168
0,74225
0,66885
0,60117
0,53887
0,48165
0,42921 '
0,38128
0,33756
0,29780
0,25464
0,21763
0,18600
0,15898
0,13589
0,07258
0,03272 
0,0150286
0,00326176 
0,00160512 
0,0008382

0,95262
0,90646
0,86154
0,81784
0,77535
0,73408 .
0,69401
0,65514
0,61748
0,58100
0,54571
0,50462
0,46651
0,43128
0,39873
0,3686
0,26941
0,18089
0,12259 
0*057112
0,040064 
0,028953

0,8861 
0,7815 
0^6857
0,5983 
0,5187
0,4464 
0,3808
0,3210 
0,2682
0,2199 
0,1768 
0,1351 
0,0995 
0,06906 
0,04305
0,02083

0,8441 
0,7084
0,5907 
0,48938 
0,4021 
0,3277 
0,2643 
0,2103 
0,1657 
0 1277
0,09648 
0 06817 
0,04642 
0,02979 
0,01716 
0,00768

1
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Д.Г7. Українсько-російський словник основних термінів 

з динаміки польоту

АВТОМАТИЧНЕ РЕГУЛЮВАННЯ 
БАЛАНСУВАТИ 
БАЛАНСУВАННЯ 
БЕЗВІДРИВНИЙ
БЕЗМЕЖНИЙ
БЕЗПЕКА
БІЧНЙй 
БбвТАНКА, 
БУКСИРУВАННЯ

ВАГА
ВАЙЛЬ, ПІдбйМА 
ВАНТАЖОПІДЙОМНІСТЬ 
ВЕЛИЧИНА

ВИДЕРЖУВАННЯ (ВИТРЙМУВАННЯ)
ВИЗНАЧАТИ
ВИЗНАЧНИК
ВИМОГИ
ВИКОРИСТАННЯ
ВИМІРНИК '
ВЙМУШЕНИЯ
ВИПАДКОВИЙ

ВИПРОБУВАННЯ
ВИРІВНЮВАННЯ
ВИРОБІТОК ДОБОВИЙ
ВИСУВНИЙ 
висхіднйй 
ВЙТРАТА

- автоматическое регулирование
- балансировать
- балансировка
- безотрывный
- безграничный
- безопасность
- боковой
- болтанка
- буксировка

- вес
- рычаг
- грузоподъемность
- величина: в. вихідна* - в. исход

ная; в. ,зведена - в. приведенная; 
в. миттєва - в. мгновенная;
Вд, обернена - в. обратная; в. по
зірна - в. кажущаяся; в. стала - 
в. постоянная

- выдерживание
- определять
- определитель
- требования
- использование
- измеритель
- вынужденный
- случайный
- упревде'ние
- испытание
- выравнивание
- вйработка суточная
- выдвижной
- восходящий
- расход: в. кілометрова - р. кило- 

метровцй; в. годинна - р..часовой 
в. питома годинна - р. удельный 
часовбй



ГІРКА t , - горжа
ГВЙНТО-МОтбрНА УСТАНОВКА (МУ)- виито-мотОрнал установка (ЕМУ)

пз
ВИХІДНІЙ 
випггбвхувллыий 
ВІД’ЄМНИЙ 
відносний 
ВІДСТАНЬ 
відхил, відхйлнпш полій 
відцентр6еий 
ВІЛЬНИЙ 
ВІРОГІДНИЙ 
ВІСЬ 
ВЛАСНИЙ (вистйшй) 
ВЛАСТИВІСТЬ 
ВОЛОГІСТЬ 
ВСМОКТУВАЛЬНИЙ 
вгрАта 
В’ЯЗКІСТЬ
ГАЛУЗЬ 
ГАЛЬМО 
ГАЛЬМУВАННЯ 
ГАСІННЯ 
ГВЙНТ

- исходный
- инт^лхиващий
- отрицательный
• относительный 
- расстояние
- отклонена» (отам) полвірм 
- центробежный
- свободный .
- достоверный 
- &» 
- собственный 
- СВОЙСТВО 
- влажность 
- во^оывапдай 
- потеря 
- вязкость
- Отрасль 
- тормоз 
- торможОнзе 
- гашение 
- вНнт

ДИНАМІЧНИЙ (ШВИДКІСНИЙ) HAnfp - динамический (скоростной) напор

ГОДИНА 
ГРАНИЦЯ 
ДІШІСТЬ (ДАЛЕКІСТЬ) 
дАні ( 
ДВИГУН , 
ДСТ УКРАЇНИ 
ДЕРЕЛО 
ДЕМПФІРУВАННЯ

- час
- граница, предел
- дальность
< * дАннме
- двигатель
- ГОСТ Украины
- источник
- демпфирование

ДИФЕР ШЦІГВАННЯ 
ДІЙСНИЙ (мат.) 
ДІЛЯНКА

- дифференцирование
- вещественный, дайствательннй
- участок

- воздействие



TH

ДОБА
ДОБЫТОК 
довідкбвий 
додАтний 
ДОЗВОЛЕНИЙ 
ДОСЛІДЖЕННЯ 
ДОТИЧНА 
ДОЦЕНТРОВИЙ 
ДРОСЕЛЮВАННЯ 
еОм 
ЖОРСТКИЙ 
ЗАБІРНИЙ (клапан) 
ЗАВАНТАЖЕННЯ 
ЗАГАЛЬНИЙ 
ЗАГАСАННЯ 
зАкид 
ЗАЛЕЖНІСТЬ 
ЗАПІЗНЮВАННЯ 
ЗАПОБІЖНИК 
ЗБЕРЕЖЕННЯ 
ЗБІЖНІСТЬ 
ЗБУДЖУВАТИ 
ЗБУРЕННЯ 
ЗБУРЕНИЙ 
ЗВАЛЮВАННЯ
ЗВОРОТНИЙ ЗВ'ЯЗОК (33)

- сутки
- произведение
- справочный
- положительный
- разрешённый
- исследование
- касательная
- центростремительный
- дросселирование
- ЭВМ
- жесткий
- забо'рный (клапан)
- загрузка 
- Збший
- затухание
- забрОс 
- зависимость 
- запаздывание 
- предохранитель 
- сохранение 
- сходимость 
- возбуждать 
- возмущение 
- возмущенный 
- сваливание t
- обратная свЯзь (ОС): з.з. гнуч

кий - о.с. гибкая; з.з. позитив
ний - о.с. положительная; з.з.. 
жорсткий - о.с. жёсткая; з.з. Із 
запізнюванням - о.с. с запазды
ванием; з.з. негатёвний - о.с.

зпін
ЗДІЙСНЮВАТИ
ЗЛІТ
ЗЛГПІО-ІЮСАДОЧНА СМУГА (3DC)
ЗМІННА
ЗМІЩЕННЯ
ЗРІВНОВАЖИТИ

отрицательная
- изгиб
- осуществлять
- взлёт
- взлетно-посадочная полоса (mill)
- переменная
- смещение
- уравновесить
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ЗСУВ

ЗУПЙНКА

- сдвиг: в. ва чЄсом - о. по вре
мени; в. ва фазоо - о. по фазе

«■остановка
ЗУСИЛЛЯ -усилие
ІМОВІРНІСТЬ - вероятность
ІНТЕІРУВАННЯ - интегрирование
КАЕРИРУВАННЯ - кабрирование
КЕРОВАНІСТЬ - управляемость
КЕРУВАННЯ (УПРАВЛІННЯ) - управление
КЕРУВАВША ДІЯ - управляющее воздействие
ККД (коефіцієнт корисної дії) - КПД (коэффициент полезного 

действия)
кОвзання - скольжение
КОВЗНЙЙ - скользящий
коливання - колебания: к. вимуненІ - ж. вы

нужденные; к.,вільні - к., сво
бодные; к. власні - к. собствен

коловйй
нее

- круговой
КРЙН - кр4н
КРЕСЛЕННЯ - чертеж
КРИВИНА - кривизні
КРОК - вЯг
КРУТІННЯ - кручЯние
КРУТІСТЬ - крутизна
КУЛЬОВІЙ - наровбй
КУТ - угол: к. кабрирувЯння - у. крб- 

рирования; к. нахилу траєкторії - 
у. наклона траектории; к. плане
рування - у. планирования

ЛАНКА - звено': ,л. диференціююча - в. диф
ференцирующее; л. коливальна - 
в. колебательное; л. Інтегруваль
на - в. интегрирующее; л. підси- 
лювадъна - з.усилительное; л. ре
дукційна - з. редукционное

- линяя тока (газов)ЛІНІЯ ТЕЧІЇ (гаві»)
ЛІТАК - самолет
ЛІЧЙЛЬНИК «5 рчетчик
ЛОПАТЬ (ГВИНТА) - лопасть (винтЯ)
МАНЕВРЕНІСТЬ - маневренность
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НЕПІ
МЕЖА СТІЙКОСТІ

- граница
- граница устойчивостимерёжа 

миттєвий 
МІРА CTifcw 
місткість (tea) 
мйщість
№0ЯША 
можливість
ЮЙНТ

- сет*
- мгновенный
- степень сжатия
- вместимость (бака)
- прочность
- множество
- возможность
- моме'нт: м. згинальний - и. изги- 

бфлций; м. крутильний - м. кру- Т-иПУИи • М ФАХгнамн* —> ил MnnTwtwX
НАБІГАЮЧИЙ
НАБІР ЕИСОТЙ
НАБЛЙЖЕННЯ (апроксімадія)
НАВАНТАЖЕННЯ КОРИСНЕ
НАВКОЛИШНІЙ
НАДЛЙШКОВИЙ
НАДЛИШОК
НАПІР
НАПРЯМНІ
НАПРУГА
НАПР/ЖЗІІСТЬ
НАЯВНА ТЙГА (двигуна)

а /шуми і ТахИалуГ И* ТаНІоЖа

- набегапщй
- набор высоты
- приближение (аппроксимация)
- нагрузка полезная
- окружающий
- избыточный
- избыток
- напор
- направляїяіая
- напряжение
- напряженность
- тяга, которой располагает двига

тель (располагаемая wfra (гаига- ■ага 1 і
НЕОЗНАЧЕНІСТЬ 
НЕКЕРОВАНІСТЬ 
НЕПЕРЕРВНІСТЬ 
НЕУЗГОДЖЙІНЯ 
НЕСТІЙКІСТЬ 
НЕСКІНЧЕННІСТЬ 
НЕХТУВАТИ 
НОРМА ЛЬбтНОІ ПРИДАТНОСТІ 
ОЫИНАПНА
ОБЕРТИ 
ОБЕРТАНИЙ 
ОБГРУНТУВАННЯ

ТчмДМ } /
- неопределенность
- неуправляемость
- непрерывность
- рассогласование
- неустойчивость
- бесконечность
- пренебрегать

(НЛП)- норма летной годности (НЛГ)
- огибапдая
- обороты
- вращательный
- обоснование
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ОБЛАСТЬ НЕСТІЙКОСТІ
ОБМЕЖЕННЯ
ОДИНЙЧНИЙ

ОДНОМІРНИЙ
ОКРЕМИЙ
ОЛІВЕЦЬ
ОПЕРЕННЯ
ЙПІР ЛОБОВИЙ
ОТВІР
ОХОЛОДЖЕННЯ
пАливо
ПАЛЬНЕ
ПАЛЬНИК
ПАРАШУТУВАННЯ
ПЕРЕГИН
ПЕРЕВАНТАЖЕННЯ
ПЕРЕВІРНИЙ
ПЕРЕРІЗ -
ПЕРЕТВОРЕННЯ ЛАПЛАСА

ПЕРЕТВОРЕННЯ

ПЕРЕХІДНИЙ ПРОЦЕС
ПЕРЕШКОДА 4
ПИТОМА ГОДЙННА ВИТРАТА ПАЛИВА
ПИТОМИЙ
ПІДЙОМНА СЙЛА
ПІДСМОКТУВАЛЬНИЙ
ПІДСЙЛЮВАЧ-ПЕРЕТВОРЕВАЧ
ПІДСУМУВАННЯ
ПІКІРУВАННЯ
ПІЛОТУВАННЯ
ПЛОІІИНА
ПОБУДОВА
ІЮВІТРООХОЛОДНИК
ПОВІТРЯ
ПОВОРОТКІСТЬ

- Область неустойчивоеті
- ограничение z
- единичный: о. Імпульс - е. Mt- 

пульс; о. стрибок - е. скачок
- одномерный
- частный
- карандаш
- оперение
- сопротивление лобовое
- отвЄротие
- охлаждение
« топливо
- горючее
- горелка
• парашютирование
* перегиб
- перегрузка
- проверочный
- сечение
- преобразование ЛаплАса

- преобразование

< - переходный проце'сс
~ препятствие
- удельный часовой расход тОплива
- удельный
- подъемная сила
- подсасывающий
- усилитель-преобразователь
- суммирование
- пикирование
- пилотирование
- плоскость
- построение
- воздухоохладитель
- воздух
- поворотливость
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ПОДОВЖЕННЯ 
ПОЗДОВЖНІЙ 
ПОЗІРНИЙ 
ПОЗНАЧЕННЯ 
ПОКАЗНИК 
ПОЛІПШЕННЯ 
ПОДІЛ 
політ
ПОПЕРЕДНІЙ 
ПОРІГ ВІДЧУТТЯ 
ПОСАДКА 
ПОСТУП (ходХ) 
ПОТУЖНІСТЬ

- удлинение
- продольный
- кажущийся
- обозначение
- показатель
- улучшение
- деление
- полет
- предварительный
- порог чувствительности
- посадка
- поступь
- мощность: п. віддавана - м. от

даваемая; п. корисна - м. по
лезная; п. споживана - м. по
требляемая; п. надлишкова - 
м. избыточная; п. наявна - 
м. располагаемая; п. питбма - 
м. удельная; п. розрахункбва *

ПОХИБКА 
ПОХІДНА 
ПОЧАТКОВІ УМЙВИ 
ПРИТИРАННЯ 
ПРИДАТНІСТЬ 
ПРИЙОМИСТІСТЬ 
ПРИМУСОВІЙ 
ПРЙРІСТ 
ПРИПУСТЙМИЙ 
ПРИСТРІЙ 
ПРИСКОРЮВАЧ 
ПОГРАНИЧНИЙ ШАР 
ПРИТЙСКУВАНИЙ 
ПРОБІГ 
ПРОЕКТУВАННЯ 
ПРОМІЖОК 
ПРУІНЙЙ 
ПРЯМОТОЧНИЙ 
РЕВЕРСУВАННЯ 
РЙСКАННЯ

м. расчетная
- погрешность
- производная
- начальные условия
- уборка
- пригодность
- приемистость
- принудительный
- приращение
- допустимый
- приспособление, устройство
- ускоритель
- пограничный слбй
- прижимаемый
- пробег
- проектирование
- промежуток
- упругий
- прямоточный
- реверсирование
- рыскание
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РІВНОВАГА 
РІВНОВАЖНИЙ 
РІВНЯННЯ
РІДИННИЙ 
РОЗВ’ЯЗОК 
РОЗГІН
РОЗМАХ
РОЗНІМНЙЙ 
РОЗРАХУНОК 
РОЗСУВНЙЙ 
РОЗТАШУВАННЯ 
РУЙНУВАННЯ 
РУХ , 
РУШІЙ 
РУШі'йНА СИЛА 
СИЛА, 
СКИДАННЯ 
СКЛАДОВА 
СПАДНИЙ 
СМУГА 
СПОВІЛЬНЕННЯ 
СПОТВОРЕННЯ 
СТАТИЧНИЙ 
СТЕЛЯ
СТИСК 
СТЙСЛИВІСТЬ
СТІЙКІСТЬ
СТОЯК, 
СТРИБОК
СТРУМИНА (СТРУМІНЬ) 
СТРУМИНКА'
СТУПІНЬ ' 
СУМІШ
СУЦІЛЬНЕ СЕРЕДОВИЩЕ 
СУПІЛЬНОПОВОРОТНЕ 
ТАРУВАННЯ 
твірнА

- равновесие 
- равновесный
> уравнение 
- жидкостный 
- решение
- разгон 
- размах 
- разъемный 
- расчет 
- раздвижной 
- расположение 
- разрушение 
- движение 
- двйжитель 
- движущая сйла 
- ей ла
- сбрасывание 
- составляющая 
- убывающий 
- полоса
- замедление
- искажение
- статический
- потолок
- сжатие
- сжимаемость
- устойчивость 
- стойка
- скачок
- струя
- струйка 
- степень 
- смесь
- сплошная среда
- цельноповоротное 
- тарировка
- образующая
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ТЕОРІЯ ІМОВІРНОСТІ 
ТЕПЛОЄМНІСТЬ ПИТОМА 
ТЕРТЯ

ТРАЄКТОРІЯ 
ТРИВАЛІСТЬ 
ТРИВИМІРНИЙ 
тйга

ТЙСК НАДЛИШКОВИЙ 
ТЯГООЗБРОЄНІСТЬ 
ТЯЖІННЯ
УГНУТІСТЬ
УЗАГАЛЬНЕНИЙ 
УСТАЛЕНИЙ 
уЯвний 
хейля 
хід 
ход/, ПОСТУП (ГЕИНТІ) 
ЦЕНТРІВКА

ч/с

ЧАСТОТІ

шасі' заніране 
швидкісний напір 
швидкість 
ШВИДКОДІЮЧИЙ

- теория вероятности
- теплоемкость удёльная
- трение: т. кочення - т. кача

ния; т. ковзання - т. сколъжё- 
ния

- траектория
-х^родолжйтельность
- трехм/рный
- тЯга:,т. злітна - т. валютная;

т. наявна - т. располагаемая; 
т. повна - т. по'дная; т. по
трібна - т. потребная

- давление избыточное
- тяговооружОнность
- тяготение
- вогнутость
-обобщенный
- установившийся
- мнймый
- волна
- ход
- пбступь (винта)
- центровка: ц. ,з/дня - ц. зад

няя; ц. нейтральна - ц. ней
тральная; ц. передня - ц. пе- 
рёдняя

- время: ч. властивий - в. со'бст- 
венное; ч. запізнювання - в. за
паздывания; ч. спрацювання - 
в. срабатывания

- частота: ч. властива - ч. собст
венная; ч. гранична - ч. пре
дельная; ч. колова - ч. круго
вая; ч. коливань - ч. колебаний; 
ч., кутова - ч. угловая; ч. обер
тань - я. вращений

- шасси убирающееся
- скоростной напор
- скорость, быстрот/
- быстродействующий
- быстротечный
- вредный ,
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