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з
ПЕРЕДМОВ*

В даному навчальному посібнику.стисло, але досить певно ви
кладено методику проведення необхідних розрахунків з динамік* 
польоту. НаЕеденІ загальні положення дозволяють зрозуміти І 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 основное навчальною літе
ратурою з динаміки польоту та прослухали відповідний теоретичний 
курс лекцій.

При написанні посібника враховувалися два можливі рівні про- 
робхя 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 донях, необхідних 
для розрахунків, I найзручнішу форму їх подання.

для літака з відомими або знайденими в першому наближенні 
ге метричними, масовими та аеродинамічними характеристиками, а 
також даними силової установ;« наведено методи перевірних розра
хунків його основних льотно-технічних характеристик (ЛТХ), а Та
кож характеристик поздовжньої статичної І динамічної птійкооті 
та керованості. Подано практичні рекомендації щодо послідовності 
та методики розрахунків, а також необхідна Інформація стосовно 
розрахуй ту цих характеристик Із застосуванням ЕОМ за програмам*, 
розробленими кафедрою аерсі’ідродинаміки 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 динаміч
них характеристик за допомогою автоматичних пристроїв або обмежен
ню можливих режимів польоту.

За результатами проведених розрахунків кожний студент пише 
звіт (розрахунково-пояснювальну записку), .який містить: титуль-
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ній лиот; реферат; »міст; перелік умовних повна чень, символі», 
одинлць, скорочень 1 термінів; вступ, но закінчується завданням 
на проект; основну частину; васиовм .(авалі* одерчаяях резуль
татів, висновки в роботи); перелік посилань; додатки (ровдрухів- 
ки розрахунків на БОН).

Оформлюють звіт згідно з вимогами ДОТУ 3008.96. Тої рисунки 
виконують олівцем на міліметровому папері з додержавши масшта
бів, розміткою та позначенням осей 1 кривих. Звіт -  це зв'язний 
текст їв включенням формул до окладу речень, з докладом роз'яс
ненням уоїх символів, що е у формулі.

У подальшому тексті замість слова "літах* використовується 
вкорочена назва віх "літальний апарат" -  Лі.
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1. ВИХІДНІ ДАНІ ДЛЯ РОЗРАХУНКІВ

Для визначення льотних 1 динамічних характеристик ХА при 
виконанні курсового проекту будемо вважати, що схема Лі, основ
ні геометричні та масові параметри, а такої характеристики дви- 
гуна відомі або розраховані раніше на основі проектних проробок 
первого наближення, а аеродинамічні характеристики ДА одержані 
при виконанні курсового проекту з дисципліни "Аеродинаміка літа
ка та вертольота".

Длч зручності проведення подальших розрахунків усі ці пара
метри та характеристики необхідно ввести зо єдиної форми, а за 
відсутності деяхих даних -  доповнити Гх, 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 1 дати його отислнй опис (тип 1 
призначення ЛА, форма 1 положення крила та оперення, наявність 
ліхтаря, надбудов 1 підвісок, тнп, кількість та розтануання дви
гунів, механізація крале, органи керування тангажам 1 т . і я . ). 
Крім габаритних розмірів, необхідно вказати розмах ( І кр), по
довження ( А к?)' звуження ( т)кр) та отріловядяїоть крила від
новно крочки ( Х 0кр )# плоту крила з підфюзелижною частиною 
( 5 ) , площу горизоктального оперення, складеного з консолей 
( 5Г0 ) , середню аеродинамічну хорду крнла з підфюзеляжною час
тиною ( £>д ), середню аеродинамічну хорду консолей горизонталь
ного оперення ( Баго ), діаметр фюзеляжу ( сі9 ), відносні пло
щі крнла, фгзеляжу, горизонтального оперення, одного яовітрсза
бірна ка ( , Бф , 5 Г0 , 5 Л) ), площу та середню аеродинаміч
ну хорду рулів висоти ( ' БА|  ) . Відносні площі являють ос-
бою відношення відповідної площі консолей крила, максимального 
поперечного перетину фюзеляжу 1 т.Ін.) до площі крила а підфюзе- 
лякною частиною ( 5 ) .

1.2. касові характеристики
Для проведення динамічних розрахунків з масових характерис

тик необхідні: т 0 -  злітна маса ЛА при номінальному завянтажан-
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ні; т т -  маса палива у баю. гп -  розрахункова маса ЛА, для 
якої назначаються ЛТХ; Ц  -  момент Інерції ЛА відносно о с і0 2 .

Якцо каса т 0 1 т 7 но задані, у першому наближенні їх 
можна визначити, користуючись залежностями

т 0 ‘  ̂7

т . т 0^1

( 1 .1 )

( 1. 2 )

де ггіс -  масов' навантаження но одяницд площі крила, яке можна 
прийняти рівним 45С...0С0 кг/м2 -  для шівєерєяих надзвукових 
ЛА, 550...600 хг/а2 -  для бомбардувальник!», 55С...700 кг/м2 -  
для вантажних та важких пасажирських ЛА.,350...500 кг/м2 -  для 
середніх пасажирс'ких ЛА; 100...250 кг/м2 - для легких ЛА; £ -  
відносний запас палива -  0 ,2 ...0 ,4 5  залежно від типу ЛА.

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

т  =-- (0 ,93 ...0 ,95 )т 0 , 

або
т  т  - гп.

що відповідає витраті 50І  палива.
Якщо компоновка ЛА І маси Його окремих елементІЕ відомі, 

то мог'знт Інерції

І , - ' І  X* ,
І.т.\

де т і , х -  маса та відстань від центра мас. ЛА його 1-го 
ела1 ента.

У першому наближенні момент Інерції можна знайти за вира- 
?ом

І. »2 ГП L f ( 1 . 3 )

ти гп -  розрахункова маса ЛА; 1г -  радіус Інерції ЛА, що до
рівнює 0.03 для легких догзуковях ЛА; 0 ,03 ...0 ,04  -  для важких 
вантажних ЛА; 0 ,04 ...0 ,05  -  для надзвукових Л /; І -  повна дов
жина ЛА.

Якії: о у формулі I I .3) брати гп в кілограмах, а і  -  у мет 
рах, і момент Інерції буде в кілограм"х на квадратний метр 
(кг-м2 ).
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1.3. АзррдснамІчиІ характеристики

Основні аеродинамічні характеристики ЛА звичайно задають у 
вигляді залежностей безрозмірного коефіцієнта аеродимі во ї під
йомної сили від кута атаки Суа = "(оО та лобового опору Суа=
* і  (С,а) -  поляра для декількох фіксованих чисел М польоту. 
Висота береться середня або крейсерська, яка вважається "базовою". 
Залежністю коефіцієнта Сда від висоти нехтують. Ало при розра
хунках ЛТХ, особливо на ЕОМ, таке подання аеродинамічних коефі
цієнтів громіздке, тому їх , як правило, апроксимують аналітични
ми залежностями

При цьому вважають, що Суа « С у атох , а коефіцієнти 
Суа = ■ ^ а  . оС„ , Схт , Су т  , А -  ВІДОМІ функції числа М

(рис. І , І ,  1 ,2 ). Значення С , Сут відповідають вершині парабо
ли. Для ЛА з симетричним профілем при нульовому куті установки 
крила та оперення 0ХГП = СХо , Супі = 0, а залежності (1,4) та 
(І.Ь ) мають ви.ляд

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

1) залежності Суа= І ( сС ) та Су а = І ( Сха) для малих
швидкостей польоту ( М = 0,2. .0,4) в польотній конфігурації 
ІА; г

2) максимальну аеродинамічну якість ЛА К = -у 54-- у
1-ха

функції числа М: Ктах= і  (М );
3) коефіцієнт гальмування потоку в області ГО к - і(М ?;

(Т.4)

(1.5)

( 1. 6 )



a
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Рас. 1,1. Залежність аеродинамічного коефіцієнта Сца ВІД 
кута атаха І поляри Лі в польотнІВ конфігурації (приклад)
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Рио. 1.2. Наскрізні аеродинамічні характеристики: А -  над- 
звуховнй маневрений Лі; Б -  маломаневрений ЛА
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1.4. Побудова наближеної з л іт п ї  та посадочної поляр
При розрахунках злітно-посадочних характеристик ЛА необхід

ні його поляри, побудовані з урахуванням випуску шасі, механіза
ц ії крила, гальмових пристроїв 1 т .ін . Для побудови таких поляр 
бажано користуватись точними розрахунками збо даними аеродина
мічного експерименту для ДА із  близькою геометрією. , а відсутнос
т і таких даних для наближених розрахунків мочна скористатись ота- 
ти"т.'чкимя матеріалами стосовно випуску писі та механізації кря- 
ла на поляру та Суа = { (об) для польотної конфігурації з мали
ми дозвуковими М .

Будемо вважати, що випуск шасі впливає тільки на величину 
опору, збільшуючи коефіцієнт лобового опору на Д Слш . Механіза
ція крила на зльоті та посадці збільшує Схт на д  Схнех. а 
Суш -  на дСут . Водночас з випуском механізація зсуває у 

від’ємні' область значонкя оС0 на Доб0> пю пгизводить до зрос
тання Сухітки на Д^уапюх ~ ^ у а ' ^ ^ О *  ПЇ,'І,І0МУ Фуатах®®“ 
сягасться приблизно на тих самих кутах об , що й без механізації. 
Таким чином, поляри на зльоті та посадці можне одержати зсувом , 
вихідної поляри для польотної конфігурації праворуч на ДСх т *
= д с хш+ Д С хиех та вгору на дСу т , а залзгностІ Су а =ф(об) -  
лінійним зсувом ліворуч но ДоСд з "рахуванням збільшення Счатал 
(рис. 1 .3).

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

До^0);  (І.а>

^ла “ "хт  * Л ^хиі * ^ х м е х * ^ ^ у а  '  ^ у т ' д ^ут) » (і>9)

А ^уа там “ Суа' ^ °*-о ■ (1 .10)

де наближені значення д<*0, д С кш, Д Схпе>(. Д С ут беруть з 
табл. 1 .1  відповідно для злітної та псоадочної поляр, причому 
більші значення відносяться до більш потужної м еханізації.

Т а б л и ц я  1.1

Гип поляри лС»ш /  с*щ д С-хнех/Схт Д оС0
Злітна
'осадочна

(0 ,5 . . .0 ,6)  
(0,5,• .0 ,6)

(0.4. . .0 .5)  
(1 ,0 . . .1 ,5 )

0 ,2 . . .0 ,3  
0,3.«.0,5

-ЧО__І0)°
-(10 . . .15)°

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

Т а б л и ц я  1.2
Вилив механізації крила на деякі його 

аеродинамічні характеристики
Гип механізації Розрахункова формула ііриміткТ.

Закрилхи
Д^увто* “ й'Є'удТІІ4ЬІЛІ)4 ‘ ^нек* 

‘ “ 5 * .*  од

(X « 0 ,33; 
к = 0 ,2  -  

простий закрилок;

ДСАмек*7.2к1>5 ^мех^4*^4СЛ5-̂ о,5
І • ’ •

а « 0 ,4 :  
к = 0 . І |  -  

однощілинний за
крилок;

ДоС0 = -5 ,6  а а =  0 ,52;  
к= 0 ,35  -  

двощіликняй (або 
Фаулера) закрилок;

Д т їо * - 0,25 А С-уатах а = 3»£ІіК = 0 ,35  -  
триіг динний закри
лок;
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З а к і н ч е н н я  т а б л .  1.2

Геп механізації Розрахункова формула Примітки

л т го.-о ,25  дСуотом £,= 15...30° па а 
зльоті, £. = 35,..«*5°-
на посадці

Перокрилок
(оптимальний)

^дмех *

д т ?с =0,9Іпр

^Пр= .̂15 К̂риАО

3 носком змінного 
нахилу (або щитком 
Крюгера) АСуотад" ^иеі^^Й 

А°^0 * 0 / 5&нос^ме»'^нос

д С *нЄ*я 0

д т г0- 26 н о с А ^ - О -  ^ '

У табл. і . 2 позначено: $ -  відносна хорда закгчлка;
р -

■ -у— = 0 ,25 ...0 ,36  ; З мех -  відносна п эта механіза- 
Ькрила (

ЦІЇ. 5 ~ г — , де 5 -  площа крила, що обслуговуеть-
°кр р

ся механізацією, включаючи саму механізацію; / 025 -  кут отріло- 
видності крила по передній чаорті хорд; 5 . -  кут відхилення ме

ханізації; 6 = -Дде—  відносна хорда передкрилка; І” г  О К ГМ ІЛЛІ» ПР 6 «рила о нос
= — -  відносна хорда носка змінного нахилу; Бмос-  кут

Ьцрила
відхилення носка крила.
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1.5. Польоте! поляря

Для розрахунку ДТХ швидкісних ЛА зручно користуватися по- 
дьотними солярами, що являють соіЗов значення коефіцієнта аероди
намічної підйомної сили ( Суаг), потрібного для горизонтального 
прямолінійного усталеного польоту ЛА заданої маси при фіксова
ная висоті, у функції коефіцієнта лобового опору Сха .

• Розрахунок польотних поллр ведуть у такій послідовності:
-  задають кілька значень висоти ..ояьоту И (наприклад,

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

(або числа ) польоту в можливому діапазоні швидкостей;
-  для кожної швидкості 1 прийнятої розрахункової маси 

ЛА г.. знаходять потрібне значення С :у а г

Суагі
mg

в Т ^ '
( I . I I)£ \у2 п р

1~ і -  = 0,7 рн М^ -  динамічний напір; = 9,81 м/о* -
прискорення земного тяжіння; р н , рн -  густина та атмосферний 
тиск не висоті Н (дав. пІдрозд. Л .ІЗ);

-  ; ля кожного розрахованого значення СуаГі визначають вели
чину Сха1 на відповідній полярі або за формулами (1 .5 ), (1.7); 
величини Схт , А , Сут У цьому випадку потрібн- брати для то
го числа , для якого розраховувалось Суаг1 ;

-  будуютьзалежності Суаг = К С ха) н3« const для всіх
прийнятих значень висоти польоту Н (ряс. 1 .4).

1.6. Гранично допустиме значення коефіцієнта 
аеродинамічної підйомної сили

Через те, що використати в польоті Су а та* неможливо через 
звалювання ЛА на крило при Су0с 41 Сувт а л • 33 найбільше зна
чення коефіцієнта Суа , допустимого в експлуатації, придають 
Суазоп, який визначається як найменшо з двох значень -  СуаТр І 
Суу); Суатр -  це значення коефіцієнта підйомної сили, що відпо
відай початку тряскг ЛА, .яка спричиняється місцевими зривами по
току на крилі на великих кутах атаки; Суу> -  максимальне значен
ня С , на якому ЛА балансується Із эаданим числом М польоту .

У®1
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при гранично допустимому куті 
відхилення руля висоти (або 
суцільноповоротного ГО).

Отже,

С,.«а—, * т іл  { С,

Цмг

■'уаЗоп І '  уатр'^уу
Можна прийняти Суотр». 

*е0 ' 85 Суатох* Коефіцієнт 
визначають, як правило, в льот
них випробуваннях ЛА. За від
сутності таких даних у першому 
наближанні Суі? можна знайти 
користуючись статистичними ма
теріалами (наприклад, для мь~ 
неврених ІА (див. рис. 1 .5). 
Якщо зобразити в одних коор-

}р^\.4  1/
ЇЖ -*
Ш / '

■Кг—

/ І \ х  V / Пій&% . -

Ж г й *

мШ-нфм
ха

Рис. 1.4. Польоті!  полярв 
маяевреиого ІА

динатах Суагар І Суу, легко визначити Суааоп (рис. 1.6).

2 0  М

Рис. 1.5. Граничне значення 
коефіцієнта Суа за умовою балан
сування ЛА з [ 5.&тах ]

Рис. 1.6. До визначення 
граничного допустимого зна
чення С,уа

1.7. Характеристики силової установки
І . 7 .І .  Турбореактивний двигун (ТРД)

Якщо відомий конкретнийЙип двигуна, що встановлюється на 
ЛА, його характеристики задають у вигляді паспортних даних.
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Для '.?Д це висоти о-пвиг Ієна 1 дросельна характеристики. 

Висотно-швидкісна характеристика ТРД -  це залежність тяги дви
гуна ( Г у ньютонах) та питомої годинної витрати палива ( Се у 
кг/(а год') від швидкості польоту або числа М для декількох 
фіксованих значень нисоти Н .

Дросельно характеристика двигуна визначає залежність від
носної питомої ге цінної витрати палива ( Се ) .від мір., дроселю
вання тяги:

_ С е Ш
Се(6 -0

ж f (К ) . ( І . Е )

Беремо до уваги, шо умові 5? * І без форсажу відповідає 
максимальна, а на форсажі -  повна форсажна тяги.

За відсутності паспортних даних у першому наближенні можна 
скористатися узагальненими характеристиками серія ТРД [іб ]  з 
різними значення* : міри стиску повітря в компресорі ( ),. або
розрахувати ці характеристики за даними табл. Д . І4 . '

Так, на рио. 1.7 для турбореактивних двигунів (Т?Д) 
висотно-швидкісна характеристика дана у вигляді залежностей ко
ефіцієнта тяги ( £ ) ьід числа М польоту для фіксованих зна
чень Н І 1СЧ о 6:

де

*р( н , м )
Р(Н,М)

р0
( І. ІЗ)

Р0 -  стартова тяга двигуна (статична тяга).
Питому годинну витрату палива можна оцінити за формулою

де Се -  пите..іа годинна витрата палива на рівні моря при М = 0; 
-  коефіцієнт, що враховує зміну Се від режиму польоту. 
Коефіцієнт зручно дати у вигляді добутку трьох коефі

цієнтів
$с * Су СнСс . <І.І5>

які визначають зміну Се від відповідних параметрів: С„ -  зід 
міри стиску повітря в компресорі 71к 1 швидкості польоту (або 
числа М ), Сн -  від висоти_польоту, Се -  від режиму роботи
двигуна.(мір„ дроселювання К ). Графіки для визначення цих кое
фіцієнтів наведено на рис. 1.8.



Рас. І .? .  Узагальнені висотно-швидкісні характеристики ТРД для Л^ = б: 
коефіцієнт тяги ТРД; б -  питома годинна витрата палива

'П



См

Рцс. І 8. Коефіцієнти дл^ визначення питомої
швидкості; 

в - коефіцієнт
годинної"витрати палива Т?Д X Р? -  міра дросел'о^ан- 0 .9  ~~ * - врахування впливу зел:г *ос?+;ня): а -  коефіцієнт —, —  ---------
б -  відносна питома витрата палива; 
впливу ЗМІНИ висоти аз

З  12 Н'КМ 
6
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Якщо тяга або питома годинна витрата палива задані не для 

всіх розрахункових висот, можна скористатись н- ближеними залеж
ностями

РІн.М)-Р0 | РоС М Д к ) ^ ( - ^ Г  (ІЛ6)

Сс (н,м,ї?> -Се-СуС^Се,  «*І7>
де Гр ( М , ТГК) -  залежність коефіцієнта тяги від М І Лк 
при н° = 0 (ддв. рис. 1.7); &н , р9 , Тн , Т# -  тиск та аб
солютна температура повітря відповідно на висоті Н 1 на рівні 
моря; Т = 1.65 + 0,085 1ГК ; С н * І -  0,0123 Н для 
Н < II гаи, О* « 0,8647 д-ч ИV I I  км; С е »21  ^ -  0 ,8 )2 +
+ 0,94 при R< 0,5, Се = 0,4( 6 -  І) -  І при Й >• 0,9, Р0 -  
статична (стартова) тяга (див. також підрозд. Д.ІЗ).

Якщо міру стиску повітря в компресорі 1ГК задано або ви
брано (див, рис. Д.ІО ( іб ] ) , то, користуючись рис. 1. 8 І 1.7, 
бчдують залежності |  •  •» (М, Н ), Се » І (М, Н ), Се * ї ( Й), 
які в подальшому служитимуть для розрахунку наявних тяг.

8а відсутності Інформації коефіціснт Св можна взяти рів
ний 0,С8.. .0,102 кг/(Н-год),

Крім наведених вище як вахідн* дані задають що стартову тя
гу Р0 та початкову тягоозбровніеть ЛА р0 :

Р * (1 .18)0 Щ0О
Величини Р0 та ро можуть бути невідомими, 1 тоді їх  роз

раховують за даною максимальною хвидкістю (або Мтох )
горизонтального прямолінійного польоту ДА на розрахунковій висо
ті (дав. підрозд. 1*3).

1.7,2. Гвянто-моторна установка (ІУУ)
На відміну від ТРД,в Ш  пристрій, що отворюс тягу (рушій -  

гвинт), І джерело енергії (двигун -  поршневий двигун або мотор), 
відокремлені один від одного. Тому як ькхідйі дані для розрахун
ку ЛТХ ДА потрібно знати характеристики гвинта 1 двигуна. При 
розгляді характеристик гвинтів скогяотуемооь такими поняттями:

-  крок гвинта Н:

■ - ‘ V * ' ' " ' '■ — X ’ ' 'VI "*к Г”  І - У Т І •*:' •
- ' ї І А У  5' V™* ! *• 4 ‘ ; " і;' -  '
1 . 131 Ге Л  1 0 а} '• »1 1 , :•
І Ннііії'нелМ'їнТ) '

ї і> університету і*1- "  * А*** " •’ ^
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Н • 2 їїг^ ч > , (1 .19)
де г  « 0,75 І* , й -  радіус гвинте;^- кут установлення гвинта 
на відстані г від осі обертання гвинта;

-  хода (поступ) гвинта Нй :
V

н« ч (1.20)

де V -  швидкість польоту; пс -  секундне число обертів гвинта; 
-  відносний крок гвинте :

(1.21)
де В -  діаметр гвинт* ( В = 2 К );

* відносна хода (поступ) гвинта (або режим роботи гвинта)
* *

і  _ па V
п^В' ’

-  коефіцієнт корисної д і ї  гвинта Т) :

( 1.22)

де РУ -  корисна потужність гвинта; Р -  тяг« гвинта; N<5 
велена до гвинта потужність (потужність на валу двигуна);

-  коефіцієнт тяги гвинта о£ :

•“ т Ь * '
де р  -  гуотина повітря на висоті польоту;

-  коефіцієнт потуг-ості гвинта р :

11 р п* Б*

(1.23) 

під-

(1.24)

(1.25)

МІХ ї) , сі , Р , л Існує ЗВ'ЯЗОК
_ об і
Т у (1.26)

Нормальна характеристика гвинта задається у вигляді залеж
ностей коефіцієнта потужності р> гвинте від режиму робота гвин
та Л для різних кутів установлення лопаті гвинта. Кут ус«-
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мовлення Ч беруть для умовного радіуса Г ■ 0,75 Я . На це 
діаграму наносять л ін ії рівних значень коефіцієнта корисної д ії  
т) (рас. 1.9, 1 .10).

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

Характеристики поршневого «вигуна (ПД) -  це залежності по
тужності на валу двигуна від числа обертів п за хвилеву 
або від висоти польоту н , одержані на сте 'ДІ при нульовій тяж 
кості ( V «= 0).

Розрізняють такі характеристики:
-  зовнішня характеристика ЦД -  залежність потужності на за

лу від числа обертів за хвилину при повністю відкритій дросель
ній заслінці І V = 0 (рис. І . I I ) ;

-  дросельна характеристика ПД -  залежність потужності від 
числа обертів при різних положеннях дросельної заслінки І V я 
= 0 (дев. рис. І Л І ) ;
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Рио. 1 .12. Висотна :нрпк*ерис- 
твка поршневого двигуна г привозним
відцентровим нагнітяльняком (ГШ)

ь-т-.
—

..

ш е .

і /

ш &2
аз

т т т т т п ,

Рис. І Л іф Характеристи
ки поршневого двигуна

-  висотна харак
теристика ДД -  Залеж
ність потужності на 
валу двигуна від висо
ти польоту при V * С 
1 фіксованому числі 
обертів вала за хвили
ну (рио. І .Е ) .
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1.7,3. Турбо-гвинтовжй двигун (ТИ)

В ТГД обертання валу гвинта здійснюється газовою турбіною, 
розміщеною за компресором, як 1 у випадку ТРД. У двигунів іього 
типу лише незначна частка погужнос.1, що розвивається ним, реа
лізується безпосередньо у вигляді сили тяги від прямої реакції’ га
зів, що витікають Із сопла.Основа, частика потужності витрачаєть
ся на обертання гвинта. Для зручності характеристики ТПГ задають 
у вигляді еквівалентної потужності від числа обертів І висоти по
льоту. Під еквівалентною розуміють сумарну потужність, яку від
дав двигун гвинту 1 умовній потужності , що дорівнює

N.
д р . у (1.27)

де Р -  сила тяга від реакції вихлопу; -  умовний Ш .
Умовну потужність знаходять для деякої швидкості польоту 1 

деякого умовного ККД гвинта, наприклад, для V =■ 1000 км/год 
1 Т) -  0 ,8 .

2. РОЗРАХУНОК ЛЬОТНИХ ХАРАКТЕРИСТИК ЛА 
МЕТОДАМИ ТЯГ 1 ПОТУЖНОСТЕЙ

Метод тяг Жуковського 1 метод потужностей грунтуються на по
рівнянні тяг 1 потужностей, потрібних для забезпечення горизон
тального прямолінійного усталеного польоту ЛА на заданому режимі 
( Н , М ), з наявними, відповідно, тягами та потужностями, які мо
ле розвинути двигун. Метод тяг зручно використовувати для ЛА з 
ТРД, метод потужностей -  для ЛА з ІМУ та ТГД. ЦІ методи дають 
можливість визначити такі важливі льотно-технічні характеристики 
ЛА, як діапазон висот 1 швидкостей горизонтального прямолінійно
го усталеного польоту, характерні швидкості (максимальна, міні
мальна теоретична, мінімальна допустима, крейсерська, найвигід- 
піша, економічна), статичну граничну висоту (стелю), скоропідйом- 
ність, витрати палива та часу в польоті, максимальну дальність 
та тривалість польоту. З достатньою для практики точністю можна 
обмежитесь спрощеними методами тяг І потужностей.
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2,1. Розрахунок потрібних тяг І побудова кривих I.1SI

У горизонтальному прямолінійному усталеному польоті ЛЛ на 
висоті Н Із заданим М потрібна тяга у першому наближанні 
дорівнює в'личині лобового опору

Р ПГ( ^ . М )  = X aft( H , M ) .

який можна визначити за однією з наведених залежностей:

; . М . і ,
' аг К к (2.1)

*аг “ U a0 + ACya r )cjS *CxorgS, (2.2)

X e r - Ч Ч 51- A, GS “ Xo + x i . (2.3)

V A o i i - p 1 +XU .'^L * r0 0
(2.4)

до mg -  сила тяжіння; m -  маса ЛА; g -  прискорення

земного тяжіння, К
G

-XHL _ аеродинамічна якість; Cj.ar
W у лп "' ХОГ

коефіцієнт аеродинамічної підйомно! сили, необхідний 

онтальнсго прямолінійного устала» 

даному режимі (Н  ,М ); Cj * 0 , 7  р н Мг

для горизонтального прямолінійного усталеного польоту ЛА на за-

-  швидкісний

напІ„; рн , Р() -  атмосферний тиск, відповідно, на висотах Н 
1 II км; ри -  густина атмосфери на висоті Н ; Схаг-  коефі
цієнт лобового опору, що від :овІдае визначеному Суаг (за поля
рою); СХ0. А -  задані у вихідних даних аеродинам! ші коефіцієнти, 
як! відповідають розрахунковому числу М ; Х0„ , ХІМ -  скла
дові лобового опору (палив"ий та активний опір), визначені для 
базової висоти, наприклад I I  кілометрів; 5 -  характерна площа. І

Якщо у вихідних даних аеродинамічні характеристики задані і 
у вигляд* поляр, зручніше користуватися залежністю (2.1), якщо 
задані Сх = ф(М ) І А* і  ( М ) ,  -  то залежністю (2.3).

Відповідні послідовності розрахунків задано в табл. 2.1 і
2.3.



Т а б л и ц я  2.1
Потрібні тяги ( Н в Const )

м и, “ і м3... задають Примітки

V , м/с V = М а„ , а н-  швидкість зву
ку на висоті

<j . Па
руг

Р = JL-z~ , р -  густина по- 
1 г вітря

*-уаг Су ^ г - т з / ( я ^ >

^каг За полярою Сха г= Н С уаг )

К к а Суог/Схаг

J k i L , р„.

Якщо 1Л розраховано на малі швидкості польоту 1 аеродинаміч
ні коефіцієнти задано однією прлярою, можна задаватися кутами 
атаки. Відповідну послідовність розрахунків наведено в табл. 2.2.

Т а б л и ц я  2.2 
Потрібні тяги для ЛА малих швидкостей ( Н = Const)

о f oL\
' „ С  • . .  Надають 

5 згідно з "
ПОЛЯРОЮ

Примітки

С у а За полипом для відповід- 
них кутів 0С

С-*а

К к “суа/сха
pnr. К Р п г  = т < 3 / *

V, м/с V -  V ^ / ( p HSCyJ

При використанні формул (2.3) І (2.4) одержані для кожної 
ВИСОТИ залежності Р пг т f ( М  )ц .Соті н80бХІДЯ0 уточнити в 
діапазоні малих М Із врахуванням реальної пожяри. Для цього т
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4  77
Рис. 2,1 , . Уточне :ня ліво! части

» т а *  ^  ' ' (мУ

полярі дозвукових швидкос
тей .'наприклад М = 0,4) 1 
базово! висоти в області сС  ̂
1 Суата* беруть декілька 
значень ( Суа, Сха \  ■,вкля
каючи точку оСКр, І обчислю
ють * СуОІ /С х а і, Рпг1 =

За одержаними ( Рпг , М ) 
уточнюють ліві частини кри
вих потрібних тяг (рис. 2 . 1).

Т а б л и ц я  2.3 .
Розрахунок потрібних тяг для мвневреного швидкісного ЛА

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

II

С*0 С*о«ПМ ),А«і<М ) 
вихідн. дані

А

Ям» ^ Я„“0.7риМг, р„ =22700 Па

о̂и» Н Хци * Сх09« ®
Хіи. н Хіи •А(ї. .3)г/ 3)

Ч„,  • н Рпг« “ Хоя * *іц

0

Я с  »і Ч в-0,7 рнм (рн *101325 Па

Х„. і. X ■ X —  Ав л си р “и

*іо. Н ХІ0«Х ІИ Р „ /р н

Г'пго * И Риго* \ > * Хіо

3
Я». Па

А 05е ^ • • •
у , ,  н



2.2. Потрібна потужність
Для горизонтального прямолінійного усталеного польоту по

трібка потужність ДОРІЛГОС

(2.5)Nпг Р V пг v '
де Рпг розраховують за одкІсп з формул (2. 1) -  (2 .4 '.

Для ЛА малих швидкостей, коли задано т і^ х к  одну поляру, 
зручне користуватися табл. 2 .2 . При цьому потрібну потужкіоть 
розраховують ДЛЯ ВИСОТИ Н X 0. Для ІНШИХ ВИСОТ Н , ВІДМІЮиПС 
від нуля, при одному Й тому я •'нананні кута атаки ос (або Суд) 
відповідну швидкість та потрібку потужність можна визначити Із 
співвідношень

(2’6)

Кпгча * п г о 7 Г  ’ (2,7)
швидкість та потрібна потужність для висоти нде V , V м о ' '  пго

Д= 0; р ; / р 0 -  відносна густина повітря (див.аідрозд. Д .ІЗ), 
2 .3 . Наявна тяга для ЛА з ТРД

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

її = 1). Якщо висотно-швидкісні паспортні дані встановлених 
на ЛА двигунів відомі, то без врахування втрат у пояітрозабірни- 
ках наявна тяга ЛА для кожного режиму ( Н ,М ) в зиачасться 
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 ) -  наявна тяга одного двигу
на.

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

Тоді
рм ( н , М ) Ц 6 • р (  Н ,м  ).

На дозвукових швидкостях £ 61 можна вважати незалежними від 
швидкості польоту І рівними; = 0 ,92 ...0 ,96  -  лобовий повіт-



роаабірнйк вел"Ч0І довжини з викривленими каналами; £
» 0 ,9 4 ...0 ,5 8  -  крильові позітрозабір.лки, лобові та боков 
вітрояабірники невеликої довжини та кривини;, | ВІ= 0 ,9 6 ... 
« . .1,0 -  повітрозабіриики лвигунів, розташованих на пілонах.

При польоті з надзвуковими швидкостями

н « .

д , С ,-  1.5? -  0 ,8 4 «  .  О.ОЗЗМ* І С .  0,97 .  С.ІІ (М -І)1'*»
♦ 0,0984 ( V лс„ * 1,19) М ; nw -  кількість косих строків 
ущільнення на вході.

Наявні тяги будуються у вигляді залежностей р - f (M )H>tjnst
для кількох фіксованих висот польоту.

Якщо паспорти., дані на двигуні відсутні, наявну тягу можна 
визначити наближено, згідно з умово:-, що двигуни повинні забезпе
чити одержання на заданій розрахунковій висоті Н* задане макси
мальне число М niJX = М*.

Розрахунки ведуть в такій послідовності:
-  знаходять потрібну тягу РПЛ  Н*. Ьі“> для режиму ( Н*.

М* ) (дзв. підрозд. 2 . 1);
-  8і дають міру стиску повітря в компресорі 1ГК (наприклад 

1Ї„ ■ 6) І за рис. 1.7 знаходять коефіцієнт тяги |*  для режи
му ( М*, Н*) -  £р ;

-  обчислюють сумарну статичну тягу двигунів:

D , Рпг (Н*,  М*)'.
0 І р ( н * . м - ) '

-  знаходять наявну тягу на будь-якому режимі ( Н , М ) мно
женням коефіцієнта тяги для цього рожиму ( Н , М ) на Р0 , 
тобто

Рм ( Н ,М  ) = Р0 * і о ( Н ,М ). • (2 . 8)W г

Щоб одержати залежність Рм я f ( М ) н » const , дія фіксо
ваної висота Н І декількох значень за рио. 1.7 визначать 
відповідні до Mj та вибраного Н величини . Наявну тягу об
числюють за формулою (2 . 8).

26
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2.4. Наявна потужність для ТА з РЛУ

Згідно а підрозц. 1 .7 .2 , для визначення характеристик ГЧУ 
потрібно знати діаметр гвинта В , гвинтову характеристику ]5 «
= 1 ( А . 9 , Ч ). висотну характеристику двигуна М |» ^ ( Н ) ,  
число обертів вихідного вала двигуна за хвилину п .

Якщо висотна характеристика двигуна не задана, II  мокла по
будувати наближено за заданими: висотиі'тю д лгуна Нр , розра
хункова» потужністю на залу двигуна но діб висоті \ ир та числом 
обзр.ів п . Скористуємося для цього формулами для розрахунку 
статичної потужності И0 на землі та коефіцієнтом спаду потуж
ності з висото» Ап = і  ( Н ) (ГИ(.. г .2 ) .

0.6

0.6
ом
о ?

Рис. 2 .2 . Коефіцієнт знижєніш потужності 
поршневого двигуна залежно від висоти

Тоді для двигуна з рідинним охолодженням

Мо “ КНР ’  ~5У0^') » (2.9)

з повітряним охолодженням

м0 * МНР ( (  "  29000 ) ’ (2.10)

до Нр -  розрахункова висота, м.
На ділянці М0 . . .  (4нр висотна характеристика -  пряма 

лінія; на висотах Н > Нр потужність на довільній висоті визна
чається за формулою
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N -АдІУІ 
НР АП(НР) (2 .II'

де Ап( Н ), »Ап ( Нр ) -  коефіцієнти спаду потужності, відпо
відно на висогал Н І Нр . Розрахована таким чином І накресле
на залежність І буде наближеною висотною характеристикою 
(рис« 2« о).

Одержану висотну характеристику (Ме і  ( Н ) можна скорек
тувати на вплив швидкісного напору, який підвищує границя висот- 
ності. Із врахуванням наддуву нова границя висотпостІ

Нр в Нр ж АНсн, (2.12)
де попразка дНсн визначається з рис. 2.4 для коефіцієнте £ =
* 0,ІО ...0 ,15 .

Рис. 2 .3 . Наближена висотна Рис. 2.4. Графік для Би
характеристика поршневою двигу- значення приросту висотності 
на поршневого .двигуна

Задамо кільке значень швидкості польоту V з можливого діа
пазону швидкостей ДА І ,  користуючись рис. 2.4, знайдемо для кож
ної швидкості відповідну поправку ДНсн . Перемістимо праворуч 
вихідну залежність Ne = f  ( Н ) на величину поправок Д Н сн . 
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 ) VeC00it  І фіксуючи де-
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'HP —

—  Ah
•

/ / *0
4 _

Ч  s ч
Ч ^

,ЬОО$і
.

V1
1 ч ч

1 -  

1*1
• V=0

£яс. 2 .5 . Вяпраьлеиня ви
горяє
лш

Vасотної характеристики поршново-

кілька висе (бажано брати ^  
ті самі значення висот, що е 
І при розрахунках потрібної д/ 
потужності), будуємо залеж
ності потужності на валу двя-д/ 
гуна Ne при заданому числі 
обертів л у Дикції швид
кості польоту при фіксованих 
висотах, тобто висотно-швид
кісні характеристики ПД.

З урахуванням впливу 
стисливості повітря на ха
рактеристики гвинта наявна 
потужність ЛА для будь-яких 
висоти Н І швидкості V 
підраховуємо таким чином:

N M «  i N e  Q k q - K M .

де hie -  потужність на валу одного двигуна Із заданим числом 
обертів л на режимі польоту ( Н , V ); і -  число двигунів на 
ЛА; Т) -  коефіцієнт корисної д ії  гвинта (знаходимо згідно з 
гвинтової) характеристикою); Кг|~ поправочний коефіцієнт, що 
враховує відміну умов експерименту при визначенні плитової ха
рактеристики та умов установлення на ЛА І втрати від взаємодії 
гвішта з ЛА; К -  поправочний коефіцієнт, що враховує вплив 
стисливості (хвильові втрати).

Для фіксованих V І М послідовність розрахунків наявної 
потужності така:

І . Обчислюють дійсний коефіцієнт потужності гвинта

NP
р -  J K f W

I ЙІДН0СІ7 ходу (поступ)

го двигуна з ПШ на вплиз швид
кісного наддуву

(2.13)

V
n-D

де П -  число обертів вала гвинта за секунду; р -  гус- 
с 60 г  

тина повітря на висоті Н .
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Користуючись діаграмою характеристик гвинта (див. ряс.1 .9, 

І .Ю),за знайденими £ та А визначаю'.і  кут установлення лопа
тей гвинта у першому наближенні без урахування стисливості.

. Рис. 2.6. Коефігіснт Кгь 
збільшення споживаної потужнос
ті за рахунок с:лсливості по
вітря

2. Знаходять кут притікан

ня струмин ]Ь° =

на радіусі г  = С,75 ” 0 геомет
ричний кут атаки об® = у® -  |і®.
За діаграмою рис. 2.6 для кін

цевого числа М « ---
а н

( Ом-  швидкість звуку висо
ті Н ) І о(® обчислюють коефі
цієнт К а  ,  який враховує збіль
шення споживаної потужності за 
рахунок СТИСЛИЕОСТЇ.

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

ній на відповідну величину

За р' знову знахо
дять другого наближен
ня. о£*г = 9 “ -  АС . а 
за оС"Г2 1 Мц , користую
чись рис. 2 .’і ,  -  коефіці
єнт к н .

4. За -винтовою ха
рактеристикою для та А 
визначають коефіцієнт ко
рисної д ії  гвинта ї} ,

який використовується у формулі (2.13).
Б. Коефіцієнт Кц можна знайти користуючись рис. 2.8 за 

величиною Кф . Якщо с1ек _ еквівалентний діаметр тіла, розмі
щеного за гвинтом, а 0 -  діаметр гвинта, то обчисляють відно
шення — для лд та експериментальної установки, на якій зи-



ЗІ
значилась характеристики гвинта. 
Коефіцієнт Кф залежить від

Кп = 0,935
K_(-WI ДІЙСНИХ умов

9 «а . Ш
' " " .........  ' ' «

КфкДЛ.4 експерименту)

Якщо Інформації про устанс**- 
ку, на якій визначалися характе
ристики гвинта, немає, то беруть 

Кп = 0,985.

V
Рис. 2 ." . Коефіцієнт Ін

терференції гвинта та ЯА
Розрахунки зручно виконувати згідно з "дбл. 2.4.

Т а б л и ц я  2.4
Розрахунок наявних потужностей ( Н = const )

V , км/г V, Vz ... залаять Примітки

V , м/с V (км/г)/3,6 = V (м/с)

N e , Вт 3 віісстно-пшилкІсноІ характе
ристики для ( Н , V ) і

А А = V /( ЛС D  )

Р 0 = N e /( p n ‘c D 5 )

еро 9 гвинтової характсрис-ики 
(.рас, 1.9, 1 .10)

Р° orctg, ( А/(0,75Я ))

< о£®= Ч°-  р>а

М р « У у г + (пс7Гі))г/ а н

Ke = f  (об®. М„), рис. 2.6

Р' Р '~  р / ч

Ц>°
7г

Ч>° = f ' А , в* ). рис. 1.9. 
г r  І . 10



З а к і н ч е н н я  т а б л .  2. 4
V , км/г V, Ч г . . .  задають Примітки

«м Ки = f ( оС®г » М р),рис.2.7

КП К¥ ~ о® ’
рис. 2 .Є

П П ^ f ( р', А ) , рис.1.9 ,1.ІО
Вт іНе п-Кп-К„

Аналогічні розрахунки здійснюють .для всіх прийнятих значень 
Н 1 будують сітку кривих Им= ( V ) НаСопіі .

Без урахування стисливості та взаємовпливу гвинта І ЛА розра 
хунок значно спродує і'ься.

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

та відносної ходи

За значеннями р  , А , користуючись діаграмою гвинтової 
характеристики, визначають коефіцієнт корисної д ії  Т) . Тоді на
явна потужність

де І -  число двигунів на ЛА.
Будують = и ч  ) НаСОПіі.

2.5. Наявна потужність для ЛА з ТГД
У ТГД (турбо-гвинтовий двигун) сшд. тяги крім гвинта част

ково ствгрветься також за рахунок прямої реакції продуктів зго
ряння. Тя частина тяги Р„ невелика І  порівняно з тягою гвинта 
становить близько І2 ...І8 * . Характеристики ТГД зручно задавати
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у вигляді умовної потужності на ва~у гвинта N ч , яка дорівнює 
сумі потужності N6 на валу двигуна .1 потужності Рк • V , зведе
ної до потужності на валу:

N  + (2,14)
!у

( тц = 0,6 -  умовний коефіцієнт корисної ГГІ).
У цьому випадку при розрахунках на слід окремо враховувати 

реак явну силу тяги. Наявна потужність визначається так само, як 
І для ДА з ГВУ, ало зо умовною потужністю на валу.

Реактиг :у силу тяги розраховують за формулою
Р к - т с ( с - У ) ,  (2.15)

дз т с -  масово сокундна витрата двигуна; С -  сорсднл швидкість 
витікання газів у вихідному перерізі сопла двигуна; V -  швид
кість польоту ХА.

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

Припустимо, ко наявна потужність

^ м ~ Мгв + ^  ^  к * '
де Мгь-  наявна потужність, до ств рветься гвинтом; -  иа-
.явна потужність від реактивної тяги, при цьому = (0 ,1 5 ,.,
...0 ,2 0 ).

Яке.о максимальну швидкість ДА ^ тая на розрахунковій висо
ті Нр задано, то потрібна потужність, що забезпечує політ на та
кому режимі,

б • V тажN. К

ДЭ • ч а г 2С
- у а г р БУгтая ' х а г АС уаг

С 3 .
Через те, що потрібна потужність повинна дорівнювати наяв

ній, на розрахунковій висоті 1 \/тах частка потужності, створена 
гвинтом, -  Мгв = 0,85 Мпн , а реактивною тягою -ДМЯ = 0,15Ы„Н.

Для визначення наявної потужн сті на Інших режимах І  побудо
ви висотно-швидкісної характеристики ТГД розрахунок частки потуж-



НО^ТІ, створеної ГВИНТОМ ї  реактивною ТЯГОЮ, ведуть '■'КРЭМО. 
Одержані результати графічно підсумо: чоть.

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

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

34

До г] -  ККД гвинта (в першом,/ наближенні Г)г |» 0 ,7 .. 
-  підраховують цю саму частку не висоті Н ■ 0:

•О.-’б);

Nабо
Цдб.н
А*'75»V

до А ир -  відносна густина повітря на висоті Нр ;
“в у

для декількох висот за формулою-  визначають чостку N а6

маь.н “ маьо'д'н
1 будують умовну висотну характеристику Ыавн

(2.17) 

f  ( Н >;
-  для цих висот 1 декількох значень швидкості польоту

V 4 7 тох виз-ачають ККД гвинта Т) . за гвинтовою характерне 
тихою та наявну потужність, створювану гвинтом N1,., >■ І4а6н т) - і , 
відповідно до методихи, викладеної у підрозд. 2 .4 , з урахуванням 
або без урахування отяслявості повітря; за відсутності даних 
число обертів гвинта можна взяти рівний п -  300...1200 дб/хв.

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

р -  дМ »« ,
*•

для решти значень Н 1 V користуються залежністю

Тоді наявна потужність ТГ« будується так:

(2.16)

N.  ̂С V) н • соті »
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(2.19)

2 .6 . Вибір діаметра гвинта для ЛА з ГМУ
Пря проектуванні нового ЛА з П.5У часто новий гвинт не про

ектують, а вибирають з Існуючих, грунтуючись на характеристиках 
серії гвинтів різної геометричної форми. Необхідно також пря 
цьому враховувати розрахунковий режим польоту, різний для нотно
го типу ЛА: наприклад, для пасажирського ЛА -  це крейсерська 
швидкість 1 висота. Щоб вибрати гвинт, треба знати розрахункову 
висоту 1 швидкість польоту ( Нр , Ур ) , потужність на валу 
гвинта ( Мв ), секундно числг обертів ( Лс ).

Беруть одну з наявних характеристик серії гвинтів £ «
* ї  ( А , Ф , 7) ) 1 виконують розрахунки.

Через те, що Б = ——  , а В * ---- ^ — , можна запиоа-П. А *

Яля декількох значень А розраховують jb за формулою 
(2.20) І на діаграмі Ji * f ( А , '? , ц ) будують одержану за
лежність JJ -  f ( А ). З точок перетяяч ji = f ( А ) з криви’,** 
7) = const характеристик сер її гвинтів вибирають ту точку лі , 

для якої ККД гвинта найбільший. Тоді шуканий діаметр гвинта

ти

( 2 . 20) ,

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

Цей діаметр І буде опти
мальним для заданих вихідних 
даних 1 вибраної серії гвин
тів (рис. 2 .9 ).

Ь  -------^

А*" Ре*им роботи Л
Рис. 2 .9 . Визначення найви- 

гіднішого діаметра гвинта
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2 .7 . Визначення характерних швидкостей^ 

горизонтального прямолінійного усталеного польову 
та побудова висотно-швидкісної діаграми

Як вихідні данї для характерних швидкостей, шо належать 
до ЛТХ ЛА, використовують залежності потрібних І наявних тяг 

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

2 .7 .1 . Максимальна швидкість
Максимальній швидкості ( Ч тах ) або максимальному чи,.лу М 

( М ню* ) відповідає точка перетину кривих потрібних 1 наявних 
тяг (або потужностей) для фіксованої висоти Н . Усталений по
літ на швидкостях V > Vтах неможливий, бо на цих режимах 
потрібна тяга (або потужність) перевищує наявну. Знайдена для 
декількох висот Утох дас можливість побудувати залежність Н * 
я і  ( Ч юал ) , яка с правою границею області теоретично можливих 
режимів горизонтальних устелених польотів ЛА.

2 .7 .2 . Мінімальна теоретична швидкість 
V -  це найменша теоретично можлива швидкість устала-
ітііа т :ор . .

ного прямолінійного горизонтального польоту ЛА на ре-имі Суаг*
■Суатах » 71X3 фіксованої висоти може бути знайдена відпо
відно до точки дотику Рп = і ( V ) з прямою, паралельною верти 
кальній ооі. Мінімальну теоретичну швидкість можна визнач1, ги таж 
к х теоретично з умови, що в горизонтальному польоті а  ту ї

V . в 2 т а ~ ~ Г  .
УГЛІП теор У 5 Суа т а х  

або, відповідно.

и І mg
m i n  т » p  V  0.7pH S C a a m a x  •

Черев те, що в загальному випадку Суа тв х  = f ( М ), 
ровраіхунок ведуть методом поступових наближень. Зручніше визна
чити М min тео р  83 точког 1701,6 ИНУ КРИВИХ С уо max '  Н М  )
1 Суаг » f і М > „ .contt <*ив- пІДрозд. 1 .5).
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2 .7 .3 , Найвигіднїша швидкість
/нв-  це швидкість, яка відповідає мінімальній потрібній 

Р__ І може бути визначена за точное дотику горизонтальноїТЯЗІ .
прямої до кривої Р„_ = f ( V ) пг або за точное дотиісу
прямої, проведеної з початку координат^ до кривої Nпг = f (V)(н» tonst
Крім цього, 'Мбхпа скористатись І  польотнами полярами (див. 
рис. І.<Ц. Щоб знайти Ун# за допомогою польотпої поляра для за
даної висота М та маси ДА т  , треба спочатку визначити Суанв, 
шо відловідао точці дотику прямої, проведеної в початку коорди
нат, до ролвртної помри, а потім використати формулу

*......  *  V...на Рн^С у ан&

Для ЛА ма^щ^лШйлкоствй польоту Ч<» на -"][

* ' ї *
А

$ .7 .4 .  Економічна швидкість
Ехонйфша швидкість відповідне мінімальній потрібній потуж- 

нооті І чо?б t3j£Tj ^значена за допомогою залежності N пг =
•  * ( V ) н я wnit , а  ПЩ Д4 фалих швидкостей -  за формулою

■1
2т<}

Р н 5 С
(2 . 21)

де Суаек

уаек

Г.7.5. Крейсерська швидкість
Ця швидкість відповідає приблизно польоту з мінімальною кі

лометровою витратою палива. Якщо припустити, ще кілометрова ви
трата палива не залежить від швидк 'оті польоту, т~ на цій швид
кості відношення мінімальне. Тому якщо провести з почат
ку координат пряму, дотичну до кривої Pnr = f ( V ) НшСО(г«̂  • 
то точці дотику 1 буде відповідати V^pc . Крейсерську швидкість 
для ЛА малих швидкостей можна визначити за формулою (2.21), якщо 
замість Суаек взяти

'уакре
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Знаходження характерних швидкостей для фіксованої висоти 

польоту за кривими потрібних 1 наявних тяг 1 швидкостей див. на 
ряс. 2.13.

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

Г.7.6. Статична гранична висота режиму (стеля режиму).
Теоретична статична гранична висота польоту 

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

нійний усталений політ ЛА Із ваданою швидкістю (режим), назива
ється статичною граничною висотою режиму, ебо стелею режиму 
( Н ст р<ж ). Ча Нст реж погрібна тяга дорівнює наявній, тому 
стелю режиму можна визначити за точками перетину або дотику кри
вое Р„г = И  V ), Рм =« -р ( V ) для фікоованих висот« Якщо аналі
тична залежність Рм -  1 ( Н ,М ) відома, то Н ет розрахову
ють аналітично. Так, для ЛА з ТРД на висотах, які перевищують 
II км, наявна тяга

Рм( Н , М ) -  Рм (И  км, М ) -^ --
" м Чі
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З Іншого боку,

Р„Г<Н М )
Х01'“^  +ХЬ.

Ві
Рн

Прирівняємо ці два вирази І одержимо формулу, за якоп мож
на знайти атмосферний тиск ва висоті статичної стелі режиму:

Р н с т . р е ж - Р и У р " ^  *ГМ м 011
де р>( ■ 22700 Па -  атмосферний тиск на висоті II  км,
.  С„о 0,7 рн Мг5 , Хіп » А ( т д  )2/(0 ,7 р „  Мг 5 >;
наявна тдга на висоті Н * I I  км при польоті І" заданим числом 
М , для якого розраховується стеля режиму.

Алгоритм розрахунку (метод Горощенхо) кривої Нстреж* ? (М) 
такий:

1. Задасть декілька чисел Мі , менших від Мтах на н =
-  II  км.

2. За вихідними даними для Мі визначають ( СХ(), А »Рм .
3. За формулою (2.22) для кожного М4 розраховують атмо

сферний тиск ( Рн ст р, ж \  на висоті стелі режиму.
4. Корисг-очись стандартною атмосферою АС-8І за ( Рнстрег.)і 

знаходять відповідне значення стелі режиму (Н ст реж)1 .
5. Будують криву Н Лт.реж * М  М ).
Максимальне значення Нст реж називається теоретичною ста

тичною граничною висотою польоту ЛА ( Нст теор ), або теоретич
ною статичною стелею.

Якщо знайдені швидкості Vrnin теор ,  \/тах , \/нв , Уек ,
Укрс для всього досліджуваного діапазону висот Н польоту на
нести ка одну діаграму з хоординатами Н « ( ( V ) І додати кри
ву Нст р,.*,® f  ( V ) , то одержиме висотно-швидкісну діаграму 
Н в і  ( у ) характерних швидкостей горизонтального прямолінійно
го усталеного польоту (рис. 2 .I I ) .

П р и м і т к а .  Щоб замість кривої Н йТ реж = і  ( М ) 
дістати залежність Нст.реж» f (V ), треба для декількох зна
чень ( НСТрЄж)1 визначити за стандартною атмосферою швидкість 
звуку ( а етреж )і, І  знайти відповідні до них швидкості \^
= М‘( біст.реж^і •

(2 .22)
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/О

в

6

2 'тах

2 00  400 6 00  укм/в

Рис. 2 . I I .  Теоретична висотно-тзпдкісна 
діаграма характерних швидкостей прямолінійних 
усталени- польотів

2.8. Експлуатаційні озмежения. Діаграма дозволених режимів 
° горизонтальних прямолінійних усталених польотів

Одержана в підрозд. 2.7 діаграма дає можливість на будь- 
якій висоті Н визначити теоретичний діапазон можливих швидкос
тей горизонтальних прямолінійних устелених режимів гольоту (від 
\Г ■„ до V ). На практиці цей діапазон не завжди можна
використеги через різні обмеження верхньої та нижньої границь
ШВИДКОСТІ.

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 Суааоп від числа М. . 
Тоді для кількох довільних значень висот

У зв'язку з тим, що Суа доп = 1 (М ), розрахунок ведуть 
послідовними наближеннями. Можна також визначити Мтіс, 3оп гра
фічно зо тонкий перетину залежностей 3оп » КМ) 1 Суаг »

2.8 .1 . Обмеження по куту атак"



41
= f ( М ) и .  ,  остання з яких будують відповідно викладе
ному в підрозд. 1.5. Одержану л і н і ю  обмеження наносять на діа
граму Н * f (М ).

2 .8 .2 . Обмеження верхньої границі швидкості 
через швидкісний напір

Це обмеження пов’язано з міцністю констпукцІІ ДА. Якщо 
швидкісний напір перевищує задану межу, то це може призвести 
до д формації та руйнування конструкції. Вихідним .для побудови 
обмеження у площині Н ■= і  ( М ) може бути граничне значення 
швидкісного напору q гран . Якщо на попередній стадії проекту - 
вання Я гран не задано, йог^ можна прийняти рі'ним:

для високоманеврених ..адзвукових ЛА -  70...І0С кПа,
для бомбардувальників -  40...60 кГІа,
для пасажирських та вантажних ЛА -  10...25  кПа.
Для декількох значень висоти польоту Ні за стандартною 

атмосферою знаходять відповідні їм значення іустини атмосіюри 
р м або атмосферного тиску ри . Гранично допустиму швидкість 

або «чело М визначають за однією з формул:

(2.23)

(2.24)

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 відновленая Тг , що визначається за форму
лою

Т. * Тн (І + 0,2 Мг-г ), (2.25)
де г -  коефіцієнт відновлення(для ламінарного потоку в пристін
ному шарі Г = 0,65, для турбулентного -  Г * 0 ,8 8 ...0 ,9 );  Тм -  
температура повітря на висоті Н .
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Гранична температура обшивки на повинна бути бІ"т>шою за 

допустиму Тгран з умови втрати мї-чостї матеріалом обшивка 
(за відсутності даних можна прийняти для алюмінієвих сплавів

(І20...250)°С , для титанових -  (300...450)°С, для жа-грай
роміцкях сталеГ. -  (600...?50)°С.

За умовою Тгран

М.

273° • грам (І ♦ 0,2 Мг- г )Т

І

•гран

0,7Г
або

V « Q ¥т н 0,? г
Для декількох значень висоти

(2.26)

(2.27)

користуючись стандартною
атмосферою, знаходять відповідні значення абсолютної температури 
атмосфери Тпі та швидхссті звуку а иі I ea однією з наведоних 
Фогмул (2.26), (2.27) визначають Мт або VT .

2 .8 .4 . Обмеження максимальної швидкості 
через граничне число Мгро(1

Для кожного тичу ЛА Існує своє обмеження для верхньої границі 
швидкооті Мгран , яке випливає з умов міцності лопаток турбіни 
двигуна, керованості ДА (надмірні зусилля на важелях коруг'шня), 
неприпустимо небеплечнях змін у характеристиках стійкості або 
явища ревероа елеронів через пружні де<*ормац!І.

На діаграму Н = f  (М ) неносять М н = const , на 
діаграму Н -  f ( V ) -  VrpQM -  Он-Мгрвм.

2 ,8 .5 . Обмеження при польоті у турбулентній атмосфері 
Зажкі, головним чином вантажні ЛА, розраховані на малі мак

симальні експлуатаційні перевантаження л Уг 2 . . . З , мають
додаткове обмежені* л з умов польоту в турбулентній атмосфері 
("політ у бовтанку").

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

Якщо задано п угла* уа висоту польоту (відому р н )
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І швидкість вертикального пориву вітру М , то гранична швид
кість

'г р а н . їоАт « ( ГС а х - < ) Рн
2тд 

\Х/ 5 СУа
(2.28)

2 .6 .6 . Побудова діаграми дозволених режимів 
горизонтальних прямолінійних усталених польотів

Якщо не діаграму Н * ї  ( V ) (або Н « f  ( М ) (диь. 
рис. 2Л І))  нанести л ін ії обмежень швидкості через кут атаки, 
граничний шіидкісняй напір, температуру обшивки, число Мгран , 
умови польоту "у бовтанку" та Інші можливі обме екня (наприклад, 
через звуковий удар для надзвукових ЛА), одержимо діаіцшму дозво
лених в експлуатації режимів горизонтальних прямолінійних устале
них польотів, яка дас можливість визначити для довільної висоти 
дозволений діапазон швидкостей польоту.

2 .5 . Область польоту на динамічних висотах.
Граничні динамічні висоти

динамічними висотами (область динамічного маневрування) на- 
зг  аються висоти, що перевищують статичні стелі режимів, які мо
же досягнути ЛА в неусталеному пол’-оті з використанням своєї к і
нетичної енег"1ї. Для визначення області динамічного маневрування 
необхідно:

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

НЄ па ах
_ї£_
29 = V

ІД Н Мд)
29

(2.29)

де Нд . \/А -  висота та швидкість ЛА у точці А , в якій ЛА мас 
максимальну механічну енергію.

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

2. Обчислити 1 побудувати на діаграмі Н <= f ( V ), почи
наючи з точки А , Ізоенергетичну лінію, для якої Не = Нетак*
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-  сопзі . Для цього для кількох довільних значень Н > н д зна
ходять відповідну шіидкість за формулою

Якщо діаграма побудована у координатах Н -  і  ( V ), то
М. »  ,  ( 2 . 2 1 )

де й  пшидкість звуку на висоті .
3. Розрахувати 1 нанести на діаграму ( Н , V ) лінію, що 

відповідає постійному значенн.. еволютивного швидкісного ппору 
и  < такого мінімального напору, при якому ЛА ще реагує на від
хилення рулів). За відсутності даних = (0,75..*.1,2) кПа.
Для декількох значень Н, знайти за АС-8І відповідні їм значен
ня гуотинн та атмосферного тиску; рні , р>н; , обчиоляти потріб
ні значення або Мі за співвідношеннями:

4. Знайти точку перетину Ізоенергетичної л ін ії Н е тох =
» const І л ін ії Cje6 •= const , що відповідає теоретичній дина
мічній граничній ■'исоті (теоретичній динамічній стелі) Н Зим т •

5. Визначити висоту н6 * НЄ(ПШ( , що називається балістч' 
ною стелею.

6. Практичну динамічну граничну висоту (практична динамічні 
стеля -  точка В ) визначити за точюю перетину л ін ії  9eS “
» const з Ізсенергетичною ЛІНІЄЮ, для якої н ;  * Н?тах (!-£)■ 
■ co.ist , де £ -  коефіцієнт втрат механічної енергії при русі 
ДА з точхи А на динамічну стелю по траєкторії з мінімальними 
витратами.

Для суче них манавречих ЛА можна прийняти £ * 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

(»,30)

(2.32)

(2.33)



жвнь та динамічних висот наведено на рис. 2.12.

2.ІС. Характеристики 
набору висоти

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

Якщо швидкість набору ви
соти постійна, то скоропІдйом- 
нїсгь у цьому випадку назива- 
СТЫ.Л енергети“ чог скоропІДйом- 
ністю І позначається V*.
Холи йдеться про енергетичну Рис. 2.12, Зведена діаграма 
скоропідйомніоть, мають на Н (М) режимів усталених по.:ьотїв 
увазі наявну (максимальну в та Динамічного маневрування
даному режимі) скоропідйомніоть, що визначається за форму того:

V* » -Від-" - У .. у , (2.34)
К шд

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

0 - - а г с з і ц — 1 (2.35) нао то

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

ІОО‘3 0ко5 '

чеО"

(2.ЗР)
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Інтегральна характеристика -  це залежність Н =■ * ( і  ). 
як правило, при польоті за оптимальною програмою набору висоти 
(тобто за мінімальний час або з мінімальною витратою палива).

У зв'язку з тим, що «= ,

Остання залежність за відомим законом зміни Уу = f ( Н ) 
пае Інтегральну характеристику набору висоти Н « +( t  ) , яка 
називається барограмою набору висоти.

2 .10 .І . Характеристики набору висоти дозвукового Л/
Західні дані: розрахункова маса ЛА т  , потрібна та наявні 

ТЯГИ ДЛЯ декількох ВИСОТ Рпг , Рм = І ( V ) н .  . Необхід
ні обчислення виконують у такій послідовності:

1. Для декількох заданих висот беруть кілька довільних зна
чень швидкості польоту І за формулою (2.34) визначають енер
гетичну екоропІдйо**чїсть V* . Будують залежність V* *
* н у : НіМП,  ч

2. На кривих Уу - + ( V ) НиС0П5$ знаходять для кожної
фіксованої висоти Н величину та відповїднг ЇЯ швид
кість набору Унар (оптимальна швидкість набору висоти). Буду
ють залежність Н = f ( ). Висота, на якій '/утс|Х = 0,
відпозідас теоретичній граничній висоті (стелі) Н стл . Висота, 
для якої ’̂'ут ох* м/°* наз мається практичної статичною 
стелею ( Н Ст-Пр ). Залежність \/наб ■= і  ( Н ) -  оптимальна 
програма набору висоти.

3. У зв'язку з тим, що барограма відповідає Інтегралу

для І ї  гзоудови для декількох значень висоти Н обчислюють пІд-
Інтегральну функцію — р—  , що дас мсдливість побудувати за- 

< "Птах
дежні^тт- —5-—  = і  ( Н ). Графічним Інтегруванням (див. Д.10) 

Уу <пах
знаходять бар траму Н = і  ( 1 ) (рис. 2.13).
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Рис. 2.13. Визначення характеристик набору висоти дозвуко
вого ЛАї а -  енергетична скоропідйочність; б -  теоретична та 
практична статична стеля; в -  пШнтегральна функція; г -  баро
грама набору висоти

2.10.2. Оптимальна програма набору висоти 
надзвукового ыанбвреного ЛА

Як відомо, оптимальною буде така програма набору висоти (за
лежність Н а  { ( М >) при польотТ, за якою один Із критерИв 
опткиальності, наприклад сумарний час набору висоти,*мінімальний. 
Це -  варіаційна задача. У спрощеній постановці для маневреного ЛА

V о IV V ;  .
d t  V*

3
с Ч  “ и  X -  ЙУ 

д  с і н

V с( V ’
)с іН

а  ґУ- 
о

“ і  V *
«є »  *

через що
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Мінімальному часу набору висоти відповідатиме) умова

"сто*

t rnin = j (v?)*«  fdHeи У H.cCOOJtИ » rrv, г 1 ь
(2.38)

На підставі цього маємо таку методику розрахунків оптималь
ної програми: *

І . На діаграмі дозволених горизонтальних прямолінійних ус
талених режимів польоту ( Н , М Знаходять топку А ,якій відпові
дає максимальне значення енергетичної висоти Не т < Обчислюють

Н (йндМн>)2
етах '' А 2д

2* У їгіапвзоні Н,

та Непчл
^ m in Зал

29
. . . .  н п р и й і / а ю т ь  кілька фіксова-с  гтнп с ''

них значень Нв , наприклад: 0,9 He(Tva>; 0,8 Hema)(; 0,7 Hemox;
0,6 ^etnax • 0*^ ^r тіa>> Ц* ̂  ̂  emax • u*̂  Heinax * 0,2 H ̂ rnax •

Для кожної з вибраних Не розраховують 1 будують Ізоенерге- 
агичні л ін ії (див. пІдрозд. 2 .9 .2 ).

3. Ка кожній *зоенергетичнІЙ л ін ії в області дозволених ре
жимів беруть кілька точок ( Н ,М ) 4 , для яких обчислюють

V/* Рм(н,м)і - Рпг(н,м)і ,м .
Уі ’ m g  Ні 1

Будують залежності Vj » f ( V )ц е „ const •
4. На побудованих кривих V* = f  ( V ) Не «const знаходять 

точки, для яких Vy максимальна. Для кожної з найдених \/ц*тая 
визнкпають відповідну їй швидкість V0pt , яка належить опти-
мальнїй програмі, висоту польоту Hopt
звуку за AC-81, a •М  • ™“ ’ м » « -  - 5 ^

, швидкість 
та величину */vJ .

Н -Ме 2д

Будують Hopt = f ( M0pt ) або HDpt = f (  Vopt )• Це й буде 
оптимальна програма набору висоти (табл. 2 .5 ). Якщо якась частина 
програми "відрізається" лініями обмежень, то на цих ділянках на
ближено до оптимальної програми відповідатиме п^літ ЛА по л ін ії 
відповідного обмеження (рис. 2.14).
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Т а б л и ц л 2 .5
До розрахунку оптимальної програми наб ру висоти 

та барограми надзвукового ЛА

Не 3*3 Н ста« 3»ЗН етак  • • *3,9Нета>, Примітки

V« тах .М/С з V ;,« ¥ )„ ..« * *
Vopt »м/с Те я саме
Н о рХ, * км 1 ^орі * *"У<?Мг/?д
а н ,м/с АС-81

Морі Морі «Уорі/анооі

ч/» *С/М
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2.10.3. Розрахунок часу набору висоти при польоті 

за оптимальною програмою та побудова оарограми
У зв'язку з тим, що при польоті за оптимальною програмою

^етах л ^
'ПГt  . * [ (-TTS— ) dHe.

41 J '  V3m«t'«e»«n*t^•mln
для розрахунку чесу забору висоти необхідно:

1. Для декількох значень ( Н , V )opt , взятих з оптималь
ної програми, користуючись даними табл. 1.5, побудувати з. леж-
ноотї —  « f  ( Не ) та Н t и і  ( Не ), як показано на 

Vymo< Р
ряо. 2.14.

2. Задаючись рядом значапь Hopt . знайти (рис. 2.14) від
повідні їм величини тз“1— у та H,j І виконати Інтегрування за

' так >
формулою (2.38) відомим способом (див. Д.ІО). Так, наприклад, 
чао польоту д t  .  . за оптимальною програмою на ділянці Н 0

* - т 4 -  -
Чта*

Н, дорівнює заштрихованій площі гід  кривою 
» ( ( Н. ) , тобто

де ДНе * Не*- Нею •
3. Побудувати залежність Hopt = f  ( t  ) , яка е шуканою 

барограмою.

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

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

ЗПМ -  це як правило, сім 'я кривих, що визначає переванта
ження ЛА, яких можііа досягти за тих чи Інших умов.

'ЧПМ -  це ряд чп.:лоьюс показників, які характеризують окремі 
конкретні маневри (напри.лад, мінімальний радіуо кривини траєкто
р і ї ,  час виконання маневру І т . І н .).
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3.1. Загальний показник маневреності

П«а * { ^ ) п чс тейПЬІ
Цю сім'ю кривих розраховують І будують для заданої виоотш 

та маси ЛА. Вихідні дані: аеродинамічні характеристики С«_*
= ( ( М ), А з Н М ) ,  Сч аа00 = * ( М ), максимально доко
тимо значешш експлуатаційного перевантаження Пу(Т)ох та гра
нично число Мго„„ , наявна тяга Р » { ' М )гром М  Н.СОЛ**

Розрахункова (формула для п хд така:

.  Am V 
'■Я 5— «ГГ-

mЗ
( 3 . 1 )

де q = 0,7 рмМ*
Обчислення ведуть у такій послідовності:
1. Задають декілька значень пуа в діапазоні 0 . . .  л , , 

наприклад, 0. І ,  2 , 3, 4, 5, л*ф (DO X
2. Для кожного з прийнятих значень л уа беруть декілька 

довільних чисел М І знаходять для них за вихідними даними від^ 
повІ...іІ значення С„0 , А , Р м .З а  формулою (3.1) роррахову- 
ють п х а . Будують залежність Пха « * (М )Пуа- const*

3. Наносять л ін ії обмежень, які відповідають Мграи (верти
кальна лінія) та Суа3оп . Останню лінію розраховують за схемою;

М (задають) — -  Cyoaon » f ( А. ) (sa вихідними данями)-*-

_  п , а  .  _  п ,

4. Штрихують область, 
утворену лініями обмежень за 
п. З, а також п хй =» f (М) 
для п у а = 0 та Л у а - Л ^
Одержана область характеризує 
експлуатаційну маневреність 
ЛА на даній висоті (рис. 3 .1).

[ за формулою (3 .1 )] .

Рис. З.І.'ПобудоЕа області екс
плуатаційної маневреності ЛА
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3.2. Прямолінійний розгін ЛА у горизонтальній плслн ї.

Прийомистість ЛА і'-ШМ)
Прийомистість ЛА -  це його здатність протягом певного часу 

змінювати швидкість польоту; визначається часом розгону ЛА від 
мвмдкооті V, до \ '2 .

Прийомистїсть можна визначити Інтегруванням першого рівнян
ня руху ЛА:

т ‘5 Г " Рсо^ пС^ Р > ' Ха* (3.2)
•бо сІУ

Т Г Г * 9 П*а-
Припустимо, що відомі наявна тяга Рм = 1 ( М , М ), ма

са ЛА т  , висота польоту Н , ::ут тяги 4>р (якщо він невідомий, 
приймаємо % » 0 ) , аеродинамічні характеристики ЛА у вигляді 

С ,0 = f  ( М ), А = f ( М ), С*_« f  ( М ).
За рівнянням (3.2)

У*
6 \

У°

І [ Ж .  .  [
і 9 п*о і

ЇС ІЧ . ( 3 . 3 )

хе Р І
9 пха 

( } - 0 .7 р нМг

ха ,РН і х = Сд 9 5 + -М І;т а  Сі Ао І <3 5т д

д ■ 9,81 м/с2 ; об * у  •

Послідовність розрахунків гака:
1. Задають хілька значень швидкості V у 'діапазоні

. . .  V на заданій висоті, ті л т е о р  *•* ¥ т а к  •м,и
2. 3^ АС-8І визначають швидкість звуку а н І відповідні 

прийнятим у п .І  швидкостям числа М ( М •  а н ).
3. За вихідними даними для розрахункових у п. 2 чисел М 

знаходять С*0 , А , С*а , Рм . С} .
4. Для кожного М обчислюють значення підінтегральної 

функції Р І  будують залежність Р «= і  ( V ).
5. Виконують графічне Інтегрування функції ?  = і  ( V ) 

згідно з підрозд. Д.ІО 1 будукгь залежність Ч  = f ( V ), яка 
характеризуо розгін ЛА 1 гадає можливість визначити час розго-



ну (прийоми'тість у довільному діапазоні швидкостей (рис. 3.2).

Рис. 3 .2 . Визначення прийомистостІ ІЛ

3.3. Маневреність ЛА у вертикальній площині
Маневреність ЛА у вертикальній площині на висоті Н мож'а 

охе тактеризу вати:
І) вертикальнов повороткіста ЛА залежно від швидкості

2) мінімальним радіусом кривини ►'ymtr, * f  ( V );
3) частковими показниками конкретних маневрів у вертикаль

ній площині (час маневру, зміна швидкості та висоти за маневр, 
. . . ) ,  нагпиклад, петлі Нестерова, напівпетлі, пікірування, гірки 
та 1н.

До вихідних даних відносяться маса ЛА гп , площа крила S , 
залежність допустимого значення коефіцієнта аеродинамічної під
йомної сили С Чд аг -і від числа М .

Для декількох довільних значонь числа М у діапазоні
м , а . . .  М за вихідними даними знаходять відповідні Їм 1‘min don " max ,
c yadon І розраховують - щ -  та r ymin згідно з формулами

1
п,9  а і ,

-Cg j-  ш f ( V ) ado числа М ;

(3.4)
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Г . - ______У-___  • (3.5)
д К о а о п - і)

-іудують залежності ~ й -  = f ( М ) , Ги = ■? ( V ).О і  “ т т
Розрахунки показні:.хів конкретних маневрів виконують, як 

правило, методами чисельного Інтегрування рівнянь руху ЛЛ у вер
тикальній площині за заданою програмою (дів. Д .І).

Наближено характеристики окремих маневрів можна одержати, 
якщо припустити таке:

1) За час маневру перевантаження П ,а~ 0, Пуа = со п іі {
2) маневр виконується без витрат енергії, тобто

V2* Н * соггаі.

Перше припущення дас можливість проінтегрувати систему 

>9 ( п х а - ь і п 0 ),dV
~дГГ
d8 ~ ( n y a - cos0)

І одержати зв'язок між швидкістю та кутом нахилу траєкторії у ІІ 
двох точках:

Л. а ~ С О 5 0 „  /я л\V ■ V ,“ “-----------• (3.6)0 п уа _ COS 0
Друге припущення дас зв’ тзох між швидкістю та висотою у тих 

самих точках:

Н “ Ho + 7 g t V * - V * ) .  (3.7)

Щоб розрахувати характеристики маневру, його ділять на ок
ремі елементи, наприклад, для гірки -  криволінійний політ Із по
стійним перевантаженням п уа, від 0 = С до 0 , , прямоліній
ний політ з 0, = const , криволінійний політ Із луаг , за 
час якою кут нахилу траєкторії змінюстьоя від 0, до 0 = 0. 
При проведенні обчислень на кожному елементі маневру користують
ся форму.дми (3.6) 1 (3 .7).



3 . ' .  Маневреність ДА в горизонтальній п~ошин1
Характеристикою маневреності ЛА в горизонтальній площині 

та заданій висоті найчастіше служить мінімальний радіус кргвини 
правильного (серійного) при нульовому ковзанні віражу Г2(ПІП . 
Для його визначення найзручнішим с графоаналітичний метод, який 
полягав у розрахунку I побудові тр„ох границь г
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01
.(*>
І V  7  '•

f l ( V ),
Iі 5( V ) (по максимально допустимих екс

плуатаційних перевантаженнях п 5т а д* максимально допустимим 
значенням коефіцієнта підйомної сили Суа Зс-, І за наявною тя
гою Рм ). Тоді

Г .тіп  в {тах  [г < ° , Г (‘ \ ])  .
Для розг^хунку г г користуються формулою 

.,г
(3.8)

Для побудови границь необхідні такі вихідні дані;
-  максимально допустиме експлуатаційне перевантаження п*тах 

(наприклад, для винищувача п утах Е ДЯ* ЯК-40 -  3,4, для 
ТУ-іо4 -  2 ,5 , ; ля ІЛ-ІЗ -  2 ,5 ) |

• -  залежність Суа3оп * Ф ( М );
-  наявна тяга Рм » ф ( М )н >с0п^  ,
-  аеродинамічні характеристики С*„ = Ф ( М ), А = * (М ).

.<•) f (V )3.4.1. Границя по перевантаженню Гг
Для декількох довільних значень швидкості при постійному 

перевантаженні Пуа = п у ах ' за формулою (3.8) розраховують Гг1°
І будують залежність г ^ а =* Ф ( V ) , яна не змінюється з висото».

3.4.2. Границя по Су аа0п Г^г) = Ф ( V )
Визначивши за АС-8І для заданої висоти Н швидкість звуку 

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

М: ■ СуаЗоп з̂е вихідними даними)

П у а і
Суд Доп • 0,7 Рц М ̂  5

шд
V;2

— п (г) * — г = = ?  •
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Буду-іть залежність = f ( V ).

3.4.3. Границя по Г*и -  f (V)“ Е
Аналогічно попередній границі для довільного значення 

обчислення зручно тести за схемою:

Mt о н

М х — » СХо. А , Рм (за вихідними даними)

С

V«

' яРі 0,7рнМ[5
л І ('»рі -Ско
С« Р ІЛ \ А

1 уаі
n Cwi-^P nM fS Л )

m
.(»>

2 9Vn^,t- i '
f  ( v  ).Будують залежність Г ’

Якщо всі три границі побудувати на одній діаграмі, то за
умовою Ггао п = ппох^г^, rf> . г (г3'Додержимо область допустимих
значень радіуса : давильного (серійного) віражу. Мінімальне зна
чення радіуса Г 2ßon У Цій  області 1 с  шуканим мінімальним ра
діусом віражу: ГІІТ̂ іп » min { Г, 3оп } (рис. 3 .3).

Відповідний r z min 
час виконання правильного 
віражу (повний розворот на 
360°) можна розрахувати за 
Формулою

^ П ~ ЛІТ
21ГГ*

--4(3 .9)

VminvcT Vrm.і /таж V

тіл у
' г т т

де Vrzmin-  швидкість вико
нання віражу з r trnm . 

Перевантаження при
цьому

Рис. 3.3. MaHegpgHjcib ЛА в го- Г 
ризонтальній площин 
радічс серійного в !

звреність 
ні (мінімальний 
Граку)

1

9<і
кут крену

чГ,7Г
«тіл

( + > (3.10)г с . аг—  1 J

arccos
"Ja

(ЗЛІ)
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3.5. Злїт ДА

Зліт ЛА можна здійснити з розбігом вздовж злітно-посадоч
ної смуги (ЗШ) або з і  спеціальних напрямних за допомогоп стар
тового прискорювача. Довжиною злітної дистанції вважають від
стань, заміряну вздовж поверхні Землі від точки початку руху ЛА 
з місця до точки, яка відповідає досягненню ЛА керованого польоту 
на безпечній висоті Н сп .

Для літаків цивільної авіац ії згідно з нормами льотної при
датності (НЛП) прийнято Нсп = 10,7 м.

3 .5 .1 . Зліт ЛА з розбігом
При зльоті ЛА з розбігом усю дистанцію зльоту можна поділи

ти на дві ділянки:
I . Ділянка розбігу від моменту початку руху ( V * 0) до Мо

менту ДОСЯГНеННЯ ЛА ШВИДКОСТІ ВІД РИ ВУ \ / |

Vбідр' ' • ' ї ї

біЗр
2тд  

ЇГЯс*С

Згідно з  НЛП

(3.12)

де -  чатах” максимальне значення коефіцієнта аеродинамічної під
йомної сили ЛА, який має злітну конфігурацію, тобто відхилену ме
ханізацію крила, випущені злітно-посадочні пристрої (шасі, лижі 
1 т .ін .) | р 0 » 1,225 кУм».

2. Повітряна ділянка зльоту (ЦЦЗ) з точки відриву ЛА від 
ЗШ до досягнення ним висоти Н, 
кість ЛА мас бути не менше V,

уаїлох

сп
І

За НЛП на висоті швид-

2 т д  

Р с ^ г (3.13)
' у а т о х

Ділянку розбігу розраховують Інтегруванням рівняння руху ЛА: 

т сПГ жР ~ ха " 1 т р ( ^ ~ ' і ' а ) »
де 1Тр -  коефіцієнт тертя кочення шасі вздовж ЗПС, який можна 
прийняти рівним 0 ,02 ...0 ,04  у випадку руху по сухій бетонній ЗПС, 
0,05 -  по вологій ЗПС, 0,07 - п о  сухому грунту або ущільненому
снігу, 0,1 -  по вологій траві; & = т д  ./<. д '. 

Через те, що —гг- = V , довжина дистанції розбігу
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^  . . г

роїб w  2 F d V f  (3.14)

m о

F - m -  підінтегральна Функція.
P “ f r p G  5 (Cxa “ fipCya)

Щоб визначити підійтегральну функцію, треба задати закон 
керування кутом атаки на ділянці розбігу, який даса. змогу знай
ти Сдй І. Суа . Наприклад, у діапазоні швидкостей 0 . . .  VR
( VR • 0,045 д/ Z m<j / (  р с 5С*ла т а х  -  швидкість відриву пе
реднього стояка шасі ЛА) кут атаки можна прийнята рівним стоянко
вому оС и оСст , у діапазоні VR . . .  V£l3(J він відповідає опти-

мальному, для яхого Суаор* в , де А -  коефіцієнт відхи
лення злітної поляри.

Якщо закон зміни кута атаки відомий, то дія декількох до
вільних значень швидкості у діапазоні V . . . V g liJp визначають 
підінтегральну функцію, при цьому для ТРД значений тяги знаходять 
за висотно-швидкісною характеристикою для И = 0 I Vt . Якщо 
на ЛА встановлено МУ, то тягу на швидкості -  0 обчислюють за 
співвідношенням

де коефіцієнт тяти ос0 знаходять Із гвинтової характеристики для 
відповідного секундного числа обертів гвинта л й І А = 0; І) -  
діаметр гвинта.

Для МУ Р0 можна визначити користуючись залежностями

да Р0. ~ тяга гвинта у ньютонах; Ne -  потужність на валу гвинта 
у кіловатах; п -  число обертів гвинта за хвилину (можна прийня
та п « 700...В 0 0 ); п * 0 ,6 5 ...0 .7  -  Ш  гвинта; Н -  відносний 'о
крок гвинта. х

(3.15)

Po m* f 4 ( 4aNc D ) V9, 
Ро -  «f050(l8,7“ 9.5h)77j- » (3.16)
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Якщо тепар побудувати підіктегральку функцію Г * |  ( V*), 

то шуканий Інтеграл знаходять як плоду, обмелену 'функцією Г 
та віссю абсцис.

Довжину дистанції розбігу можна визначити наближено як

де і . = [ ~  ІІР--— ] _ середнс значення при-
^  І т  1 ср

скорення на ділянці розбігу.Величини, що входять до формули 
(3.17), визначають для У = 0,75 У6і3р І Суа «Суаор* .

Довжину повітряної ділянки зльотур і. ПД1 знаходять з умови 
балансу енергії ЛА. Зміна ен ерг ії  ЛА на ділянці набору зисоти 
НСГ| дорівнює роботі дотичних до траєкторії сил, що діють на

де і Р -  Ха  5^ « ДРср~ середнє значення різниці між силою тяі-а 
тс лобовим опором іш лозітряній ділянці зльоту:

(3.17)

Ч>
(3.13)

д р  -  Ар (У6и3р) , ДР(Уг) |

Повна дистанція зльоту

За НЛП потрібна злітна дистанція
^ 5л “ *"роі5 + **пдгг (3.19)

ЬЛ.П (3.20)
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3 .5 .2 . Зліт ЛА з напрямних з прискорювачем

Припустимо, що під час руху ЛА вздовж напрямних кут атаки 
ЛА оС » 0. Якщо кут між напрямом тяги прискорювача та поздовж
ньою віссю ЛА дорівнює ^  , а рівнодіюча усіх сил повинна бути 
опрямована вздовж ц іє ї осІ, то

р —  c o s t )* ,
кприсх

РприСк -  тяга прискорювача.
Якщо початкова ділянка траєкторії ЛА прямолінійна, то рів-

siniji

де г?* -  кут тангаядг ЛА;
до поч 

няння руху ЛА

т Ж " Рприск “ Sip+P - X Q-Gs i a t f .  

Зробимо заміну

(3.2D

р - Ха . ( Р - х а ) C , n£Vf3р  _  *°
ср ►'ср 2

де V, -  швидкість ЛА в кінці зльоту (в- момент закінчення роботи 
прискорювача); Рср -  середня тяга двигуна ЛА, що відповідає се 
радній швидкооті VcP = v. №  •

Швидкість V, вибирають з умови безпечності польоту:

V _2та_
pSCyQ6ei СуаЭоп-

Після Інтегрування рівняння (3.21) одержимо

v«g( p ,п ри ся cosf ♦ Р ^ -  СХо^ 5- 5 ілт7) і  = j t , (3.22)

Д9 кприсгс Q ср G
Якщо t  = t ,  « т° згідно з формулою (3.20) потрібна тяго-

оаброснІоть від прискорювача дорівнює

v .-y ' - ’H s  V -v  <з-гэ)
Залежність висоти польоту від часу

Г* . а. ,х зіптГ vt 
Н * J VsmiTdt = ---- ----- (3.24)



Якшо задати висоту польоту ЛА в кінці зльоту Цп , напри
клад, Н = Нсп = 10,7 м або Н = 25 м, одержимо потрібний кут 
тангажу:

2 Н

6Ї

5ІП1Т’
V,*,

(3.25)

де час 1, -  параметр, який довільно задають (кілька секунд)}
Т? розраховують за формулою (3.25), Рприск -  за (3.23) 1 
Рцрцск = Рприе*' 6 • Через те, що дотичне перевантаження 

Р
П х  5: — '  р о б л я т ь  ВИСНОВОК Про МОЖЛИВІСТЬ ВИКОрИСТвНЧЯ

такого прискорювача. Якщо прискорювач не відповідає вимогам про- 
ектувальника, беруть іние значення Ф, .

3.6. Посадка ЛА
Класичну посадку ЛА можна розділити на дві ділянки -  повіт

ряну ділянку посадки (ПДП) та ділянку пробігу вздовж злітно-поса
дочної смуги (ЗШ). Швидкості ЛА в точці прольоту стандартно! Пе
решкоди ( \/5 ) та у момент дотику ЗПС ( У„ос -  посадочна швид
кість) нормують 1 згідно з НЛПЛ приймають відповідно;

^  = і . з ^ теор,
пос

V» 1,1 V,

пос
це V .

т ю  т е о р {
2тд

Г\6С ~

л и п  т е о р  

, пос

(3.26)

(3.27)

максимальне ннячепп  с г  ’  н а  т а х
Р  3 '■'уа т а х

ня коефіцієнта аеродинамічної підйомної сили ЛА в посадочній кон 
фігурації.

Повітряну ділянку посадки можна розрахувати енергетичним ма 
тодом. Запишемо рівняння балансу енергії у точках початку та кін ■ 
ця ІЩІ:

Е  - Е  а  І - Л Р  ( 3 . ? 8 )‘“СП '-пос ь пдп 1 г.р ’

-  повна енергія ЛА на початку ПДП:де

Е

•V/: _ М + пЧй1-сп~ і 2

-  "ЧосЛос. _ повна енергія ЛА в кінці ШШ і Н. • «п""ічі 
ІС 2 ■ 5

стандартної перешкоди на посадці (згідно з ШІПЛ « Пі м



ЦЦЦ -  дистанція посадки (проекція ШШ на ЗОС), Л Р -  середня
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величина різниці лобового опору І тяги ЛА на ЦЕП, що визначаєть
ся як

берусь Із висотно-швидкісних характеристик»  К .  - РУП0С 
двигуна:

Тоді

^ И С І ' Ч  2 ^
2 5

пдп
^ІД_І_ІДЙІ. .

ДРср
(3.29)

Довжину пробігу знаходять Інтегруванням рівнянь руху ЛА: 

СІУ ч 4 іт ппс сії * “ ^ й ” ^4*(ГГіпее9
звідси

у.псс

>пр“ г ]
_______ С ІУ *___
[Ха+іди (^ілс^'Уа) 
І Г<

V*«Ж
Гг аУ? (3.30)

пос

т лад. І . .  -  зведений коефіцієнт тертяде Г. а ---
^ а + ^зв^посЗ ~Хц) *

V І5р * 0 ,2 ...0 ,3 ) .
Інтеграл (3.30) обчислюють графоаналітичним методом, зна

чення Га вивначапть для декількох значонь у діапазоні 
0 . . .  У.... , аеродинамічні сили знаходять для стоянкового кута
атаки.

У першому наближенні

рас
пр 2 J Ч>

(3.31)



де
ср

„ ж Хрср + Рср- ІздУрср
т п се

т ИОО

х оср * '~3]̂ 7 ~̂ * ^слі“ аеродянямїчна якіоть для о(Сі7І { 

рсР ~ 3  ̂ і»т пос 8 * ^аср ** 'ї ̂  лос 9 '

Посадочна дистанція

^пос * ^ пап + *'п» •
Потрібна посадочна жиотанція за НЛП 

і_ ППА * 1| 67 І» п ,ПОС.А пос

(з.зя)

(3.33)

3.7. Перерваний та продовжений зліт
ПІД час зльоту ЛА з кількома двигунами можливий відпяз час

тини в них. Сучасні тягоозброоності дозволяють у випадку віддазу 
до іГятйдеояти відсотків двиї'унів продовжити або перервати з л і т , 

якщо вистачать довжина з л і т н о ї  смуги. У першому випадку зліт на
зивається продовженим, у другому -• перерваним.

Критерієм для вирішення питання, чи можливо продовжити по
літ, чи Кого необхідно перервати, служить критична швидкість прий
няття рішення Уяр.п . Це така швидкість, при якій у випадку 
відказу п'ятидесяти відсотків двигунів можливо як безпечне про
довження зльоту, так І його припинення у межах ЗГО.

Для визначення Укрт задають декілька значень яакдкості • 
відказу у діапазоні (0 .. .  У£і3р ). Для кожної Із заданат
У|ІЗ)С розраховують дистанцію розбігу ( Ьрозс.пррЗ ). І пробігу 
( Ьлр05 пврср̂  5 за формулами (3,14), (3.30). При цьому иеобхід- '  
ио зменшити тяі7  на §0^, змінити межу Інтегрування "0" аз " У ^й' 
дт продовженого зльоту та врахувати дистанцію, яку пройде М  
вздовж ЗПС до моменту відказу •[ розраховують за формулою (3.14)] 
з межами Інтегрування*!/ те ,

При обчисленні Ьпареро про!) необхідно вважати, ио льотчику 
для прийняття рішення треба приблизно три секунди.Тому розрахо
вують ш л я х .пройдений П  за три секунди з прискоренням,яке відпо
відає тязі Р -  0,5РМ . За пай час швидкість ІА збільшиться їо ^ у т
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> 3 j КіЗк Подальше Інтегрування за формулою (3.30) ви
конують з мехами Інтегрування 0- < v êiaK>

Будують залежності L роЛпро3« f ( V6-aK 
= f ( V |iâK ). Точка їх перетину визначає VKB„ 
лансоваву довжину ЗПС -

крт
 ̂ ^ перерб проб “
І так звану зба-

L■ лГ

/  я*'**

/ \у Mit»
X

Mxp/n
\і»т нрери&гн/п̂ dfl/m п/>оЗс£щучй

Рис. 3.4. Характеристики перерваного та продовженого
зльоту ч.

3.8. Дальність 1 тривалість польоту JIA з ТРД
Для визначення дальності L та тривалості польоту Т не

обхідно як вихідні дані мати висотно-швидкісні P f (Н ,М ), 
Се = f  ( H , М ) та дросельні Се = f  ( R ) характеристики , * 

двигуна, а також аеродинамічні характеристики, наприклад, у ви
гляд Î Сх = f  ( М ) І А = f (М ). Треба також знати початкову 
гтг , І кінцеву т и. маси 1А при польоті на дальність.ПІ)" МН ) іJ

Якто режим польоту заданий ( Н , М ), то годинна витрата па
лива (у кілограмах на голину)

ЯгоГ Р ;сеар. 
кілометрова витрата палива

_3м& .
5,6 V '

(3.34)

км
тут Іяіа Р дорівнює потрібній тязі для горизонтального прямолі-
и І Якого ктпленого польоту на заданому режимі Р * Рй

Г п 5 .  М *
пг

ч 5
Якщо на цьому ражем] наявна тяга Рм , то



Міра дроселювання б * -кпс- • Визначавши «а дросельною харак-
• ■ г и

теристикою для знайденого значення величину відносної питомої го
динної «втрата палива Се , розраховують питому годинну витрату, 
іия дросельованого двагуваі . ^
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^ е в р “ ^ в * ^ в -
Дальність польоту ДА вкладається зі вляжу» пройденого ЛА 

І проекції па земну поварню на ділянках набору висоти І.наб , 
маршово! ділянки та дідяннн при знижанні Ь м :

і  » ♦ Ьщі (3.35)
Дальаіоть у кілометрах 1 тривалість аольоту в годинах на 

іарновій ділянці знаходять відповідно за ̂ оряулаш

т«ш т * ,3 9 я«Мі 3 ^  тїии

і

ооч . ?П0Ч

■1 t • i^кім (Лкін

■ -А ,-  4т.
у Ь а р  т ? асІт, (3.37)

««кім
де К - аеродинамічна якість, потрібна для горизонтального пря
молінійного усталеного руду ЛА в! аиївнии значенням маси Із за-

ДВНИІІЕ Н  І М  і Р, <*

теве значення маси; а  » 
*У* ; *

м и м . ,
дСеаргп і * і ф г  « «  - г -

- ввндкіоть звуку на висоті польо-

чШоб розрахувати дальаіоть і тряваяіось польоту, викорясто- 
вувчд залежності (3.36) 1 (3.37), погрібно знати програну подьр- 
ту. З великої кількості м ш и в ш е  програм ронгяядвмо два випадки ' 
аольотуї

1) на постійній висоті з постійною швидвіота (або числом
М ї ,

2) за оптимальною програмою (наприклад на максимальну даль
ність).' *
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3.8 .1 . Політ ЛА ве Н -  Const » М - Const

Розрахунки водуть у такій послідовності:
- для заданого режиму ( М . Н ) за вихідними даними знахо

дять . A #  Р~ • С^ » рн .
- задають кілька значень маси ЛА т і у діапазоні m KtH...

* * * т  поч *
- для кожного знечення маса т і визначають підінтегральні 

функції F, 1 F, sa схемою:

"49 „ r „ г . а г ? .. у̂агі, ‘'yarl" 0,7рн Мг5 Х0Г Lx0+ACиагі—- Кі" с ---- *3 Lxar
.р .Л і і !  «  Kt - 6 , - - ^ - — с е - ^Сеарі -  Се Св

р* л 5,6 ViaM Кі .  г - Кі1 QCeapi-mi г 9сеаРі, пг\і ’
- будують залежності F, - f ( m  ), Fe- f ( m  );
• инаходять площі, обмежені цими залежностями та віссю або- 

циоі ці площі відповідно дорівнюють шуканим LM ї Тм .

3.8.2. Політ ЛА за оптимальною програмою
Для визначення оптимальних режимів 1 відповідних до них

Т І L необхідно:'m ax ‘•max
1. Задати декілька значень чисел М у можливому діапазоні 

чяеал М польоту.
2. Для кожного фіксованого значення задати кілька зна

чень міри дроселювання R « І; 0,8; 0,6; 0,4; 0,2.
3. Для кожного 8 прийнятих £ розрахувати:

- коефіцієнт С Вш в ( - наявна тяга на ра-ИЦ'да 0,7p„M*S 
Жимі M t , Н - II хм - оереться за вихідними даними двигуна,р„- 
атмосферний тиск на висоті II км);

- коефіцієнт аеродинамічної підйомної сили, який відповідав
знайденому значенню CXQ:

Дв С * 0 . А

'Уа ” К ■
беруть за вихідними даними;
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-  аеродинамічну якість

К • -4ма- $ 
і-да

-  питому годинну, витрату падива для аадросельоваяого двигуна 
( С е -  С е ( Мі , II км). Сс -  і  ( Б  ). С едр -  С е £ в -  u  ви
хідними даними);

3̂ 6 МаК
■ * ’ т і ї  f »
4. Побудувати сім 'ї еалекноотеї 1, -  і  ( Б ^ .со п г і

1 окремо і г * f  ( Р )м вСоп̂  1  провести обвідні цих оімеї 
кривих.

5. Користуючись обвідними сімой ^  -  f  ( К ) 1 і •  ( £  ),
•наїти і' х 1  1  та відповідні до них ( Мор1 , ) , .
( М„^ , к орі )г .

6 . Розрахувати максимальні вивчення дальності та тривалості 
польоту аа формулами:

і  • ( І І?Д8.Ч 
п % . нь т с и  \ 9 с е З р  /тах

w ( К ) 1
т поч

9 Се др )*«**■  ьп

-) - f/max 'т о х
( к ї

т о х  ^’ V 9 с е З р /

(3.38).

(3.39)

7. Для визначення профілю польоту ЛА на максимальну даль
ність або максимальну тривалість треба:

-  задати кілька значень маси ЛА т ^  . . .  г г г ,  і
-  для кожної маси знайти атмосферний тиск на виооті польо

ту за виразом

Рн'
" ^ Р

KR,ми
(3.40)

де р„ -  атмосферний тиск на висоті II хм; К , Рм<( , Б -  аеро
динамічна якість, наявна тяга та міра дроселювання, цо відпові
дають первому або другому оптимальному режиму польоту;
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-  користувчноь АС--8 І, визначати за виразом (3.40) висоту 

Н4 , яка відповідає знайденому атмосферному тиску;
.  побудувати ззленність Н -  і  (ш ).

3 .9 . Дальність 1 тривалість польоту ЛА з ШУ
Для ЛА з ІМУ годинну та кілометрову витрати палива визначи

ти Із ооіввідноаень

.  т у ,V t . f r -  
•гов КТ) (3.41)

о .Л іаС еав. .  і г о з ,
™  з,бк із  і «'/зду

де Г) -  ККД гвинта; Се • питома годинна витрата палива.

(3.42)

.в г -Х в ш в а І ; )4е -  потужність на ваду двигуна.
кВт-год (на валу)

На маршовій ділянці польоту дальність 1 тривалість, згідно 
з виразами (3.41), (3 .42), будуть, відповідно,

ь - Г  - ь и а - г і п і ,  (3.43)
, 1 . Севр9»п

• ГТІ НІ«І
М ^ с і т .

У Са^9т
(3.44)

У наведених формулах дальність одераумть у кілометрах, три
валість -  у годинах, але я м  цього галявину Се Треба задати в

_ВЛ , тобто роздідвтя ж . 1000.
Вт«год V- " кВТ'Год

Розглянено задачу. Задано ваооту лопоту Н та ввмдхіоть 
V (або число М ) .  Внзнапити дадьаіоть Ь , траааяіеть польотуТ 

1  режим робот диогуго П*
Задамо
т . 1

т 4 ДА в діапазоні т кім'
погрібні для горизонтального прямоліній

ного усталеного руну

'■ V  ..

■уог
■}. ' *<$•

ЯШШРОВ М:



відповідні Cyar -C * a та аеродинамічну яхіоть К « Су<,г /с^а* 
За умовою рівності потрібної та наявної потуяноствЯ

• Ш И  Л5.

Використовуюча цю залеиність, зедамо кілька значені ККД 
гвинта Т) 1 для кожного т) побудуємо на гвинтовій діаграмі кри 
ву р * f ( Ті ). У точках перетину цих кривих Із т] * const та
ких оамах Ш  знайдемо величний р  , Д , що відповідають кожному 
Т| • визначимо nt » та умовну потужність на валу двигуна

I4ft = -L.  Для кожної парі Пс 1 Nc при заданих Н 1 V
обчиолимо а характеристик двигуна патоку годинну витрату палива 
Се 1 величину . Побудусмо вадашіот» -~Д- -  f ( Пс ), 
користуючись якою ваавдио 
Вявначнвшв величану 
дальність 1  трввадїоть польоту
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1 П* . що відповідає
інші маса , 

графічний Інтегпувапняк:
•Па

"З
т «н

$  т dm « І  f tdm, 
"Ми

(3.45)

Т в 1 (3*46) 
<пцім ким

де п* •  f  ( яі > дао режим робота дввіува у функції маси U .  По- 
слідовніоть розрахунків ваво дм е в табд. 3 .1 .

Яицо ве погрібші ведам течвіо», д т  нбяваешх розрахуй- 
вів поява вважати, що К »  Кгпвд • Л * ^

т ч1к
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Т а  d i  і  ц я  3.1 

Визначення дальності та тривалості польоту ЛА а ШУ
m *•* Ліпоч Примітки

Суаг С уаг« 2 m g /(^ MV2 5)

С*а
3 подяри для заданого М залеж
но від Суаг

К К -  Суа" /  С*а

Ц
А1

па ^
~дУ * Const • С*а yr jijf • 

і  -  число двигунів
Л
А
А

3 гвинтової характеристики для

( t& L ,
Пс п с ш V/(DA )

Ne Jbpflj Ds -  Nfc

С-е
3 характеристики двигуна для 
заданих Н , V , пс , Ne

Т' 9 т  \  Се /т а *

3.10. Визначення характеристик набору 
заданої висоти польоті на дальність

При проведенні розрахунків характеристик набору висоти 
зручно користуватися рівняннями руху ЛА в енергетичній формі 
(Д.6 ). Тоді дальніоть польоту Ь н„ 5  . витрати палива т тн о 6  

І тривалість і: с на ділянці набору висоти мовна визначити 
співвідношеннями)

^ аб  *
Не, —

т™ « Т
Неї хо

(3.49)



71

де и -  ^шкіАш-. u
y m 2g • пег“ Нм + 2д ’ > ілЗоп" ї  pc5 C ^ a 0n 

- мінімально допустима швидкість прямолінійного горизонтального 
устеленого польоту; Нм , VH -  висота та швидкість на початку 
настової ділянки польоту не щільність. Висоту початку набору ви-

r f 2пЬл9~

соти умовно ввагясмо рівною нулю.
П р и м  1 т  к а. Згідно з НЛПЛ-3 СРСР зліт, тобто повна 

елітна дистанція включає власне зліт (набір 10,7 м) плюс почат
ковий набір висоти 40G м. При досягненні Н * 400 м ЛА приймає 
польотну конфігурацію. Забирання шасі починається на висоті 
3-5 м, а механізації крила -  100 м. ііа висоті 400 м швидкість 
ЛА V > 1,25 VJ6 , Де VJ# а  Vmi/)Teop у польотній конфігурації.

Шоб розрахувати Ь на5 . т гна5 • t  на5 , необхідно задати 
uncoh зміни швидкості за висотою до моменту початку маршової 
ділянки. Таким законом може бути оптимальна програма набору висо
ти (див. п. 2 .10.І , 2 .10.2), доповнена на кінцевій ділянці, якщо
кінцева точка не належить оптимальній програмі, наприклад, набо
ром виооти а постійною швидкістю.

Обчислення за формулами (3.49) зручно вести в табл. 3.2.
Кут нахилу траєкторії на ділянці набору вноотн можна вязяа-

чити Із співвідношення

5ІП 0  -  •

Т а б л а ц я 3.2
Визначення характеристик набору висоті

н Н( * 0 . . .  Нн Задають у діапазоні 0 ,..Н н

V V ноб V«
ЗГІДНО 3 ПРИЙНЯТИМ 88К0Н0К 
V ( Н ) набору висоти

Не
u i

и + W
За стандартною атмосферою 
для H; АС-8І

Ри Тиск на висоті H (АС-8І)

м М * v /  QH
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З а к і н ч е н н я  * а б я. 3.2

н н , - о ••» Н и Задають у діапазоні 0...

С*0, А і (М) - вихідні дані

*.« С,в-0,7р((М * 5

т н ^ * " * ( 1- ^  £ > •

• (0,00.. ,0,09) ГП|д

Х 1 Х | - А ( т н 9)*/(0,7Р((м Ч )

*а Х а - Х 4 еХ,

р.
Рм ». ♦ <М  * Н ) - наявна 

п п  (дна. аахідні дані

П,а^ ПддУ ■ % - ^ а V  
«і*9

л н в

(пха'/іф

Д І на5 а 1и й - ( п і т )«* а Н є

д *-нав
V /

4 І - * * ( п д ) с 4 Н *

^наї

^наї

Са* * (И .V ) - на »раннє- 
рооташі двигуна

Р„'Се

д т г.квв
М?І^ " ( * г В 7 ш о ) ф Д Н б

^т.наб
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П р и м і т к а .  Якщо на ЛА встановлено двигун в гвинтом, 

то в залежностях (3.49) І в та<5л. 3.2 замість Р -с в треба взяти 
Ме -Се •

З .ІІ . Визначання дистанпії передпосадочаого знижання ДА
Скористаємося рівняннями руху ДА я енергетичній формі. Тоді 

дистанція зниження
Нег

, _  С 0 3 б » н С<Не
'ан і 

г «еі
1 *0

де Не і -  - 5 * - .  нег» Н„ ♦ ; Нд , висота тау^_
гд * "ег "« т гд 

швидкість ДА на печатку заходження на посадку (згідно а НЛПЛ-3 
Н -  400 м, > 1,25 Чтіптеор -  І .?-5 V ..  , V ., -  ИГИДКІОТЬ

подьотна
ввалювання ЛА а подьотній конфігурації); Нк , V* -  виоота та
■видкість ДА в кінці маршової ділянки польоту на дальність.

Через те, що соь 8 1н а ,т о

Іінв1 *  "Г  ̂Нег■ Не'^  * (3.50)’
ні. ,_и о; \Хо'ср

де ( Кзн ) -  0,5 ( К»*.к * к.ж.» ) “ середнє значеная аеродина

мічної якості ДА на ділянці зниження; Сузн>к -

Єцдя

т, ■ІЯ.1

САОк * с кп + Ас, т .«СХо + АС' ,нк; К -  У9-?- ■ Г ж.__________
а , к  ін> схаі * о,7Рнам * 5  ’

Г г , л с г - п - РСНиЛ к)+Р(Н „У »)Схал “ Сх„ ♦ « Ц а»  » Гср “ *-“-2  »

X з Є*о*'3»7рнкМк 5 + С«дь'Я^РпіМ3 5
л а с Р ■ 2

Повне дальність польоту ДА визначається сумою
і. + і на8 + І 5Н • (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 . Вдхідьі дані для перевірного розрахунку
Будемо вважати, що в результаті проведеного раніше аероди

намічного розрахунку ЛА відомі:
-  * FAA -  положення фокуса ЛА відносно ноока САХ крила у 

частках САХ як функція числа М польоту;
-  К ■ f v М ) -  коефіцієнт гальмування потоку в області 

ГО»
-  С* ro * а го ■ f  ( М ) -  похідна коефіцієнта аеродина

мічної підйомної сили відносно кута атаки з урахуванням Інтер
ференції я фюзеляжем ( Ьг0-  характерна площа ID); якщо похідна 
Ізольованого ГО відома С*а І4 го , то орієнтовно врахувати Ін
терференцію можна введенням коефіцієнта Kffo за формулою

Cfaro -  Cf a U r o - * B o  • Лв К5о и у [ ( 2 + О Л і ]  • ® ■

0 ¥ -  середній діаметр фюзеляжу в області ГО, Срд — розмах ГО 
равом Із фюзеляжем, або за виразом С*вго * С^а і і  го ■ ,

де -  [ і  + | *  (і , 2 - - ^ - ) ] *  . Т|к -  -  звуження консолі

ГО; якщо ГО розміщене на вертикальному оперенні, то « С ;
-  X т -  положення центра мас ЛА підносно носка САХ у част

ках САХ (якщо Хт не задане, то орієнтовно його значення прийма
ють за умовою забезпечення мінімального запасу поздовжньої ста
тичної стійкості ЛА по перевантаженню на дозвукових режимах б„ - 
■ *,лл “ Я- , який дорівнює -(0 ,0 2 ...0 ,0 4 ) для маневренмх ЛА, 
-(0 ,0 8 ...0 ,1 2 ) для малсмааеврендх ЛА, тобто Хт * RFAA - |б ^ | );

т *олА * * ( М ) -  коефіцієнт поздовжнього моменту ЛА 
прч нульовій підйомній силі;

-  -  Похідна кута скосу потоку ва системою крило ♦
♦ фюзеляж відносно кута атахя;

-  -  кут установлення стабілізатора;
-  с/ 0 м f  ( М ) , £0-  f ( М ) -  куті атака та окосу потоку

при нульовій підйомній одні.
Крім цього, відомі геометричні характеристики:
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-  5ГО -  плода ГО (звичайно » 0,15. ..0 ,3 );
-  |.го -  плече ГО (відстань від центра мас ЛЛ до чверті ЬАГ0 

для дозвукових ЛА або до половвня ЬАГ0 для надзвукових ДА)|
-  З , ЬА -  площа та середня аеродинамічна хорда крала в 

підфюзеляжною частиною;
-  5 Ь -  площа руля висота (можна прайкята |^- « 3 ,15 ...0 ,35 );

*ГО
-  5 ' -  площа ГО, що обслуговується рулем ваоотв рааом 1а

ГО
площею руля.

ЦІ ввхідні дані потрібно навести у розрахунково-пояснюваль
ній запасці.

Для визначення моментиих характеристик, статичної отійкостї 
та керованості ЛА розраховують:

-  відносний статичний момент площі ГО:

Д .  . ц̂-.Ігла
го *ЬА ’

-  похідну ш т* .  f  (М ): 
а^го *™

т шгот' к гоАг , а гоі

-  похідну -|^л_ „ рі5ь ■ f  ( М ):
д 6 ь *

гтЛ .  т *  • п , « - к  „ А а  п , ,( І ГО Ь ге ГО ГО Ч ' 
П(, -  коефіцієнт ефективності руля висоти.

Наближено Пь можна визначити так:
для М < І

п ь * / 1Е '

(4 . 1)

(4.2)

(4.3)

П.

для М > І
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4.2. Моментна діаграма рівноважнії режимів польоту
Ця діаграма являє собою залежність коефіцієнта моменту від 

коефіцієнта аеродинамічної підйомної сили для горизонтального 
прямолінійного усталеного руху при нульовому значенні кута від- 
халення руля висоти, тобто

т глА * Н с уаг)пуа -(
5ь-0
Н - const

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

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

г
иУа г і "  о,7рм М* Э 5

-  коефіцієнт лобового опору;
С*оі-СивСМі) + А (М^Суаг^;

-  коефіцієнт моменту від тяги двигуна, спричинений незбігом 
лінії д і ї  з центром мао:

т *р ■ "
Cxart ‘ У р

де Ур -  плече тяги Р двигуна віднооно центра мас, Ьд -  САХ 
крила;

-  коефіцієнт поздовжнього моменту 

1 тіАА

5£ °  г. т иЛд - т іол*<М1>+^ т - Хтм ^і)]«
Н  - іу а г

«Суагі ♦ т 1 р(Мі '). (4.4)

ііотім будують залежність

Рио. 4.1. Моментна діаграма т илл“  ̂  ̂ р̂И0*
рівноважних режимів польоту
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Якщо задано кілька значень центрівок ЛЛ, такі розрахунки 

потрібно виконати для кожної центрівки.
4.3. Балансувальна діаграма відхилення рулів виооти

Балансувальна діаграма -  це залежність балансувального від- 
хілення рудів нвсоти б Ьідд ( для якого m a/U в 0) від кінема
тичних параметрів руху V , М , с| або від параметрів Суаг . оС .

Розглянемо послідовність розрахунків балансувальної діагра
ми вигляду

б. * f  ( М ).
Ь 6АА

Діаграму будують для фіксованих значень маси £А, висоти по
льоту, центрівка. .

За умовою

^ г л д “ т *оАА+( ^ - ^АдКуог+ т еГ°'^го + т * \  + т *р ш ^ 
одержимо

ff _ т ^о<** (*т-ХрдОСааг■* rn °̂- *frQ * (4 . 5 )
Ь Б аа n Xm_

Де Сисг -  - т ^ і ї Г е *  * Я®»0 Нв *адана* ЙОГО ^РУТЬ Р*в~ 1 0 7Р„Ме 5 0НИМ нулю. 'ГМ
Послідоаність розрахунків така:
-  задають кілька значень чнсел у діапазоні Мтіл3оп . . .

••• м т а х  ‘ ,-  для кожного М4 8а вихідними даними та результатами роз
рахунків похідних т*» , ггг.аГв знаходять гпИоАА( М4 ), X РАА -
.  f  ( М 1 ).  тУ» ( ^  ).  т*‘ ( Мі ). С«0( М, ), А ( Мі )і

-  розраховують
л т 9

У° ГІ ‘  <>,7рн М* З '

^кагі " С*о(Мі ) + А(Мі )Суагі ,
С*т грі
-ХОГІ • Ур .

Ьі
-  знаходять
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т іщ(МО + [*т~%м»(Мі)]ЄчоіЧ ,
Ь6А*Г т * 1 ( м4)

-  будують залежність (ріс. 4 .2 ) § Ьмд •   ̂ ( М ).

Ріс. 4.2. Балансувальна діагра
ма відділення руля ВІСОТі

4.4. Міра поздовжньої статичної стійкості ЛА 
по перевантаженню та швидкості

Для характерлстлкі вдатності ДА зберігати перевантаження 
та мвідкість польоту прі Ід змінах під дією аовніюніх віпадховіх 
збурень вікорлстсвують числові показники -  міру (отупінь, запас) 
поздовжньої отатгчної стійкості по перевантаженню Св та по жвал- 
кості б у , -  які визначаються Із спїзвідновеиь

Якщо ЛА мас суцільнопово- 
ротне ГО, то потрібне балан
сувальне відхилення ГО зазна
чається 8а формулою

* (4.6)

(4.7)

(4.8)
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Умовою статичної стійкості по перевантаженню та ввндхооті 

е від'ємні анахв 0 "п 1 , тобто
т*3 *

Складова — у варааі (4 . 7 ) враховує вплав на повдовж-

О п < 0 ,  6 у < 0.

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

Щоб оцінити статичну стійкість ЛА на різних режимах польоту, 
розраховують те будують функції Є>П= - М М ) 1  0 "у =  ̂ ( М ). 

Вихідними даними вважають залежності х , „  г { (М ),

т ЕОАА ■ Н м  ), гтг£- І  (М ), бЬб4А'т 1 ( М )• Задають 
кілька значень чисел Мі польоту, для кожного М, знаходять 

( Мі ) та бу  ( М4 ) за вврезами (4 .7), (4.8). При цьому

т д т
ХОДА

ША
0М

( Xале
)м .  а х ^  ( }м 

ам *

• ДіРдаа визначають ях тангенс кута нахилу дотичних до хривих 
о $ к _  Г

ВІДПОВІДНО ГПіо а а  ■ ^  ( М  ) •  Х р а а  и ^  ‘ М  ) .  і п ^ *  1 ( М  ) 

для М -  М| : б'ьвд* ~ бвлаиаУмліНв значення відхилення рулів 
висоти для заданого режиму
( Н , ), С уа “ Суар ■
■ ту /(0 ,7  рмМ* $ ). Будують

залежності ■ і  ( М ) та 
6 у = f  ( М ).

Приблизний вигляд цих за
лежностей для надзвукового ЛА 
подано на рис. 4.3. На ділянці 
АВ ЛА статично нестійкий по
ШВИДКОСТІ.

Р іс .„4.3, Міра поздовжньої 
отатдчної стійкості ЛА по пе
ревантаженню та швидхооті
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4.5. Балансувальні зусилля на штурвалі 

керування рулем вмести ДА (або отабілізатором)
Зусвяля, які льотная прикладає до штурвала керування рулем 

вясоти або суцільноповоротним стабіліавтором (СПЗ), визначають
ся ва виразом

Рь - К щ-Мш, (4.9)
де кш -  коефіцієнт передачі зусилля від штурвала керування до 
руля висоти, його величина змінюється у мехах к щ » 1 , 5 . . . 2 ;
Мш -  шарнірний момент руля висоти (або СШ).

Величину Мш можна обчислити ях

м ш “ т ш Ч Ьькго9* (4Л0)
де т ш-  коефіцієнт шарнірного моменту руля висоти; , Ьь -  
площа та САХ руля висоти; кг0~ коефіцієнт гальмування потоку 
біля ГО, 9 - 0 , 7 р н Мг<.

Коефіцієнт шарнірного моменту

ш , т ' " « а .ш
де похідні 1 т * к можна о ц і н и т и  за формулами:

при дозвукових швидкостях обтікання ГО

(4.II)

^  ( 1 -  3-в\ )  сї>™ ■

.  41,14 [ і  -  6 . 5 ( - ^ - ) ” ] С ^ го, (4.И)

Де Іа а . «. о,25...0,28;
5ь

при М > І

"£*■ т “ ” ‘ <4Л31
У наведених залежностях кути оСго І 8 Ь потрібно брати у 

радіанах.
Необхідно пам'ятати, що кут атаки ГО

с (4Л4) 
де ос « ♦ ОС0 , £ •» £ „ +  Є *  • ос , -  кут установ

к а м  ^
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лання ГО, а кут відхилення руля висоти 8Ь слід брати рівним 
балансувальному куту для режиму польоту, що розглядається.

Звичайно задають кілька ччоел М для фіксованих висоти И 
І маси ЛА т  І для кожного розраховують зусилля на штур
валі керування.

Будують залежність Рь « { ( М ). Розрахунки зрччно вести 
користуючись табл. а. І ,

Т а б л и ц я  4.1
Розрахунок зусиль на штурвалі керування рулем висоти

м ^тіпйоп *•* ^тах Примітки
г*°уаЛА

оС0
^0

Вихідні дані за аеродинамічнім 
розрахунком ЛА

Суаі. Суар 51 пі0 / ( 0 #7 М 5 )
оС Об = (Суаг /  С*аАл ) ♦ об0
£ Є 0+ в £

Ос обро = + Уго ~ Є
< го За формулами (4.12) або (4.13)

\ 5к За формулами (4.12) або (4.13)
6ь = 8ь бал (за балансувальної 

кривою або формчлою (4.5))

т ш= т шГ°-^п»^ т ^ . 5 ЬБАА

Мш м ш -  гпш$ ь ьь к гоя

Рь Рь = “ Мц,

Якщо ЛА має СІЮ, то зусилля на штурвалі керування можна ви
значити так: Рь * - к ш-Мш ,

Л9

М ш - - ^ аго(оі-£т%г -4>БДД)5гоКгоС}Схрго-0,25)ЬАРО,(4.І5)
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^ 6ДЛ -  балансувальне відхилення стабілізатора; <?ст -  кут ус

тановлення стабілізатора (при нейтральному положенні штурвала 
корування); Ьдге~ САХ ГО; х ргсі -  безрозмірна коорпииата 
положоння фокуса П) відносно початку САХ ГО. в частках САХ ГО.

Розрахунки ведуть для кількох значень М у табл. 4.2.
Т а б л и ц я  4.2

Розрахунок зусиль на штурвалі керування СПС
т да « . . .
Н -  • ■ -

м № т і л  З о п  • • • М т а х Примітки
^ уалл
г 4*-
^<*ого

оС0

£ о

. Вихідні дані

я Я -  0.7  Рнмг

С"1а г  .
О у а г  3  ^ А А  9  '  (0,7 р н  М  5  ’

с С ос ( Суаг /  С^олл )  +  о(0

і £  =  £ 0  *

ч>
ВАД

= f  ( М  )  -  балансувально 
діаграма

^ДГО Вихідні дані
М ш За формулою (4.15)

Р ь “  _ к ш М ш

4.6. Розрахунок т годА
Якшо коефіцієнт поздовжнього моменту ЛА при нульовій ПІД

ЙОМНІЙ силі на задано, наближено його величину можна визначити 
як

де
^  гем х т гокр + ГП2о<р'

■ ^гокр “ скла-'і°ва коефіцієнта т
т го*и + т гох т т ,

хол  А

гого
від крила; т

в і д  фюзеляжу; т г0МГ-  від мотогондол; m
ЄОф

(4.16) 
-  те і

І 0 Х „ ' ВІД ОПОРУ К9СИ*№
рачнах ч асти н  ЛА (ВО, ліхтар, скидні баки тощо); m його ВІД її
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Якшо крило мас симетричний профіль І нульова схручення, то 

0. Для крила з несиметричним профілем у не-для нього т гоі5р = 
стисливому ПОТОЦІ

( т г око  '  м ест = -  (0,007...0,0004 Xі ) і (4.17)

при М < М«Р

( т гоі:р)ст
 ̂̂ * 0кр}нест
У~і-м

(4.18)

де і  , - відносна увігнутість профілю та ЇІ  положення від
носика профілю у частках хорди.

Складову від фюзеляжу т 
залежністю

«Оф можна визначити, користуючись

т хоф % ~ Ч х т- х Рф)Ч>Иф ) 7 кр• (4.19)

де Суа -  похідна коефіцієнта підйомної с и л и  фюзеляжу ВІДНОСНО

кута атаки; Х Рф -  відстань від носа фюжоляжу до його центра 
тиску; Хт - відстань від носа фюзеляжу до центра мас; 4^р -  кут 
установлення крила відносно поздовжньої осі фюзеляжу; -  мак
симальна площа поперечного перетику Фюзеляжу.

 ̂ ХРф беруть з аеродинамічного розрахунку ЛА або 
обчислюють згідно з наведеною нижче методикою. Звичайно Ч* «
= ( І . . .3 )° . Р

З невеликою похибкою похідну Суоср можна знайти як суму
похідних від носової та кормової частин фюзеляжу:

ро( ^  леС л°С , .уоф  " уонос уа корм • 14.20)
У загальному випадку на дозвукових швидкостях незалежно від 

числа м та форми носової частини лобового регульованого повїт- 
розабірника маємо

_г \ „  _Г5"-

де Б„
'у с і н о с
. = ( с/п

■ г О - П ^ Ь г ^ і - у В ^ К і - З  )ті*
о

б
нос ' (4.21)

-цт -  '~’ч т /с інос )^; СІцТ -  діаметр центрального тіла у площині 
входу у повітрозабірник; Ч> -  коефіцієнт витрати повітря (на
розрахунковому режимі роботи позітрозабірниха Ф = 1 ) ;  Т| НОС
звуження носової частики фюзеляжу (менше одиниці). На надзвуко-

уа нос залежить від формивих швидкостях польоту величина С



носової частини І параметра X н = у,Мг- і  /  Л нос (Я  нос -  подов
ження носової частики). Якщо носова частина фюзеляжу конічна І 
не мас повітрсзабірника, то

СГанос*2 0 - 0.2ХмЄ ХН)соаг р о , (4.22)
де р0 -  половина кута при вершині конуса ( ^  -  °*5/ ^ Нос^

Для носової частини з криволінійною твірною (оживало, пара
бола) бе» повітрозабірника

84

S ohoc“ ї - 65 ♦ 0 .35 (І  ♦ 2 Х Н )* Є -2Хн (4.23)
Якщо носова частина мас лобовий повітрозабірник, то

, т>г
С -0°° ^  Сі-Лг ) + 2‘Р(<-/5ІГ)((-3 >gc г » <4.24)уанос <*оносуь ч Інос' ' ’ «тЛ цт/ /t0,45x*

Де є/ -  величина, що знаходиться за виразами (4.22) або
U . ä ö J ?  %

Для кормової частини

С*уо кори

де

лри М<І!

- - 2 Ік О -т] ^ ) / ( ^ < т У при м > 1 *
І и - о .2 .  .Хч ^ V^*H /  Акорм 

Положення фокуса фюзеляжу

X * —РЩ Q Я— (с*-с ч'-ио
У>9

X ♦  с*4, • X 'і
уаноо рмос ijaicopn F коря ' '

(4.25)

(4.26)

(4.27)

Величини, що входять до ц ієї залежності, можна визначити Із 
співвідношень:

для конічної частини з повітрозабїрником

х г - 4 ( г - т )  -ті* ) ^носА Fнос 3 ' Інос /ног. /л* >
(4.28)

для форми я криволінійною твірною з повітрозабїрником

. * « . - [ < >  u •l!9,
для затупленої носової частини без повітрозабірияка

і - і  /-  (4.30)
РНОС

і .  Я З ^нос І  "кл '
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За відсутності повітрозабірника в залежностях (4.20), 

(4.29) Т) > 0 .
Для кормової частини

* р к о р м с 1 “ 0 , 5  ;' р'°Рм //̂ ф  • (4.31)

Коефіцієнт т гомг (для м о т о г о н д о т ) визначається, як І т г£)(#.
Коефіцієнт моменту талгажу окремих несиметричних елемен

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

гтг . =» 2  іоха
( 5 С Х0)іїдт.

5Ь. (4.32;

де ( Схй■ 5 ) -  добуток коефіцієнта лобового опору окремих елемен
тів ЛА (ліхтяря, БО, скидних баків та Ін .) на їх характерну пло
щу (поперечниД переріз); Vает  -  відстань від л ін ії д ії  сили 
лобового опору елемента ЛА до осі 02 .

Складова коефіцієнта т  гого горизонтального оперення ви
значається за формулою

т » п іж т иГОК - £о<-^го>* (4-33)
до оС0 , Ф0 -  кути атаки та скосу потоку при нульовій підйомній 
силі крила; СРГ0 -  кут установлення стабілізатора. Коли Г0 роз
міщене на фюзеляжі, £0 ч; ( І . . . І ,5 ) ° ,  коли на В0 -  £ 0« (0 ...0 ,5 )° .

Якщо кут ^ го не задано, його розраховують за умовою рівнос
ті поздовжнього моменту ЛА нулю, коли = 0. У випадку керова
ного стабілізатора цей кут відповідає нейтральному положенню 
ютурвала керування стабілізатором нв режимі польоту, найхарактер
нішому для заданого ЛА, наприклад крейсерському ( Нкрс .М ^ ,,) .

Послідовність розрахунку ьр :
1) визначають для вибраного режиму

Суаг вС / ( о ,7 р нМг 5 );
2) за умовою т аАД» 0 при ^  ®  ̂ Ф « 0

V .«"» т *
ЇГО

т гокр + т їОф + гп гох0+ т иого +

+ ^хор + ~ * раа̂ ] ~ " £ о-
(4.34)
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Усі величині, що входять до залежності (4.34), потрібно 

розрахувати для вибраного режиму (наприклад, іИмрс , Нк ). 
Після визначення окремих складових будують сумарний графік

^ ЇО /и  " * (М К
5. ДЕЯКІ ПИТАННЯ ПСЩОВЗНЬОЇ ДИНАМІЧНОЇ 

СТІЙКОСТІ ТА КЕРОВАНОСТІ ЛА
б. І . Дослідження власних динамічних характеристик ЛА 

у поздовжньому короткоперїодичному збуреному русі
Вважатимемо, що рулі керування фіксовані, режим роботи дви

гунів незмінний, постійні зовнішні збуроння відсутні, швидкість 
польоту постійна, збурений рух визначається початковими значен
нями варіацій хІнематячвих параметрів ( Д о ^ , ), вихідний
режим -  горизонтальний прямолінійний усталений рух.

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

дос -а „ Д е (. -

Ои<

(5.1)
.~а згЛос-  а „  д# + дг> = о

Рс09»С +У<? Л к МЇ + МЇ-( пде иг|
т  V 'ДЇ2 їх

» им ' І .
Vе4 а ’ Сїа Я 5 . ** о.7 Р « и ! , м ? . Сїо 1 5ЬД ,

гг№а£ ■ * т " *«=ЛА • М* . < Я 5 Ь а * = гп*
Ьд

' V *

гт? *5*, ' т *АА “ - ^ 7 о аго « V і *15 ... 1,55),

а Г0“ ЗСцаго 
904 го * ВГ0*

-^гаісга
Г

• м “ ‘ . 2ЛА 9 5ЬА ’
иО,

" і і
_иЗ'ї

* т ИЛА--
Ьа
V * і , - 0,04 1г т . 1 -  повна довжина

ЛА, «ТІ -  маса ЛА,
ЯІоля визначання .динамічних коефіцієнтів а гг , а , г , а



для досліджуваного режиму (нарихдад, крейсерського Нкре , М ^ ). 
розв'яжемо систему рівнянь (5.1) операційним метолом.

Задамо збурення у вигляді венульових початкових умов 
Дг/0  ̂ 0. Лтї'д = 0 (можна взяти До£0« І ° . . .3°).

Запишемо систему (5.1) в опврзторнІй формі:
( з - а гг)оС - 5 #  » дс/.0>

- а 5ісе + (5е ~ а „ 5 )т ) ' «о.
Тоді розв'язок (5.1) в возражениях має вжгдяд

<х *

де

Л *
(5 -а « )  ^

- а „  ( з е- а 14з)
5 [ 5г - ( агг ♦ а  4і) з  ♦ (ам а„- а м)]- 3-Р(5>;

р (5) -  з* -  ( а ггт а „ ) 5  т (а 2га ьь - о „ )  -  бг + 2 п ь5 -  і

“ (Сігга і5 - а „ )  ;

Д* -

Д,

Д^о ~5

0 (5г~ а„5)

(5 - а ег) “Д^и 

- а * г  0 

Отже, в зображаннях
д < * ( $ - а „ )  А(3)

“ Д°^о 5 ( 5 -

* Д ^ о а зг •

о( 5г*2льЗтЙ® Р(5)

{р - .
и 5 • Р (5)
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Розв’яжемо характеристичне рівняння Р ( 5 ) * 0. Знайдемо 

його корені:
5 , г = .-пь ±т/л ь

Якщо корені дійсні, то остаточний розв’язок мас вигляд

ДоС/ п  вА і М е1,г-  А ^ііі еМ.
и и >  Р (5 ,)Є Р'(5,)С '

(5.2)

дт?ЧО-до<па0 52к <5-3’
де А ( $, ) -  ЛоС0( 5, -  а „  ), А ( 5г ) = ДоС0( Бг -  а „  )}
Р' ( 5, ) -  2 Л, ♦ 2 п ь , Р*( 5 , ) « 2  5г т 2 П ь .

У тому рсзі, коли корені комплексно-спряжені типу 5,/2 »
-  ос ± р>і , І = }ГТ

ДоС(0 = N і е -1 со&( (і! т Ф,) > (5.4)

дг^Ш  - ло^0а >г[^-г +Ыге^со5(^1^Ц>г)] , (5.5)

Д в о С - - П ь . /і -  V»* - п* ; N. -  2 ^ а * + ь\ ; ^ - а г с ^ - ^ і  

А(5,) Д<*п(<*+£і -  О и) , .
ч - У ї м '  г (« .( і і» п ь) - а .’ Ь,>;

< Ц - ^ а . V - д—1 N. . г *Ц  і ^ . о г с ^ - д ^ і

________І_______ г , ■ 1 Я _______ 1_______  .
г+ ж %р ї ь ,) я ( о с .р о р 'и + іі і)  *

1
2 (р г+оС*) ’> Ьг= “ р ( |і гтоСг)

Кути ф, , Фг слід брати в квадрантах, що відповідають 
знакам а ,  , Ь, 1 а ,  , Ь, як показано в табл. 5.1.
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Т а б л и ц я  5. Ї

знак а , , а г Знак Ь, , Ь г Квадрант
♦ «• тж
♦ * 1У
- Г'

___ - ш

Як видко Із розв'язків (5.2? -  (5 .5), дійсним кореням ха
рактеристичного рівняння відповідає експоненціальний характер 
збуреного руху, комллексно-спряжоним -  коливальний характер їз  
змінною амплітудою.

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

а) абсолютний коефіцієнт загасання

Пь* -ОС * о2г-і-а„ _ Рсо5ос-*у^ _ м? 1* м і
2 * 2 т у  ~ 2 1 2 ' (5.6)

б) власна (опорна) частота коливань при нульовому домпфіру-
ванні

де 6"

і"? “ V “ 0»г і У*Ьл -  
"У  І* " ’ (5.7)

т Суо ГП,В+ — — , ц  >= 2 гл
г / і Г р 5 Ь А

в) відносний коефіцієнт загасання (декремент загасання)

г)

д

стала часу

час зменшення

► _ ЛЬ .
* £>о ’

(5.8)

Т 1
Ті* £2" ’ Ьио

(5.9)

амплітуди в два рази

а.ь ■ Л іШ , (5.10)
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в) час загасання і зменшення амплітуда в 20 разів)

■ ісіг (5 .II)

х) колова частота коливань ЗА у збуреному русі (число коли
вань за 2 1Г секунд)

р - у о " г~ Г  і . (5 .1 2 )»" ’ — ь
з) період коливань М  у збуреному русі (в секундах)

т  2тг
Т ‘ У

І)  число коливань ЗА до повного загасання

(5.13)

1 іо г %&*- = — « 0,473 ;
і 271.0, Гк'ь ь

І) частота власних колизань герцах)

(5.14)

£5 в
27Г

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

Т  ‘21Г

(5.15)

(5.16)

Яхщо корені характеристичного рівняння дійсні, то характе
ристики (п.п "ж -  й") на визначаються.

5.2. Наближена побудова функції ДоС(і)»^е^соНрЬЧ’і) 
Щоб наближено побудувати зміну варіації ДоС = т ( т, ), по

трібно:
~ визначити час зменшення амплітуди коливань у два рази

|  , період коливань Т = -■ £— та зсув за фазою
0 ,5  І оС І Р

ксслиуооїда в секундах л і 0 - /  в з
-  побудувати за певним масштабом дні взаємно перпендикуляр

ні шкали (вісь абсцис -  шкала і  , вісь ординат -  шкала ДоС );
-  відкласти на шкалі 1 кілька разів величину 1 05 право

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

значенням -  І С[5 , 0, і 0(6 , 2 і 05 , , •*і05 ........ відмїтя-
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ти довжину відрізків вгору та вниз відповідно 2N , N ,

Н, ,
••* І  побудувати обвідну коливального процесу 

(змінну амплітуду);
-• в одержане обвідними поле вписали коеинусоїду змінної 

амплітуди, починаючи з точки Д І0 « -  Ф, / р> з періодом Т ; 
слід пам’ятати, що в кожному Інтервалі Т при І  ■ -  0, - у ,  Т

7* * 7
косинус кута відповідно дорівнює І , - І ,  І , а при

кооинуооїда перетинає в ісь  абсцис.
Одержана кооииусоїда повинна перетикати вісь ординат (при 

1 * С) в точці Дос = (цз початок збуреного руху) (рис,5 .1 ) .

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

Розглянемо тільки коротхоперІодичниЯ етап збуреного руху.
Як І в підрозд. 5.2, будемо вважати, що режим роботи двигуна по
стійний, швидкість польоту незмінна, з о в н і ш н і  випадкові збурен
ня вІдсутнГ, вихідний режим -  горизонтальний п р я м о л і н і й н и й  уста
лений політ. Збуренням вихідного режиму І с ступінчасте відхилен
ня руля висоти на величину д8іь = const .

Лінеарізовані рівняння короткоперіодичного етапу збуреного 
руху в цьому випадку мають вигляд
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л«: - агг дос - д’ф « о;

- а „ д с і - а „ д т ? '  > д ^ » а „ д Б Ьо.
(5.17)

Динамічні коефіцієнти 0іг , а і5 . а.гг визначають згідно з

(5 .1 ), а а „ -  “і . .5° 1 и £ « т ^ 5 Ь 4 , ^ « - к Л АгогЧр,

Аго “ г %  " / V  -  дозвукові режими; п Ьр -  5рЬ -

надзвукові режими; З р£, * £>рЬ / 5 ^ ,  Ь'Г0 -  площа ТО, то обслу
говується рулем висоти. Якщо ЛА мас СПС, то п Ьр = І .

Визначимо динамічні коефіцієнти для досліджуваного вихідно
го режиму І знайдемо залежність Дох •= £ ( £ ) тим самим методом, 
як І у підрозд, 5.1. Нехай величина ступінчастого ьсуреккя д5, *
• 0 ,5 . . .2  .

Тоді система (6.1?) в операторнІЯ формі 

Г (5 - а „ ) о с  -  5іЗ' -  0 ;

Розв'язок (5.13) у зображеннях:

(5.18)

ДЭ

ж 5 Р(5);
( 5 - О гг) -Э 

‘  а »г (Зг- а „ 5 )  

Р (б )« 5 г- ( а 4г-»а„)8+(агга „ - о „ ) . 5 4+2пь5 -  •

ввідка

0 -5

(?>е - а „ г > )

Оа-йбГь.

°5 5 Л ^Ь0 ,

л (5.19)
З Р  (5 )

Знайдемо корені характеристичного рівняння Р ( 5 ) 0:



эз
S1;2 «• -  n b t V'T**- (корені дійсні), BOO S,i£ -  e tt (Ji , * 

Д9 OC = -  n b , f t  » . І  = У Т ,  ЯМПО КОрвН^ КОМП-
лексно-сгряжен І .

Для дійсних коренів обернене перетворення Лапласа виразу 
(5.19) буде таким:

Д ,.5і5І.5ьа. р5'1 + -іЬ дА^ІД-. gM~г~*- — -дд—: ru. --
2!Ц< S,-»nb) C 2£г(5г + пь)

Якаю корені комплбксно-спряженІ, то

,оаAoiCt)--g^ fee- + Ni e”r t casC|3t тф 5) ,

(5.20)

(5.21)

де — ‘2 -Д- -  значення варіації кута атаки після загасання пе- 

рехідного процесу ( Д о ^ о т ,);

Мь = 2 / о *  + ЬГ • ір5 « а г с ід  ■— і

Q̂  + b ji = 05S Д &ь
>(«**0*) 2&(аС*-* Й*У * *2(с<+;ц)(ос->а,+пь} 2(«*г+/зг) 2£(е<Чр*

35д 36 д&ья а«дЬ \.-о(
V  2(оСг+рг) > ЬГ  - ? р и г+/іг)

Визначення квадранта, в яхому знаходиться кут Ч> 3 , наведе
но в табл. 5,1.

Варіації Д ІЇ , а такс* д 8 = Д1?1 -  Д об на коротко- 
періодичному етапі збуреного руху кя набувають постійного при
росту, тобто відносно цих параметрів ЛЛ нейтральний (властивість 
нейтральності). Залежності (5.20), (5.21) називаються перехідни
ми функціями.

Щоб охарактеризувати динамічні властивості ДА як доповнення 
до параметрів п.п. "а" ..."й "  підрозд.' 5.1, можно додати:

-  пас спрацювання (час, протягом якого параметр перший раз
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досягає величини 0,95 ЛоСуСГП ):

'спр
К - й г с ^ ( і  '  )

»<5о ^ - ( 1 +3$*)г,,

■ к  '

Т,, ( 5.225

до
*ГЬдвп

постійна часу. Для аперіодичного

перехідного процесу час спрацьовування приблизно дорівнює часу 
загасання;

“ відносний закид (перарегулюзання)

«= е /  тг § \
<Р  ̂ у ~ ?7  ) ’ ( 5. 23)

коефіцієнт використання маневренях можливостей ЛА

К * —1_ м і + <3г (5.24)

5.4. Наближена побудова функції АО. $ Ф ?
яри дб, » дЕк = солзіЬ____ «Д______  .

Методика наближеної побудови залежності (5.21) така сама, 
як у підрозд. 5.2. відміна лолягаа в тому, що вісь косикусоїди

зміщується відносно осі
абсцис на ве лізину До(.уСТ а

С15Л^ЬП -----—г -М-
*2,

уверх або вниз

відповідно за знаком досуе1. 
Слід пам'ятати, що залеж
ність проходить через поча
ток координат, тобто при 
1 = 0 Д оС ( 1 ) = 0. 

Перший максимум дссягаеть-

ся при
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5.5. ЛА ях об’єкт автоматичного регулювання.
Передаточні функції та передаточні коефіцієнти

При дослідженні стійкості та керованості ЛА широко викорис
товуються метод» теорії автоматичного регулювання (7АР). При 
цьому ЛА вважають об’єктом автоматичного регулювання. З м і н н і , 

в і д  яках за бажанням льотчика можна змінити траєкторію (такі, 
як 6 j , f rQ , Pg , РУД, як І в ТАР, будемо називати
вхідними величинами; кінематичні параметри"руху ЛА ДоС . Дії1 , 
Д0 , AV , доОг -  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 керувальиої д ії  (вхідної величини) при 
нульових початкових умовах.

Розглянемо, як складають передаточні функції, на прикладі 
коротколеріодичього етапу поздовжнього збуреного руху. Передаточ
ні функції познччшо літерою W з подвійна« підрядковим Індек
сом. Перши? Індекс -  вихідна величина, другий -  вхідна. Запишемо 
вихідну систему рівнянь для хороткоперіодичного srauy збуреного 
руху (5.17) в операторній формі при нульових початкових умовах:

(S - а )ос -  ьтТ =0;

- а > г с< + (&г - а ЛІ*>)& « а і 5 8,

де с£ , ї ї  , б . 8 , и)£ , Пус -  зображення кінематичних парамет
рів. Розв'яжемо ірп систему рівнянь метолом Крамера, врахувавши
при цьому, що а>г = $ЇЇ  , т)1 = 3 + оС , Лув « П*а До: .=

д *  .
G

Одержимо:
Г
! о£ = Д PCS) 

ї ї  = А і .  = 5
д S-P(S)

(5.25)
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'td
G

U)

П

P(5) 

PCQbot+V* СІ15
Р(5)6,

дв Р ( 5 ) -  в2 + 2 Пь5 ♦ , Пь * -

ю а *іа і»” а 5 2 ‘
Відповідно до прийнятого означення передаточними Функціями 

будуть такі:

-Ніг-.. 
P(a) ’

WM  -
Qjj (5 - 0 гг)

5 • P(S) >

We 6  -
a i5 (  5 - Огг 
PCS) V ь

Qss(S-Qe«) 
v. PCS)

Wna& ш
Pcoscrf + у'а

G P(S)
Тоді рівняння С.5..25) мотаа виразити через передаточні функ

ц ії:
о с -W icr^i ö - W e g 5 ; . , e _

СОа " ' Руа*: '̂,Пу5 ® •
Як видно з виразу (5.27), реакція ЛА на керували? дію вя- 

значаеться типом д ії  та виглядом передаточної функції.
Щоб визначити реакцію ІА на одинична відхилення руля висоти 

в усталеному режимі (вхідна величана -  одинична ступінчаста 
функція), необхідно у формулі для передаточної функції заміняти 

Б на нуль.
Межа, до якої прямує передаточна функція при 5 — 0, на-



5?

згвасться передаточним коефіцієнтом. Передаточні коефіцієнти 
позначають літеро?; К з такими самими підрядковими Індексами, 
як І в передаточної функції.

Якщо границя при 5 —-  0 не Існує, це св : лить про то, що 
параметр ка. короткоперїсдичному етап* збуреного руху ке набуває 
усталеного значення. Кажуть, що ЛА за цкм_параметром нейтрально?!. 
У хоротксперіодичному русі НА нейтральний відносно параметрів 
ддГ та д 0  .

Із рівняння (5 .20  одержимо передаточні коа.фіціснтн:
G« .

°tS ~
О Т ’

ОаеО,,
“V.S ‘q * " 0 (.*5.23)

^ГуВ
Рссь^ » VJ 

G ’
а і

І ""У° G Й*
Користуючись передаточними коефіцієнтами, мокла 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 б”ь або СПЗ-*Реті 
переміщення центра vac X,. , зміна числа обертів п або тяги 
двигуна Р ), до величина, що характеризує реакцію ЛА на кору- 
вальну дію льотчика (зміна кута атаки ЛА оС , коефіцієнта аероди
намічної підйомної сили Суа , перевантаження л уа , кутової 
изидкості обортенкя ЛА сог , швидкості польоту V або числа М 
І т .Ін .) . Для назви таких показників вчиняють слово "град!єнти 
або "витрата".

Деякі показники керованості можна одержати користуючись за
лежностями (5.23). Крім таких показників керованість ЛА характе
ризують балансувальні криві з новеденими значеннями граничних 
відхилень рулів, а такс:« наявне перевантаження та Ін.

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

відхилення руля по перевантаженню):
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g ny = JL5l  ä , __L
і

6
1

- g l
n y a ‘ ° S 5

g n C• ^yaf (5.29)Зпуа ДПудусл, КПуб ао „  ...2

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

О 2 У1*.  -а=д_ = _ _ 1 а
I к.*5 ‘■ is m

^ -g g .

3. Витрата руля на одиницю кутової швидкості си,

В,
UJt і Q
8

°5 5  агг
,  -  - V I V -

m£b q S

(5.30)

(5.31)
^ и > г 5  - и  - г г  •' ■ г

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

л* С
X. -  ь п

б”де Кш * —5(7пг ~ коефіцієнт передачі зусилля від штурвала уп
равління докруля висоти. Величина х£у “ЯП,П" ' ІЛ'  +” и""а' 
(5.32) видно, що

С  .

Б Кш т гЯ^Кщ
(5.32)

К„

нормується. Із виразу

(5.33)

що даф можливість визначити вимоги до Кш :

Кштіп <V* > / * ? ~ >

Величини X
К ш т а х = ^  ( М **тпп Х6 т і п
пя та х".“ . беруть Із норм льотної придатності
? t i «ОХ О  лпіп л

5. Коефіцієнт витрати зусиль на переміщення штурвала керу
вання (градієнт зусиль по переміщенню штурвала):

Р* = К -^4-5ьЬ«4-- (5.34)ИБ ш гп| ь ° S

Користуючись залежністю (5.34), вважаємо, що гідропідсилювача в 
системі керування JLA немає.
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6 . Градієнт зусиль на одиницю перввант• ення:

Р у
Б

Ъ - й !

Кш"уа
М П

Іи

(5.35)

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

валі керування по числу М ). Якщо використати зв'язок
де Р. -  жорсткість пружини завантажувального ме

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

м <5У 2 С.
б т ?  М

Х2Г. ії
к,

(5.36)

8 . Показник динамічної керованості ЛА по швидкості:

(РУ^ о ) .Т„
_1_
т

9. Наявне перевантаження:

пуа м ( п уа)0 + Кп Б‘ д & 6 тох >

(5.37)

(5.38)
де ( Пуа ) п -  перевантаження у вихідному програмному режимі
(для горизонтального прямолінійного усталеного руху ( П^)^ * І) і 
л ®6 тах" максимально допустиме відхилення руля висоти.

Якщо кут відхилення руля висоти дорівнює д б &0 , то в уста
леному русі (після закінчення перехідного процесу) параметри об ,
О), п у і1  одержать приріот

А°^ус,гп = К<*8" о >
Д О) 
Д П,

густ к ьог5 - Д5й0
(5.39)

<9 уст -  і\ Пу6 ■ Д 6 і 0.
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 ІА 
слідкувати за відхиленням органів керування. Вони одужать також
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вихідним матеріалом для проектування то дослідження систем керу
вання. Фізичне розуміння частотних характеристик таке. Нехай ор
гани парування .44 відхиляються за гармонічним законом

* Л б Ьо- .<></!006 1 ,
де а С§э ~ амплітуда коливань органів керування; сО| -  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 , що й коливання органів керування. 
Наприклад, для кута атаки

д о С ( | ) - С , ^ т С ге“ *ї  + л Б ^К аіп .С сц ^и ч и , (5 .40
де перші дві складові визначають загасаючий вільний збурений 
рух, третя складова -  вимушений рух з амплітудою д 5 ^  - N та Із 
зсувом фази коливань ф відносно фази коливань органів керуван
ня, Амплітуда та зсув фази залежать від частоти коливань 
органів керування (вхідної величини).

Частотними характеристиками ЗА називають відношення ампліту
ди вихідної величини до амплітуди вхідної величини та зсув за Фа
зою вихідної величини залежно від частоти и>£ вхідної величини,

тобто д 5 6.-М
N І. ) ,

игі

(6.41)

Залежність N ( СО5 ) називається амплітудно-частотною характерис
тикою (АЧХ), а Ф ( С0% ) -  фазочастотною характеристикою (ФЧХ).

Із  ТАР відомо, що для одержання частотних характеристик ди
намічної системи необхідно у формулі для ї ї  передаточної функції 
зробити підстановку 5 = ісо . Модуль дістаного комплексного 
числа становить амплітудно-частотну характеристику, аргумент -  
фазочастотну.

Де означає, що якшо передаточна функція VI' ( 5 ), то

\Х/ -  і?е(и>б) + І т ((/;»)• і ,
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І М(соь) *|\х/(іи і8! = >
1 ,' / \ (5.42)

У короткоперіодичному збуреному русі передаточні функції 
параметрів доі ,  д а ) г , л п уа являють собою ланку другого поряд
ку, для якої

N (и>£) = ___________ К_-__

У 7 і-ф г) ї + 4
(5.43)

Ф(<х.г) « -  агсіп - 2 М -  , (5.44)
Ф г)

де К -  відповідний передаточний коефіцієнт (для параметра ЛоС 
а м ______  ^ .. Рсм* + У* а „  ,к

для (

- - ^ Ь  і ллл Л.я  

* =" Ки,і£ « -  а

К = К

3$ а гг ■  ̂і Ф с -  відносна
п.

частота; |  = —  відносний коефіцієнт загасання.

Иа рис. 5.3 наведено АЧХ І ФЧХ, побудовані при фіксованих 
значеннях  ̂ . На АЧХ замість відношення амплітуд N ( ) да-

И ('-*->£! _ _. (но величі;ну А яка являє собою від-
к  V? і-ср*)*+<Уф*

ношення амплітуди вимушених коливань вихідної величини при гармо
нічному відхиленні руля висоти л5е = дб» ііп  и)^і до усталено
го значеная вихідної величини при ступінчастому відхиленні руля 
висоти на той самий кут. Для параметра А

* <М<иО&)-ДОЄ„ N((66)м к * --  а *...  " п •
• Дб8с Ка(.$

АЧХ І ФЧХ можна зобразити на одному рисунку. Для цього для де
кількох довільних значень частоти вимушених коливань у
діапазоні (0 . . .  оо )знаходять значення І?е I

Іт  [ \Х/ С 1 (1)5)] • Одержані точки відкладають у координатах 
( Ке ( а' ), І т  (со )) І об'єднують їх плавною лінією, яку назв



вають амплітудно-фазовою частотною характеристикою (АФЧХ).
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Іноді при побудові частотних характеристик користуються ло
гарифмічним масштабом. Тоді так! характеристики називаються ло
гарифмічними частотними характеристиками (ЛЧХ).

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

При побудові ЛЧХ користуються термінологією, запозиченою і 
акустики.

Якщо дві частоти відрізняються одна від одно! у 10 т  разі),
тобто '

І
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то кажуть, що ці частоти відрізняються на m декад (дек). Якщо 
для двох амплітуд виконується співвідношення 20 lg (- 7^ )  = П »
то N2 відрізняється від N, на п децибел. Якщо N, = І . тс 
20 Ц Нг = ПдБ .

Залежність 20 U)N від Lg cog називають логарифмічною 
амплітудно-фазовою характеристикою (ЛАЧХ) або ЛАХ функції W(iw), 
а залежність ір від Lg -  логарифмічною фазочастотною харак
теристикою ц ієї функції (ЛФЧХ) або логарифмічною фазовою характе
ристикою (ЛФХ).

При побудові залежностей ЛАХ І ЛФХ на осі абсцис відклада
ють логарифм частоти, але розмічають вісь, як правило, не за 
І9 , а за відповідними значеннями самої частоти Ц)ь . На
осі ординат для ЛАХ відкладають у лінійному масштабі значення 
Аа6  (20 Lg N ) та значення <р у градусах.

Наведемо приклад використання АЧХ 1 ФЧХ. Нехай режим польоту 
ЛА ( М , М ) відомий. Визначимо для нього S ? 0 І |  , користуючись 
залежностями (5.7) 1 (5 .8). Задамо частоту відхилення руля виооти 
U)t 1 амплітуду а 6 &о . Тоді ф = .

Якщо АЧХ І ФЧХ відомі, за значенням ф знаходимо А ( ф  )
І Ч> ( ф ). За відсутності частотних характеристик А ( ф ) 1 
ф ( ф ) можна розрахувати Із співвідношень (5.34) 1 (5.44), па
м’ятаючи, що при К » і ;

N(u)0 - А ( ф ) 1

У ( і - ф г ) г + 4 ф г І г
Тоді амплітуда вимушених коливань

ДоС6им -  А (ф )-К оі8 -Д 56о, 
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
І) максимальну безпеку польоту, запобігання виходу ЛА на 

недопустимі режими (в тому числі й при можливих йідказах авіа- , 
ційної техніки, в окладних метеорологічних умовах, при можливих 
помилках у пілотуванні); , ' '
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2 ) найповніша використання льотних та манееренах мож

ливостей ЛА, ялі визначаються його тягосзброенІстю та аеродина
мікою;

3) найбільшу простоту пілотування, асб в усіх експлуата
ційних умовах від льотчика не знадобились виняткові здібності, 
надзвичайна увага та голике 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, зводять оцінки льотчи
ком ЛА за спеціальними шкалами при проведенні льотних випробувань. 
В насій країні користуються п’ятибальною шкалою І? '. Розрізняють 
три рівні характеристик:

перший -  найбільш сприятливі характеристики, .які добре уз
годжуються з вимогами до польоту (відповідають оцінці К" - 
* 5 ...4 ,5 ) ;

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

третій - незадовільні характеристики,які не гарантують ефек
тивного виконання польоту через надмірне перевантаження льотчи
ка { й*= 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 керузаль- 
ні д ії 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 цивільно* авіації та деяких Інших джерел.

5.8.1. Статична стійкість та керованість
І .  ЛА повинен бути стійким по перевантаженню ( ^ Г1 <: 0) 

на всіх рзжимах польоту, а по швидкості ( С  ̂ < 0) -  на основ



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 ї ї  практична безвідказність за рахунок дублювання та “резерву
вання).

Шоб виконати вимоги стійкості, вводять потрібну міру С Т ІЙ 

КОСТІ на розрахункових режимах, тобто умова стійкості по переван
таженню записується у вигляді | б п | > 1<5п іа п | , де !-б̂ Піап| 
становить:

0 ,02 ...0 ,04  -  для маневреких ЛЛ, винищувачів:
0 ,04 ...0 ,06  -  для важких ЛЛ великих швидксстой;
0 ,08 ...0 ,12  -  для валких вантажних та пасажирських ДА.
2. ДА мусить бути керованим на всіх можливих режимах польо

ту. що забезпечується можливим балансувальним відхиленням руля 
висоти (або СПС) з обов'язковим запасом відхилення руля:

Б”» , « 0 ,1 . ..0 ,15  рад,
Ь 5 0  П

а на режимі посадки _  > 0 , 1  .
о  5 0 П . о Гр ОН

3. Максимально допустимі зусилля на важелях керування • 
(штурвал, педалі):

РБ ■ 350 Н (рулем висоти),
Ре « 200 Н (елеронами), 
рн « 700 (рулем напрямку).

4. Градієнт перемішання (ходу) штурвала керування на одини
цю перевантаження повинен становити:

105

Пц

1 2 ..  .15 -  -  для маневрених ДА,

2 0 ..  . 30 •—§- -  для кемр.кевреяих ДА,

50...100 -  для важких ДА.

5. Допустимі градієнти зусиль на штурвалі керування 
ревантаженню потрібко брати згідно з табд. 5.2.

Для маневрених легких ДА Р ^  « X . . .50-— - ,  Якщо
»  Р ^ ох « 125 (1-й рівень), Р ^  « 190 (2-й рівень).

по пе- 

пда<3,
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Т а б л и ц я  5.2

Рівень характеристик 
НА пп* н

5 т о « ' ОД РПч , X -
їт іл

Перший - К » - ,  але
" <127 

265
. П^з'І

більше 95

Другий -^ — 2  , але 
П

<190 
. 385 більше

1О:г*
СN ^

Третій | 25С ІЗ

6 . Градієнт зусиль на штурвалі керування по числу М :

• -  Р* < 1 0 0 0  ~од7 Д—  перший рівень характеристик,

-  р "  < 1800 -£5 тц- ~ другий рівень характеристик,

-  * 2 2 0 0  ~5 5 7 д—  третій рівень характеристик.

7. Відстань між гранично-задньою та гранично-передньою цент
рівками повинна у два-три рази перевищувати заданий діапазон 
екоплуатаційкнх центрівок

8 . Градієнт відхилення руля висоти по швидкості

V б! «  0 ,0 1 3 ...0 ,02
5

9. Градієнт балансувального відхилення руля по кут^у йЩй - 
&гідно в табл. 5.3!

Т а б л и ц я  5.3

Величина 5 ^ Схема ЛА
- 1 , 2 звичайна

1.4 "утка"

Ю7 без ГО
--------------- 5Т771Ї з поворотом крила
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5.0.2. Динамічна стійкість та керованість

1. Відносний динамічний закид (перерегулюмцня) б  мусить 
не перевищувати 20-ЗС# для важких ДА та 40-50^ для маневрених 
ДЛ, причому меншим значенням відповідають ділянки польоту, які 
потребують точного пілотування (зліт, посадка).

2. Власна частота коливань (при нульовому демпфіруванні)^ 
не повинна перевищувати граничних значень 1 отах ’•

\ 1-2 для важких вантажних ЛА,
^отах * І 2-4 для маневрених ЛА,

(в герцах) ддр надзвукових безпілотних ЛА.

3. Частота Д9«пф1 руваних короткоперіодичних колсвань ЛА f  :
6  ГЦ -  для великих ЛА,
2 Гц -  для маневрених ЛА.f *

Г 0 ,5 . ..0 ,(  
0 , 8 . . . 0 ,2

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

Ч  < 1 . 6 . . . 2  с для маневрених ЛА у випадку 
точного пілотування.

1 -п„ < 2 . . .2 ,5  с -  для маневрених ЛА на Інших 
спр режимах,

1спр < 3 . . .4  с -  дія важких Лл.
5. Число коливань до повного загасання

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

е Г2 . . .2 ,5  -  дія важких ЛА,
•уапотр (_ 4 . . . 6  -  для маневрених ЛА.

7. Показник динамічної керованості ЛА по швидкості
(табЛ- 5' 4): < 1 ¥УЧ

' Ха ) -
Т а б л и ц я  5.4

Л„

_____ Ь *  с
Рівень характеристик

г?<
?

Л
А перший

другий
третій
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Похідні Р* « І X* - -  Л т“ - знаходятьЗУ ° З V 3\/
як тангонси кутів нахилу дотичних до кривих наявних та потрібних 
тяг на досліджуваному режимі польоту.

Вимоги до перехідного процесу та частотних характеристик ІЛ 
зручно зобразити на площині параметрів, наприклад, на площині 
( £ 2 0 , £ ) 'оис. 5 .4).

Рио. 5.4. Вимоги до характеристик перехідного процесу 
(приклад)

Остаточній вибір величин С50 , £ здійснюється в результаті 
зуміоного розгляду задач енергійного маневрування та точного ке
рування.

і.



Д О Д А Т О К
1 даному розділі посїоняка наведено додаткові до осиовної 

частина матеріали, які можуть бути корисними для студентів при 
виконанні спеціальної частини курсового проекту, дипломному 
проектуванні та при науковому дослідженні з динаміки польоту НА. 
Вміщено також деяхі довідникогі дані та українсько-російські« 
словник основних термінів з динаміки польоту.

Д .І. Загальний випадок розрахунку траєкторії ЛА 
методами 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 траакг 
торної системи координат у деяких окремих випадках польоту. Швид
кість вітру, вплив кривини та обертання Землі враховувати не бу
демо.

1. Політ ЛА з хреном без ковзання можна описати такою систе
мою рівнянь:

СІУ1) т  ■  Рсоз(ос +4>р) - х а-й5іл8 :

2) ° [РзілСоб ‘Рр)+ Уа ]соз^а - й с о з б і

3) - т У  -щ-аюб-[рзіп(оі *4>р) тУа] ьілуа ;

4)

б) сіх,.
са V С05 8  С05 V  і



СІ26) "-У со 30аІпЧ>; (Д.І)

?) ав
Ч Г

8 )

" ж - -

УспаВ 
»'ї "  

Р-Са 
3600

Ю) п .  Рс08( о С + у  -  Хд 
ха г

И ) П„а - - Р̂ 4 ^ ) і У а . .  
3 6

Л ЯХ.) І

2. Політ ІА в креном два ковзання (рівняння у пера вантаже ■-

!)  - 9 (П* а - а1п0Ь

2> "31“ * “у - ( пуа<язуа -  С050  ̂“ 7 " * (Д.2)

3) _ і ! ^  _ ._ 9  
3) СІ І » “

Д п ^  Усо& 8

УСО50 уа ^ а “  Г .

(Д .І).
Дяді рівняння такі сані, як 1 рівняння 5 •  II в'еастемі

3. Рух ЛА у вертикальній площині де» крену та ковзання:

І) т -д ^--Р со5(остЦ »р) - Х а -й 5 (п в - ,

2 ) т У  д |-  - т - р -  * Рвіп(о(.+^р) >Уа -  Ссав в •,V*



I l l

4) ~~j jr ~ ■ Vco50 ;

c\ Д н і  « _ . P -с» .
5) Ч Г  5600

4. Рівняння руху ЛА у вертикальній плотві Оея крену та 
ховааннл у перевантаженнях:

d  VІ) ж  « 9 ( п ха- з і п 0) }
2 ) "сТГ ' Т  ( п уа-со$ 0 ) :

Hu
3) - g j - ■  V  b i n  6  V

4 )  4 t - Vcos0; (д.4)d t

5) 0ÜL u _ Pcs .  _ .̂ с;..сс ..d t  3600 5600 *
V*

6) гї  " g o v  - Ш 9 )7) n „ .  ,
5. Рух НА у чертнкадьній плошинї des крену 1 ковзання 

(незалежна міінва -  Н ):, d V и Рсой(о£-»4>р )  - Х а - Ь ь і п б  . dH mVsin9
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СІВ Рвіл(оС-*-^р) * Уа  -  й СОЗ 0
2 ) Т н - * Т ^ л ^ в  !

3) _Ь*_______ 1 _  .
Л) ОН У&іпб ’

4 )  -з г - с^ 8 і

5 ) сіт ж _ N6  Се я _ Р се 
6 І  Я ~ 3600 V5іпЭ 5600 VЗіл 0

6. Енергетичне форма рівнянь руху М  у вертикальній площині 
без крену та ковзання.

Якщо ввестп узагальнений параметр -  енергетичну висоту

Н. ■ Н ♦ —  та врахувати, шс •  V.. -  П,а *V , то
с 2 9  СК Я

рівняння у вертикальній площині матимуть вигляд:

(І\І д(пха-5 іл0)
СІ не щ П ка'/

сі Н ЗІЛ 8
сі Не - Пха ’

СІ и СО 5 8

С І Н е " "ха ’

СІ І 1
СІНе ~ П*аУ ’

сіт Р Се
3600 пхаУ

(Д.6)

ЦІ рівняння дуже зручні, якщо дослідника не цікавить форма 
траєкторії. Тоді рівняння для в можна не розглядати. Якщо ві
домий закон V » ї  ( Н ), то, припустивши, що ооз8  451, а 
5ІП В *.0, рівняння (Д.6) в енергетичній формі легко Інтегру-



ІІЗ
пться, цс дав можливість визначити: 

масу витраченого на маневр палива
не

і Г т
3600 і а7)Нео

час руху
Не

сі Не 
П,аУ '•

Чее
дальність польоту

Ке

‘• • і  $£■Нео

(Д.О)

(Д.9)

7. Рівняння руху ЛА у горизонтальній площині Заз ковзання:

1) т  -  РсозСоС +4>р) -Х а ;

2 ) [ Рьсп(оСтЦ>р) т У а ]аз5уа -  & ;

3) - т У ^ -  - т - ^  -[р&ілСс<.*Фр)тУа ]5іп2'а і  (Д.Ю)

.> _^т_  Ме-с'е и РСе 
*'  СІ t  36С0 “ ~ 3600 *

8. Р Івняішя руху ЛА у горизонтальній площині без ковзання у 
перевантаженнях:

1) ж  “ 9 П* а »

2) Паа= *со5Уа 
V

~ Ж  '

(Д.ІІ)

3 ) -

4) с іт  
сі 1

г*2 V а̂а 51г'Уо *
РС*

3600
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Для правильного усталеного вІрежу П ха -  0. 
Радіус віражу

Г - V 2
(Д. 12)1 1

Час виконання віражу
9^ 'п уга н '

^бір
2КГгт ------=- .

V (ДЛЗ)

Кутова швидкість розвороту

сІЧ-т 
сі і (Д.І4)

При проведенні чисельного Інтегрування програму руху часті
ше задають у виг.іяді:

1) 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 ) однТгї нижчеперелічених функцій:
о б * о б ( Ф ) ,  8 * 9 ( ї ) ,  Пуа » Пуа ( Ь ), Г„ * Гу ( Н ),
V -  V ( Н ), Н -  И ( І  ), У а -  Т а  ( 1  Пх а “ Пд а ( 1 
ЇЇ ~ Ї Ї {  ї  ).

Аеродинамічні сили, що входять до складу правих частик рів
нянь, визначаються за кутом атаки, який для кожного варіанта 
програми розраховують по-своєму. Щоб визначити кут атаки, .вико
ристовують друге (частіше) або перше рівняння руху. При цьому 
припускають, що кут атаки малий, Ч*р« .0 , а тому С05(<* )* і ,
зо а  ( оС ♦ ) и оС . Співвідношення для кожного Із варіантів

програми наведено в тебл. Д.Х.
Для чисельного Інтегрування рівняння руху ДА зводять до 

форми Коші, тобто розв'язують відносно похідних шуканих функцій 
(похідні повинні бути першого порядку), визначають число "зайвих* 
невідомих 1  задають програму (за числом "заРпих” невідомих зада
ють закон їх зміни). Знаходять початкові значення всіх змінних, 
що входять до системи рівнянь. Вибирають метод І прок 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 ),
<= Се ( Н , М ) ,  о(. * оС ( і  ) , наведено нижча.

Т а б л и ц я  і . І
Вид програми Співвідношення для куте атаки оС Сабо Сца )

ос П  } «V. ( X ) -  за програмою

і т  ) ос = гН  і  ) -  6

0  ( і  ) , т \/8 ч- й С05 0

Р + С - Ч Б

Пусі (  ̂ )
п ча( г ) - 6

гу - * ( н  )
•~!Х- + а  соз а

оС ш -Ь ----- ----------
Р  * Руа Я &

V « V ( и )
оС * Суа /  С^с, • Д0

Суа т / ( Р  " Ь5Іл0 -С Хоу 5 -т У ь іл В ^ -)у А о  б

, .. б
СО^схСрчС* 05)

оС = Суа /  . ае 

г , . ті р _ х о “ г,хаС
^  V Ас}5

У цьому прикладі чисельне Інтегрування виконувалось проотим 
методом Ейлера.

Розрахункова формула для визначення функцій у кінці кроку 
Інтегрування простим методом Ейлера така:

Уп*,  = _ У п + У л Ь  .  (Д.І5)
До у П+1 -  значення функції в кінці кроку Інтегрування; у , уп -  
значення функції та ї ї  похідної на початку кроку Інтегрування;



К -  крок (приріст аргумент). 
Для уточненого метода Ейдера
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Упи “ Уп . , Г 2 НУп- (ДЛ6 )
Метод Адамса-іі.'термера (метод трапецій) мас таку валежність:

У п т і  "  У п - * " 2 ' ^ а - м і ' У п ) - (Д.І7)

Метод Рунге-Кугта:

У п * , - У г  +  т ( к і + 2 к , + 2 к 4 +  к е ) . (Д. 18'

к і -  У С ^ п . У п )  *  У п  ;

"  У ( * п  ♦  » У п  ♦

К4 - у ( л п + т *У' ' + -2  М і

* 4 -У (Х п + Ь , у п * Ь К , ) .
Останній метод точніший з усіх наведених, але громіздкий 

черев те, що для визначення функцій 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 “Ялбра

Номер
кроку с т 2 Примітки

Крок л і д і д і
0 л і 2 Д І

V Уо У ,-У 0 ■* Д\/0 V, -V , ТД'/,

8  • бо 8 , ■ 90 + дВ, 8 г * 8 , +Д 0 ,
Н Н0 Н| ■ н0 •* Д Н0 Н 2 * е е е

і І-о 1 ,«  . . • - ■ 11



З а к і н ч е н н я  т а б л .  Д. 2
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юмер
»реку 0 і 2 . . . Примітки

ГП m o m, * m0 -*дгл0
сс * 0 oC, oC, За програмою

ÛH Оно •  •  • . . . 1 АС-81
Рм P Ko

М Mq % .. ... ........... м * V / а н

Схс (C*o)u Вихідні дані 
як функції 
числа МА A0

г*-ьча (CyQ) 0

Р P, ] За програмою
се Ceo
q ' q0 q -  0.7рнМг

Y» Yoo Ya -  С* q 5*
x a ^ao

Il ІГ r .
Xa»[<VAOO*Jq&

V Vo .... V ■ ( P-xq-Gstnâ)/m
è ôo â »(P^+Vo-Gcase^V
H "o н - V sin 8

11 Cq і  ■ Vcosâ
rh S rfV •* - P C e /360ü

AV ; AVg ДУ « V- Ді

A 9 Д0О д е  -  è -At

Д H AH0 ДН -  Й-At

Д L A t>Q Д L * L i t

Д ni a m0 дпп» m i t
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Д .2 .  Розрахунок основних ЛТХ ДА Із збстосуьанилм ЕОМ 

Д . 2 . І .  Загальні положення
Деяку частину льотно-технічних характеристик ЛА можна одер

жати з допомогою ЕОМ за каталогізованими програмами, розроблени
ми кафедрою аерогідродиняміки ХДІ І записаними на ЕОМ E R A -bM  
(аудиторія 127с- літакобудівного корпусу). Детальна Інформація 
про програми, дані, що Еводяться.еа виводяться з ЕОМ, розрахун
кові фогмули та рекомендації до наближеного вибору необхідних 
для розрахунків величин наведено у навчальному посібнику (I6J . 
Нижче подано короткі відомості, необхідні для роботи з програма
ми.

Для влкляку та роботи з програмами необхідно:
1. Увімкнути ЕОМ у мережу, д л я  ч о г о  на л і е і й  панелі дисплея 

перевести тумблер (ВКЛ. -  ШК) у положення < ВКЛ > . ГЇІсяч не
тривалого прогріву на екрані з ’являється б л и м а ю ч и й  курсор (сві
тна прямокутна пляма).

2 .  П еревести ЕОМ у режим роботи з  латинським шрифтом, н а -  
тионувши клавішу < С А Р $ >  на л ітерно-циф ровом у клавішному на
борному п р и стр о ї (н а  клавіш і с в іт и т ь с я  сигнальна л ам п оч ха).

3 .  Натиснути клавіш у <  CR> • При цьому на е к р а н і дисплея  
в 'я в и т ь ся  знак  “ > " , який св ід ч и т ь  про т е ,  що ЕОМ готов а  до  
вв едення  команд.

4 .  Набрати команду <  НЕ L и  і £ і , 2 2 /1 0 1 2 2  та  в в ести  ї ї  на
тиском клавіш і < C R >  .

5 .  П ісля появи на д и с п л е ї знак а * >  " набрати І  ввести  
команду >  @  D1NI0I < C R> .

6 .  Д ал і виконувати р оботу з  ЕОМ у режимі д іа л о г у  шляхом 
вв едення  н е о б х ід н о ї Ін ф ор м ац ії на запит ЕОМ. Якщо при н а б о р ї  
циф рової Ін ф ор м ац ії вкралася помилка д о  вв едення  ї ї  у  машину 
командою < CR>  , отерти  ї ї  можна з а  допомогою команди <  D E L > .  
Зупиняють переміщ ення Ін ф ор м ац ії на д и с п л е ї одночасним натиском  
клавіш  < c t r l x S > .  Подальше продовження переміщ ення з 'я в и т ь ся  
при ком анді < C T R l > <  й >  .

7 .  Для заверш ення роботи з  ЕОМ в в ести  команду B Y E  < C R > ,  
п іо л я  ч о го  тумблер "ВКД-ШК" п ер эв естя  у  положення "Внк".

При р о б о т і 8 ЕОМ у  режимі д іа л о г у  можлива проведення р озр а-



хунхів за п'ятьма стандартними програмами At POLAR A, A1PR0BA,
At FLINT • At LONGE та At START з виведенням розультатгв на 
екран, а також, за бажанням, з роздруківкога цих результатів на 
паперовій стрічці за допомогою пристрою друку -  пгінтора.

?з програмою At POLAR А розраховуються для заданих чи- 
оел м не висоті польоту потрібні для прямолінійного усталеного 
руху з фіксованим кутом нахилу траєкторії’ значення коефіцієнтів 
аеродинамічної підйомної сили Су0 та лобового опору С„а . Для 
горизонтального польоту задають Є = 0. Одержана Інформація у 
вигляді таблиці дає змогу побудувати польотні поляри Суа «
* * ( Сха ) м «torjat • ПР* ЦЬОМУ точкою польотнсї поляри для 
фіксованої висоти буде ( Cyu . Сха ) M, Co(lSt • Й!СІ*С побудувати 

Суа » f  ( М ) на одній діаграмі з Слотах к f  (М ) та 
Cya Bon ■ -f ( М ), то у точках їх перетину можна визначити від
повідно мінімальне теоретичне значення числа М -  Мтіптеор 
І мінімально допустиме М miiJ 3оп .

Псограма Аі PRO В А дозволяє підібрати параметри турборе
активного двигуна (статичну тягу PQ [ Р 0 ]  І коефіцієнт стиску в 
компресорі 1ГК [ РК] для забезпечення заданих М rnax [м Мах] та 
статичної сі елі Мст (на статичній стелі енергетична скоропідйом- 
иість V* -  0). Для хожного Із введених у S0M значень- /Гк І 
кількох висот з кроком в один кілометр, починаючи із  заданої ви
соти [нк] , на екран або паперову стрічку виводять у функції 
числа М значення наявної тяги [ Р ( к н ) ] т а  енергетичної скоро- 
підйомності [ VY»] У метрах на секунду, а також таблицю потріб
них тяг. Ця Інформація І використовується при виборі значення ТІ*, 
яке забезпечує одержання потрібних Mmax І Нст .

?е програмою A1 WLINT розраховують основні ЛТХ з вико
ристанням спрощеного методу тяг їуковоьхого. Виводять таку Інфор
мацію*

1. Наявна тяга [Р ]  як функція числа М для фіксованих 
значень Н .

2. Потрібна тяга [РП] у функції М при Н * Const .
о. Значення ензргетичної скоропїдйомності [VY»] V * “

■ f ( М ) н mConit »
4. Максимальне значення енергетичної скоропїдйомності

V* f VYКА1 для кожної висоти ГН(КМ)] з кроком у 0,5 к* ї у max v 4
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відповідні до V .? -.. вивчення числа М набору висоти. За цими 
даними будують - ї  ( м )• Висота, на якій УЧюа*я 0, -
цо статична теоретична стеля.

5. Енергетична скоропідйомність V* [\/У»1 як функція 
швидкості набору висоти [ V] для фіксованих значень енергетич
ної висоти н е  Сизі . З а  дскимг таблиці будують, залежності
и  ̂  ̂ | Не *Соп»1 •

6 . Інформація стосовно оптимальної програми набору висоти,
яка відповідав | Не , Сол8І та мінімальному часу набору
висоти.

Для кожного значення енергзтичної висоти [ КЗ КМ] з кро
ком у 0,5 кч виводять:

-  висоту, число М , швидкість ( [  Н (км )] ,[М],[УСМ/С)], 
якІ відповідають оптимальній програмі;

-  максимальне значеїшя енергетичної скоропІлГомяост!
К ш ,  І «УМ СЙ/оЬ

-  час польоту І І Т ( С ) 1  за оптимальною програмою, починаю
чи 3 Ис » 500 м;

-  наближене максимальне значення енергетичної висоти [н і] -
" Н і гпах *

Залежності H = f  ( М ) або Н ■ f  ( V ) відповідають оп
тимальній програмі набору висоти, a H -  f ( t  ) -  барограмі на
бору висоти.

Програма А<LONGE лас змогу розрахувати дальність І 
тривалість горизонтального усталеного польоту для- кількох врачень 
чисел М та ввсот. У програмі можна одночасно використати розра
хунки для чотирьох значень висоти Н або чотирьох значень почат
кової т пом ц м н ] та кінцево! маси т иін [ МКІ .

Виводять:
-  дальність польоту L [ L ОМ) 1 ;

. -  тривалість польоту T [ T (СЕК) 1 ;

-м іру  дроселювання тяги • [P /pnom] ;
ниом

-  аеродинамічну якість -с̂ - f YA/ x * l  •

За програмою A15TART розраховують методом чисельного 
Інтегрування характеристики вльоту та посадки ЛА, якщо задано ви-



*

т
хідні лані та програму керування. Більш детально дивись працю 
[16].

Виводять залежно від часу зльоту (э моменту зрушення з міс
ця -  до досягнення висоти 10,7 м) та посада! (від висоти 15 м -  
до повної зупинки ЛА ка ЗПС):

-  швидкість А А [ V(M/c) ];
-  дальність (координату X ) [х (М)];
-  висоту ДА над ЗПС Н [ Н(М)];
-  кут нахилу траєкторії 0  [ ТЕ ];
-  сумарну тягу двигунів ^ [ Р ( кн)] ;
-  нормальну реакцію, що діє но шасі [ N ( kh)];
-  тягу прискорювача [ Р Ь (к н ) ] ;
-  масу ЛА m [мА(*П] і
-  число М [ М ];
-  кут атаки ос С АLFА];
-  коефіцієнт лобового опору Сха [ СХД] ;
- коефіцієнт аеродинамічної підйомної скли Суо ССУАІ;
-  складові поревантаження у проекціях на швидкісні осі

[ > а]. [NVA];

-  похідну [ VS (М/С?)];

-  похідну [ ТС5 ( і / с ) ] .

Д.2.2. Про введення необхідного для розрахунків на SOM 
числового матеріалу

Необхідні} пам'ятати, до коли вводяться дійсні числа за фор
мою подання F , слід використовувати десяткову крапку. Крім 
даних про номер групи та прізвище студента З0’.і у режимі діалогу 
запиту»;:

1. 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 І більш зруч
ного розміщення друкованого матеріалу на аркуші доцільно брати 
до шести значень чисел М , так, щоб охопити увесь можливий 
діапазон чисел М польоту.

2 . !Ласив значень коефіцієнта лобового опору при нульовій



ПІДЙОМНІЙ СИЛІ C<o[ tX 0’. • Вводять ПОСЛІДОВНО дія прийнятих у 
п. І значень чисел М .

3. ?Даскв значень коефіцієнта вІдхялу поляри [А І .
4. Масу JLA т [М А ]  в кілограмах.
G. Характерну площу 5 [ 5 ] . Вводять площу крила s пїдфв- 

зеляхкою частиною у квадратних метрах.
6 . Стартову тяг/ двигунів Ро [Р0]у кілоньютонах.
? . Коефіцієнт стиску в компресорі "!Гк ГРК] .
8 . Кут нахилу траєкторії в ггадусах 0  [ТЕ] .
9. Для програми AIPR0BA :
-  розрахункову висоту у кілометрах [ H R ]  , на якій ЛА по

винен розвивати задану швидкість;
-  розрахункове число М Смй];
-  чотири значення ІГК [РНй] .

10. Для програми A1IQNGE :
-  стартову питому витрату палива СЄо [ СЕ 0  ] (якщо дані 

вІдоутнІ, могла взяти Се0к 0 ,08...0 ,102 кг/Ш -год);
• -  до чотирьох комбінацій розрахункової висоти польоту [ н] 

у кілометрах, початкової [МН] та кінцевої [МК] маси у кіло
грамах.

11. Для програми Af ST ART :
-  коефіцієнти Сх0 . А , Суа для ЛА у польотнІЙ конфігура

ц ії  та малих значеннях чисел М ( М 0 ,2 .. .0 ,4 ) ;  похідну 
потрібно брати у І/рад;

-  нульовий кут атаки у градусах оС0 [АІ.0 І ; .
-  масу ЛА на зльоті та посадці у кілограмах ГМА'1] ,-[МА2];
-  приріст коефіцієнта максимальної підйомної сиди на зльоті 

А Суец Г DCYl J та посадці дСуа г [і)СУ2] за рахунок механізації 
(за відсутності даних у першому наближенні можна прийняти ДСус;“
» 0,3...0,55, A C y Q g  = 0,о,..1,3);

-  приріст коефіцієнта лобового опору 8а рахунок випуску
механізації та шасі на зльоті СDCXll та посадці дСАОІ
[І)СХ2] (за відсутності даних можна взяти ДСХ01» ( І . . . І , 5 ) С Хо ,
А0 и (1*5...2) СХо )*

-  коефіцієнт тертя на зльоті f Tp[ FTR11 та посадці
f ,B [FTR2l(;uw сухого бетону f  * 0 ,02 ...0 ,05 , fs l -  0 ,2 ...0 ,4);

-  положення важеля управління двигуном £ ьуд на різних ета-
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пах зльоту та посадки (ножна брати на зльоті [ kydi] *
* І . . ,1 ,4 , на зльоті з одним двигуном, по відкпзаи, £ 6уд= 0,Є9, 
при заходженні на посадку [ RYD2] та пробігу [ RYD3J $МА- 
« 0 ,8 9 ...0 ,1 , при реверсі [RYDR] і;Ид = -0 ,0 5 5 ...) ;

-  дані прискорювача при зльоті: тяга у кілоньютонах [ PS1] ,
кут напрямку тяги [FM] У градусах, питома часова витрата пали
ва [СЕ51] у кг/(Н-год1 ;

-  дані прискорювача на посадці: тяга у кілоньютонах [ Р52] , 
кут напрямку тяги в градусах [ F I 2 ) ,  питома часова затрате па
лива у кілограмах на ньютон за годину [CES2 ] .

Д.З. Проектувальний розрахунок моментних характеристик, 
стійкості та керованості ДА

За поводженням з викладачем проектувальний розрахунок це
ментних характеристик, стійкості та керованості ДА може включати 
одне або кілька питань з перелічених нижче:

1. Вибір параметрів горизонтального оперення за умовами 
статичної стійкості та керованості ДА.

2. Формування контура бортової стабілізації ДА виходяча їв« 
заданих характеристик динамічної стійксстї ДЛ на одній або де
кількох висотах польоту. Сюди відноситься вибір необхідного поло
ження центра мас ДА 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 
(перехідно! функції).

4. Розрахунок характеристик статичної та динамічної стій
кості ЛА для нових вибраних значень параметрів ГО та демпфера 
такгажу.

Розглянемо, як у спрощеній постановці розв'язують поставле
ні питання.

Д .З .І. Вибір параметрів горизонтального оперення 
та розрахунок граничних центрівок 

за умовами статичної с т і й к о с т і  та керованості
До параметрів ГО, які визначають задану статичну стійкїоть 

та керованість,- належать- площа ГО 5Г0 , площа рулів висоти Sg,



ш
плече ID Lr(J • 'І|об їх вибрати, а також знайти граничні центрів
ки ( X ггп , х тгь ). Сулемо вважати, що аеродинамічні характерис
тики системи без горизонтального оперення БГО відомі, наприклад, 
в результаті обчислень на ЕОМ за стандартною програмою.

Виявимо зв’язох гранично-задньої та гранично-поредниої цент
рівок э відносним статичним моментом площі ГО:

П> Чо Чо ^
Гранично-задню центрівку ( XTrj ) визначимо яг

(Д.І8 )
-  заданий мінімальний

4 r j  Ч н  * ®пміп
Де Хтн -  нейтральна центрівка; б п т і 0  

запас поздовжньої статичної стійкості по перевантаженню
Оскільки

.О.m
Чи - Ч -  У (Д. 19)

то

Ч ад “ Ч его * Ч о а го ^ro~jTS ( 1 ~ £*♦(» ^•
’•'уаЛА

^уалл “ ^уавго + Ч оа п> ^  ~ Ч *ф  ) Ч о »

Ч г з 3 ®пт1п+ Чвго + п *
со ага Ч .о і  і Г.̂ -км>1 m

С а  I f - ' ” 1 \-zn-уабго rouroT' Т*-гг

■(Д.20)

Тут X -  поле. дння фокуса системи БІТ) відносно носка

САХ у долях САХ, а„„ -  Лімодп. , ггь* -  безрозмірна похідна,.
г° д с С Г0 _ з

* 2  т / (  р 5 Ьд ) , А го = Бец ^го /( БЬД ) • Бго = з 0 =

* 4 *  , І гь * 1-го /  Ьд • й “ (1 ,1 5 ...1 ,5 5 )/к^-агоА^І,,.

У першому наближенні складовою -^д4- можна знехтувати.
Гранично-передшо цен^рівк; 7 ТГП визначають за умовою до

статності рулів висоти для балансування ДА на одному з гранич



них режиміг польоту -  посадці, польоті на граничних оС на вели
ких висотах або польоті ка граничних перевантаженнях.

Запишемо умову балансування ЛА на посадці з грани .но допус
тимими значеннями відхилення рулів висоти:

т ЇЛА . ' т  авго + ̂ іго = ^ ’
Де

т ЇБГО ‘ т , ,06ГО (* •X.тгп  л р б г о  ' ’ ' у а ь г о  *

^  їго “ ” Г̂С̂ П) ^го ^  ~ + ПЬ ^ 6  грон3»

^уа$го * ^уавго (°С "<*о)<

^ ^ Б г р а м і  * & & к р и г п ~ & ( >  і а п  ;

[ б г „ „ и1 -  гранично допустиме значення відхилення руля висоти;гран * . , _ т
5 |  Л -  кут відхилення руля висоти, що відповідає Суаг
б  ̂Ьап -  заданий запас відхилення руля висоти; оС -  кут атаки

ЛА.
Тоді

1 'т <аьго1,̂ Бгр^уоБгд (с̂ ~^обго)Т^го<?го (о{-'',^ пГ С . ф<* ~ У п5&Ф°Д]

'•'уОБГО С°̂ ~°̂ ОБГо)
АД.2І)

Користуючись одержаними залежностями (Д.2С) І (Д.2І), роз
рахунки х ТГі ■= і  ( Агр ). Х .гп = :̂ ( Аго ) 1 потрібних па
раметрів ЇХ) ведуть у такій послідовності:

• І . Будують границю X = 1 ( Аго ), вважаючи І!  набли
жено лінійною. Для цього за відомими з аеродинамічного розрахун
ку для режиму, що зідповідас ( Х РБГОі ) т іп , величинами XрБг0 , 
Кго. а го-  С* . С^ 6Г0 за формулою (Д.2 0 ) розрахо
вують хтгз для двох значень А , які дорівнюють нулю та одини
ці ( ХТГІ , ХТ П 2  ). З'єднаний прямою ці дві точки .л  площині 
( ХТГІ , Аго), одержують потрібну границю.

Будують границю Хтгп = f ( А™ ) як обвідну сім’ї
прямих
фіксованих Тдаскретких значень ос" 7  що залають у діапазоні

 ̂ ( А го ) ^  а Сопі  ̂ . які дістають для декількох



с£П0Р. . .  oCtro)1H за формулою (Д.2І).
При фіксованих ofj * Const визначають длл двох значень 

Ап  , що дорівнюють нулю та одиниці, 55тгп . З'єднавши дві точ
ки на площині ( Хтгп , Аг0 ), одержують пряму, що відповідає 
прийнятому oCj-  Const .

Коли ведуть обчислення на формулою (Д.2І), величина m eogro,
XF6 ro * ^уавго » ^оего * Хго* ■̂го* ^уаго • ^го беруть з 
аеродинамічного розрахунку для режиму посадки.

Коефіцієнт ефективності руля висоти ng приймають рівним
fig * (0 ,6 ...С ,9 ) '/І 'р ,

K6

де

де

5р - -> р

Sro
0 ,15 ...0 ,35 .

Гранично допустиме значення відхилення руля висоти

[  S 6 грон 1 3 ^6  крипті ”  & £ son »

^ Б к р и ш « ^ 0- 250) . Ù 'bson» 8 ° . . .1 0 ° .
ДляЛА з CIE [ б 6 фа> Ч > гогром -  ( K . .  Л 4)°, Mg -  І .  
Увага( При проведенні розрахунків sa формулами (Д.2І),

(Д.22)

(Д.22) кути оС , осовгв, 4>го , Ь0 , [ б 6гран] потрібно брати в 
радіанах. Кут відхилення руля висоти на режимі посадки від'ємний.

3. Щоб визначити потрібні параметри ГО та граничні центрівки, 
користуючись діаграмою ХТ(П » * ( А ) та *тгз \  і  ( А ), треба

мати зхсплуетаційну розбіжність 
центрівок дхте . Якщо вона неві
дома, приймають за статистикою 
д х те = 0 ,1 ...0 ,2 . Задають запас 
у 1 0 .. .ЗОЇ І розміщують відрізок 
д х геро»р “ (1 ,2 ...1 ,31  ДХте в 
границях х тгП . . .  Хтгз 
(риє. Д.1). Таким чином одержу
ють розрахунковії граничні цент

рівки X , ХТГ5 та Аго . 
Оскільки

Аго

ДХт є р щ .,

"тгп Хт

Рис. Д .І. До визначення.гра
ничних центрівок та параметрів ГО

го Lro _/< 5ЬД )

“ 5 ГО ^го ’
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де 5

5* « А а . .  А а . , 
го 7  5иго

(Д.23)

-  площа крила з підфюзеляжною истиною; 1 ,ге» 1 Г0/ .
Д.3.2. Фолмуваннл контура бортової стабілізації ЛА

Д.3.2.1. Постановка задачі
Задача полчгае з тему, щоб ЛА, якай проектується, мав зада

ні певні динамічні характеристики (стійкості та керованості). 
Оскільки досягти цьоі-о без використання на ЛА автоматичних при
строїв не вдасться, вважатимемо, для спрощення, що на ЛА встанов
лено Ідеальний ібез 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 задовольняти такі вимоги:
1. Перехідні процеси по перевантаженню повинні закінчувати

ся досить швидко. Не дозволяються великі зскида перевантаження 
(менше 10*0. Як відомо, ці<> вимогам відповідає умова

0 , 6  ^  І  < I ,
де § — відносний коефіцієнт демпфірування.

2. Запізнювання реакції ЛА на парувальну 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 о -  ЛА 
буде в'ялим.

3. Амплітуда відхилення рулів льотчиком у наусталеному русі 
не може суттєво відрізнятись від амплітуди в усталеному режимі 
польоту з таким самим перевантаженням. Величину відносної амплі
туди звичайно задають у межах А тіп -  0 ,8 , Атах ■ 1,09, що в 
діапазоні 0 , 6  ^ £ < І відповідає максимальному вахидубПу= І0<.

4 . Можливі відхилення руля висоти повинні забезпечити всі 
необхідні режими польоту (посадку, політ па граничних кутах ата
ки та перевантаженнях).

5. У власному збуреному русі 1А мас бути стійким, тобто збу
рений рух ЛА від д ії  випадкових причин повинен без втручання 
льотчика в керування досить швидко загасати.
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а

Виходячи э цих вимог побудувати допустиму область
значень відносного коефіцієнта демпфірування |  та відносної 
частоти 4у- * сОвим /  £20 . м  сОвии~ частота вимушених ко
ливань, £50 -  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- 
роткопоріодичного етапу збуреного руху, для якого передаточна 
функція відносне кута атаки та перевантаження ошісусться у ви
гляді

\Х/ = (Д.24)

Область допустимих значень £ І V  , які відповідають вка
заним вище у п. 1-а вимогам, можна визначити користуючись 
рис. Д.2. Від  області допустимих значень ( £ , V ) переходять 
до області допустимих значень центрівки та передаточних чисел 
демпфера тангажу.

к а о  о?  а ?

Рис. Д.2. Частотні характеристики коли
вальної та аперіодичної ланки другого по
рядку



Якщо вимоги до ЛА відрізняються від указаних у пп. І-*3, 
область допустимих значень ^ І V  модна побудувати ягідно а 
викладоною нижче методикою.
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Л .9 .2 .2 . Побудова області ( |  , Ч* ), що відповідне заданим 
вимогам до динамічної стійкості та керованості Лл (рис. Д. 4):

І . Наносимо граничні л ін ії £ т ш І $ іПО, , що відповідають
допустимим закидам перевантаження, наприклад, для

^ і а = 0*6* І « « "  1 (РИС- Д' 3 )*
5л уа 10?

О. І ?
у

\ < Г

О .Ї  / О +5  Ъ
Рис. Д.З. Характеристики лере-

0  ^  
Рис^ Д.4. FospaxysKo-

хілного процесу коливальної та апе- апй графік до виборч конту- 
ріодичиоі ланки другого порядку ра бортової стабілізації ДА

в координатах ( |  , W і
2. Накосимо граничні л ін ії , що відповідають мінімальному та 

максимальному значенням відносної амплітуди A min І А тах . 
Оскільки дл я передаточної функції типу (Д.24)

N(uj) 1

§min1

max

1 / і - О - ч ^ Г2 'У V А^~
І

J i -  ( ) -у«)*1ч > 1І А тах

(Д.25)

(Д.26)

де N ( «  ) -  амплітуда л ос у вимушених коливаннях; доСус. т
усталене значення варіації кута атаки за таким же значенням кута
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відхилення нуля висоти, як І амплітудне у вимушених коливаннях. 
Для прийнятих знесень Дтіг) І А тал (наприклад, у діапа-

10«, 1 т і л = 0 , 8 ,  А то* 1.09,ЗОНІ 0,6 < І  для б Пуа

МЯ 6 п Ча “ 15« у діапазоні 0,5 4 § « "І”  А т іп  = 0,8, А =
■ 1,175), задапчм довільні значення 4у , одержують відповідні 
їм  значення £ .

З, Наносимо граничні л ін ії, що відповідають заданим величи
нам запізнювання ^ т і л  * ^,1(ОХ • Величину запізнювання оціню
ватимемо безрозмірним параметром

Ц> = Л Іс О » ,
де ДІ -  величана запізнювання у секундах; и)£ -  частота виму
шених коливань, яку можна взяти, наприклад, рівною 3 1/с. 

Оскільки

звідки

^ ^тіл * 0.2 с. а Д І тпх * 0,4 с, то

^тіл  * Щ ь ї т і п  “ ° - 6’
(.РГтад д{:/ло, = І »2*
для перодаточної функції, що мас вигляд (Д.24),

1|) ю -
а г с ^ ( т ^ ) ’ (Д.27)

>тіо я

£ Я?<т\ож - 11 ; Г  ■
(Д.23)

Щоб побудувати грєничні л ін ії , беруть кілька довільних зна
чень 4у та за формулами (Д.28) розраховують відповідні 4у зна
чення £ І .?тігі ? теч

Д.3.2.3. Побудова області допустимих значень Хт та Кг
Для побудови області допустимих значень центрівки ЛА Хт та 

передаточних чисел демпфера кутової швидкості тангажу Кг необ- 
1 хідао встановити зв'язЛлс_

4 ’ 5ст » .Ф'. “>б >

кг -  Н  І  . V .  >.



ІЗІ
тобто порейтн э!д змінних , гу.до Хт 1 і^г .

Система рівнянь короткомрІодкчного етапу зоураного руху 
ДА з Ідеальним демпфером тангажу (без залізні ання) має вигляд

д о с  -  а гг  Д о с  -  д ф  а  С ;
■ - а ^ д о с - а ^ д ^ н - д і г - а з з д б б ;  ^ - 29> 

[ ЛЙ£ = К8 Д ^ .
Вирази, що визначають динамічні коефіцієнти 02г, 0 5г , 

а  . а і5 , давись у підрозд. 5.1 І 5.17.
Характеристичний многочлен системи (Д.29)

Рв (5> - 5г т ( - а з і к г- а г2- а и ) 5 т ( а г г а „ - а м т о г г а и к , ) .
Якщо його подати у вигляді

Ра » ) . З а . 2 п , а 5 . Я | а .
ТО

£а *  о * - “
к з Г _ 9 а і і  а и  ......... . ( Д .З О )

2  У ^ г г а 35  ~  а 52  +  ° 2 2  й 45 ^ 2

а
и ) 6  _______  . ( Д . З І )

/ ° г г а 54 “  ^ і г  4  ^ г г  ^  і е

Індекс "а" в , Й 0а, п^а , Рц означає "з урахуванням демп
фера".

Оскільки

© оа ®о + агга ь£^г*
г  < *  \

а ггЯії  *г> (Д.32)

п ба * П6 І  а »гк г ' (Д.ЗЗ)
X -  X , 52 -  опорка частота ДА баз демпфера,

7  РЛА О
а
то
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(Д.34)

(Д.35)

У залежностях (Д.34), (Д.35)

Розв'язавши рівняння (Д.34) І (Д.35) відносно Кг та Ху , 
одержимо:

Перебудову області, що відповідає заданим вимогам до дина
мічної стійкості та керованості, з координат ( | а » Ч' ) в 
( Хт . Кг ) ведуть у такій послідовності: '

1. На границях області ( £ , ’-К ) беруть кілька довільних 
точок І , починаючи з характерних (дав. рис. Д.4).

2. Для кожної і - І  точки визначають за уисукком відповідні 
їй значення ( £ # Ч’” ) і •

3. Підставляють ( § , Ч' )- у залежності (Д.36) І (Д.37) І 
знаходять ( Хт , Кг .

4. Будують розраховані точки ( Хт , К2 ) 1 у координатах 
( Хт , Кг ) та з'єднують їх плавною лінією.

•5. Одержану область обмежують зліва та справа вертикальними 
лініями, іцо відловідзгть гранично-передній та гранично-задній 
центрівкам, знайденим у підрозд. Д .З .І (рис. Л.5).

•(Д.Э7)

к



Такі області можна побудувати в одних координатних осях 
для декількох режимів польоту І виділити з них область, яка за
довольняє водночас ці режими (рис. Д.6?. Якщо області взаємно
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не перетинаються, то, користуючись одним значенням передаточно
го числа демпфера або * т , не кожна одержати ІА Із заданими ди
намічними характеристиками водночас на різних режимах. При поре- 
хсді від одного до Іншого треба змінювати Кг або Хт .

Д.3.3. Наближений вибір передаточних 
чисел демпфера тангажу

Візьмемо як засіб запазпеченяя заданих динамічних характе
ристик ЛА на короткоперіодичному етапі збуреного суху при ступін
частому відхиленні руля висоти демпфер тангажу. Демпфер склада
ється з гіроскопічних датчиків, які реагують на зміну кута атака 
Дс< та кутової швидкості тангажу д о )г , а також підсилювача -  
перетворювача та механізму розсувної тяги, доданого до системи 
керування рулем висоти.

Нехай закон керування демпфером руля висоти мас вигляд

а 56 -  К ^ - Д и ^  + К ^ Д о С ,  (Д- зя)

де Діл) « , К , К . -  передаточні числа демпфера відносно
і  О Ф. се «■

кутової швидкості та кута атаки.
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Система рівнянь, ио описує короткоперіодичняй етап керова

ного збуреного руху ЛА а демпфером, така:

д«і - а гглос- д ^ - О ;
- а 1гдос - а н д і)* -аи дБ6 « 0 ; (Д.39)

Л&Є « К ^  д і ї  > К *  ДоС.

Характеристичний многочлен такої система

Ра(5) ' 5 г 4 2піа& + £2*а ,

де П^в а з5 КГді -  абсолютний коефіцієнт загасання ЛА

о демпфером І + а  гг а а5 Кщ- аі5 Кх -  квадрат опорної
частоти ЛА з демпфером; . .О 0 ~ абсолютний коефіцієнт зага
сання та опорна частота ЛА бев демпфера. Вирази для п§ , £20 та 
Інмих величин, ідо входять до свстеми (Д.36), див. у підрозд. 5.1 

Як відомо, для забезпечення оптимального перехідного проаз- 
оу, для якого відносний закид б  не перевищує 0,С4, час спрацю
вання і спр< І с, коефіцієнт використання меневрених можливос
тей ЛА К„ > 0,96, 1 малий час вггаоання, необхідно, щоб віднос
ний коефіцієнт вагасаннл £ дорівнював 0,75, чому відповідають 

П б а  -  3,78 І £>оа=. 5.
Тоді передаточні числа демпфера

„ 2(п6 -5,75)
К*°

K » £5 1  а га °  a  к ш. .
•* n

(Д.4С)

Якщо ^ -  0,75, динамічні характеристики ЛА такі: jî = 
- З . З І І / о ,  T. « 1,89 c, t  * 0.IS6 о; t Jor -  0,79 с, б = 
-  0,046.

Перехідна функція мас вигляд

ЛоС(і) -  -  і , 512 6 V  *51п(5,А1Ф + 0,725)]. (Д*4І)



Таким чане*., за допомогою демпфера тангажу нозалажио від 
власних динамічних характеристик ЛА без демпфера ( п& > £20 ) 
можна одержати ЛА Із заданими наперед динамічними характеристи
ками П£с , Й 00> !}а У перехідному процесі..Як правило, кое
фіцієнти к ш та м$ють бути в межах 0,1 « П1 < о, «о визна
чається чутливістю системи та потрібними зусиллями.

ІЗЬ-

Д.3,.4. Розрахунок характеристик статичної стійкості 
та керованості ЛА з вибраними параметрами П)

Нехай внаслідок проектувальних обчислень одержані нові па-
-»* С

раметри 10: 5 ^ -  плода ГО, $*0* — - відносна площа 10,
С* І

ь* .. тга тга. -  відносний статичний мсмант площі ГО. Щоб роз- 
г° йЬд

рахувати характеристики статичної стійкості та керованості ЛА, 
мають бути відомими як вихідні дані такі величини:

X « ї  ( М ) -  положення фокуса системи ЕГО від почат
ку САХ у частках САХ;

^го"  ̂ ) -  коефіцієнт гальмування потоку в області ГО;

О « ДЬіахЯ- * і  (М ) -  дохідна коефіцієнта (віднесеного п> б 0< »
до площі ГО) підйомної сила ГО по куту атаки*,

БГ0 « І ( М ) -  похідна коефіцієнта підйомне! сили 
системи БІО по куту атаки;

.  І  (М ) -  похідна кута скосу потоку по куту атакиК+Ф
крила*

Тоді:
1. Похідна коефіцієнта підйомної сили ЛА з новим оперенням 

по куту атака крила:

с£ ,,л  "  * * г, <*г.  О - О  • ‘Д-* !
2. Зсув фокуса системи БІО оперенням:

л * рго ~ ^го а го ^гои '-уалл ( " О - (Д.43)

3. Положення фокуса ДА з новим оперенням відносно носка 
САХ крила у частках САХ:
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РА А ХРБГО+ Д Р̂ГО (Я.44)
4. Кут установки стабілізатора ір* вибирань за умовою

забвзлочання кн заданому характерному режимі польоту ЛА, найти- 
повІшому для нього (наприклад, Нкрс , Мкрс ), нульового балан
сувального відхилення руля висоти. Якшо для цього режиму ВІДОМІ

пг,. . ~ к гоа го ̂ го ‘ т  *06ГО ' Х РЛА •_ Х тер 
центрівки ЛА у діапазоні Хтг„ . . .  X,

середнє значення

т
то

АР‘ “ С-хаг'Ур/ &а ' ^ обго ’
гг» '4а' С/{ я 5 ),

сгп - м т іОБГС + (х тер + !т,гр ] ' оГ х£„.(Я.45)
ОБГО о

та т®6 розраховують для кількох значень5. Похідні гп* е
числа М польоту у можливому діапазоні чисел М горизонтально
го прямолінійного усталеного руху за формулами 

■’* - -к__о А?. а  „го ^го го * 
т ? - П ( .

(Я.46)

Коефіцієнт ефективності РУЛЯ ВИСОТИ П| [див. підрозд. 4.2]. 
Будують залежності т ' -  І ( М ), т®6 = І (М ),
6. Коефіцієнт поздовжнього моменту ЛА при нульовій ПІДЙОМ

НІЙ силі:

т голА “ т *оьго + т г ^ обго ' ~о * ̂ ст^- (Я.4?)
Розрахунки ведуть для кількох значень числа М І будують

т ЮАА І ( М ).
7„ Моменти! діаграма рівноважних режимів польоту розрахову

ють та будують для трьох значень центрівки ХТ1 * X‘ТИП Т2

= Х ТГ4 * ХТ4
X + X . ..X = —ІИ!---- та постійної висоти польоту,тер 2

наприклад Нкрс > користуючись залежністю

ГПіААяГГігоАА т . (Я.485
>+  ( * т ~  ^ я л а )  ^ у а г  ' " г р  

Методику розрахунків див. у підрозд. 4 .І . І .
8. Балансува.чьні діаграми відхилення гуля висоти або ста

білізатора 5 =  і  ( М ), . . .  = { ( М ) обчислюють таР6АЛ ПЭ оАД
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будують також для трьох значень центрівки, як І у п. 7 , задаючи 
кілька можливих значень чисел М польоту за виразами ( лив. 
пІдрозд. 4 .1 .2):

чоння

Г. т іОЛА+ (^т'^млК чяг + Н1ІР (Д.48)% «  л а

у ГОІАЛ
т гзАА + (^т  ” *РАа)СчОГ + ,Т1*Р (Д.50)

т * гв
Величини ХС1І , т 5£, беруть для нового ана-•иЛп гЛА д 2

Д.4. Загальний випадок поздовжньою збуреного руху ЛА 
Д.4.Г. Рівняння поздовжнього збуреного руху

ДІиїйьа система рівнянь поздовжнього збуреного руху ЛЛ у 
варіаціях в загальному випадку має вигляд:

- д V та,,д\' а,гд<и ♦ аІалсоа >амдіУ-+а„д86»
-  д<і + а г і ду + аггДос ♦ а„ди>г ♦ аг4д-0> ♦ а «д&е •  f 56г1

■ -  дй )і1+сі4)д ута ,гдсс+а44дд)г +аі4д‘0ча45л£і (Д.5І)

-  д # г +о41дУ+а4алоста45дц)г т а 44дїГ4а45

. -  Д &1 +а5.ДУ + а 5гАо̂  * а 5»ди)и+ а я  & # + а » * 5С -  *И5
У цій системі: -  динамічні коефіцієнти, що визнача

ються параметрами опорного (незбуреного) руху; і  -  номер рів
няння; |  -  номер змінної, при якій стоїть коефіцієнт (А І  -  ДУ ,
А 2 -  до< , А 3 -  ДО)е , А 4 -  Д'О’ , А 5  -  Д $6 ); -  збу
рююча функція (довільна, задана), п'яте рівняння -  це рівняння 
автоматичних пристроїв (автопілота, демпфера тангьжу та Ін .) .

Якщо досліджуються власні динсмічні властивості ЛА з фіксо
ваними рулями, що виявляються у вільному збуреному русі, який 
спричиняється випадковими збуреннями у вчглядІ Дос0 , д У0 , дсоі  , 
д*о , то п'яте рівняння та окладові рівнянь з д$р відкидаються.

Якщо досліджується керований рух ЛА, який спричиняється 
ступінчастим відхиленням руля висоти (або СПС), то не враховують



п’яте р!в:{яння та ява »лють, що а )5= а г5 « » 0 .
У системі (Д.'зІ) динамічні коефіцієнти визначають так:

Р"“ 5*  " Ха >• І/С5
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а _  _ і _
т (-Р й іп о і -  X* + Оісоьв ), м/с;

аі. = с.
й м * ~ д сой 8 , и/сг ;

\5 ’

г̂> '  " ту "  ( т  4 1 "  -  РУаіпоі-У^).І/«*; 

' (Сзілв - ° с о з сС- ^ а)  . І/о;«  тУ  

° гі = і ;

С1г  ̂« -  ~  ьіпб , І /с ;

а „ =  0;

Д41 = Т  [ Мг + Ме глУ (т  §?■ " І/и  о;

а4г= у -  [ < * м . п2  и гг ] .

І£ (
М ̂  * + м* ) , І/с2

с^  =
кС  
VI г

дзіп 0 І/с 2 ;

V і Т 7 М
&
г * І /с 2 ;

^-к = а  *4 г ^44 -  а « -  0;

046= І .
130ЛИЧІШЙ# щи ізли/уїхг» д и  длл. лиоц>АЦ ми.ЛХКІ і;и в і.ал ^ оа*«

• аналітично або знайти графічним методом за заданими в аеродинаміч
ному розрахунку залежностями:

р* = Ж .  * л 2 -  -  за висотно-швидкісною характеристико«!
З у Л VДУ
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( H -  фіксована, V -  відповідає опорному руху';

1 ( C*Q-M + 2 Схд) '^ Т -  ^ • С?М ' га з^лвкнІстх) 

Cx a -  і  ( W );
* а “ Сх а 9 5 * < ) - 0 . ? р нМ* , рн -  атмосферний тиск 

на опорній висоті;
С?в -  2 А ( С* )2 ос ;

Yq “ • Су а ' м + 2 С уа S . C*Q - за залежністю

-уа ж т ( М ), С,ja = Суа оС ;
Ya

оС
З

V _ (

Ч И * ;
( т 1?- М ♦ + 2 т „ ,  ) 1Ч г~  І> £> -_М __ М

ї л а  '  2  w “ a  • т г " т ДОлл

мг ■ m*<)S6a , ггі

2 J
* )м- Ч» + ( r n f 6 )м • б-

&
’ X p V Cy°r + < т ;  / - Т  -  V м,г - , - и С5АА ;

ОС
Z ГГГ т" т 3г ■?*4 т гго с к*ф •

< * - - V ^ a ro Ьг0ї

а. ас у аго
го 3оС ' ~го 

-  ( І , 2 . . . І , 5 5 ) т а * ;

В „" $го Сгго /  ( &Ь* >*

.*^1V. ь :

м -

м

его 
т ї S 5ьд т* Суа .. «о 

т г '^уа»

П г* ■

т ^ а  -  х Т -  А РЛД

і  - m ^ S b , . ш'> - - k raa„Are- пь . Аго -

Д.4.2. Розв'язання системи рівнянь у варіаціях 
операційним методом

Запишемо систему (Д.5І) в операційній формі, якщо AVQ * 
доС0 » ДО)2о ■ * 0, а Д ж A£g0 * Const І ДіД>г а

.  J a£ ._ Г Г .
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( а „ - 5 ) У + а „ о с  + а , 5соі  + а 1чт ? ' - 0 ;

' а ? ^  * ( с гг-5)оС + ( 5 * а г<і')т?' .  0; (Д.52)

, а Sг*  + <а i ^ - 0 5»*-гг^ “ -•^ i i f ^ fl-•
У цій системі V , оС , оОг , ^  -  зображення невідомих 

фуюсцій АV ( 1  ), ДоС ( х ), д а )д ( 1 ), дт)1 ( і  ). Система е 
алгебраїчною відносно зображень, ї ї  моше розв'язати методом 
Крамера:

V - 4 г • *  ■
Д .

-д ^  * 'О' *

де
а „ -5 а«

д - р ( 5 ) - а«і а гг-5

а м С.г

Р( 5 ) - 5* * 0 ,5 і + а а 5* ♦ а ь Б
многочлен динамічної системи:

А а. , ці .  ААг. 
д  '  1 д

а *
( а ,4 - ь )

( а „ +аи 5 - 5 г)

+ а ч -  характеристичний

а, - - ( а „ і* а гг * а „  );

° г  " " а м  ♦ а » ( а 1 1 "*■ З гг  ̂ ~ ^іг і” агі а и

9*0
СІ - а 5,( а и * а и   ̂ т а зг( а и ~ а г*  ̂“ с п а ггам

► а 34< А „  * а гг  ̂+ а л  ^іг а 15 *

й 4 " «зі< ^ ■ н а гг” З іг  ̂ +

* а м ( ° гі а »  Л а « }» (Д.53)

%  - ■
В,СЗ)
в і Ь«. - ^  •

Вз(з) . 
в •

Ааії“в^)і

В,1 5 ) « [ 5 < а іг нк а м  ) + ( а 12 а г4 ” а гг

Вг( 5 ) - [ 5 г-Б (а„ - а * * )  - (а,,а24 - ^14 а гі)іа15дбь0;

В , ( 5  ) ■ [»*'-5 (0„ + °гг) + ( ° . 1  а аг 1а 55Д Ь̂в-

Розв’язок у
V .  А ій і  

5РіЬ)

зображенням:
ОС - 62 (в)

аРсь)
т)> М а ) 

бРсз) * “V
В,(Ь)
Р(3)"

(Д. 54)
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Якщо виконати обернене перетворення Лапласа, матимемо:

ДУ ( І ) - 3, (4-4) 4 в ,(4 - Ш  еР(4-0) Ы 5 і-Р (5 •5()

Дс<( ) « 8,(0) В,(4,) /в ч

е &1‘Р(0) Сі 5^Р'(5()

Д г М ) * 8з(0) + і : М * 0 е 5і*.
Р(0) І*І Зі*Р'(5і)

л ^ ( і ) • А  РЧїч) в ’

(Д.55)

де 51 -  корені характеристичного рівняння. яке можна одержати, 
якщо прирівняти характеристичний многочлен Р ( 5 ) до нуля:

+ а,з5 + аг5г+а3$ + а4 - о. (д.вв)
Якшо короні характеристичного рівняння -  дві пари комплекс

них спряжених типу 5 , г -  о£,±І5( і ,  ?ї ч *оСа * р г І , то 
розв’язок, наприклад,для д V ( і )  мас вигляд

АУ/Сі> " + ♦ Н ^ с а ь і р ^  +«Рг) ,  (Д.57)

да К, - г  У о*7& Г * V  6, <- “ 1 ^ 7 )  * % -  агсЧ  '•

нг ш 2 Іа \  ♦ в ;'І  а 4+ Бві - ^ 1 |  Ч ^ а г с Ц  - к  ,

а для дсдг (т)
Д'л>4К) +КгЄ***а)5(/і^ тЧ»4) ,  (Д.58)

д а  Я ,  -  г У п *  ♦ " > * ' »  -  п,< т , і  г V  а п Л д  Т ь  ;

а г . г У п ^ т * ' ;  М Ь І .  Пг + т гі  5 і?4 - а г с ^  .

р’( 5 ) -  -3 |Ф - -  4 5і  + 3 а , 5г + 2 а г 5  + а ,  ;

Р'С 81) ■ 4 з* ♦ з а, £  + 2 аг$1 + а&.
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Розв’язок для доС ( 1 ) 1  а !? (1  ) одержу^«- так само, як 

І для Д V (1  ) [див. (Д.57) ] , але замість 3, ( 5 ) потрібно 
взяти відповідно В ,  ( 5  ) 1 В 3 ( 5 ) .

Слід зазначите, що при розв’язанні характеристичного рів
няння для ЛА дістають дві пари короні'в, які суттєво ьідрїзря- 
ються за модулем. Більшим кореням відповідає короткоперіодична 
складова збуреного руху, малим кореням - довгоперіздична скла
дова.

Д.5. Довгоперїодичний етап збуреного руху
У статечно-стійкого по лерзвантаженню ЛА ксроткоперіодич- 

кий збурений руд досить ивидко загасає, але рівновага підносно 
кута тангажу та нахила траєкторії нь настає -  починається довго- 
періодична повільна зміна лараметртв траєкторії, що суттєво змі
нює швидкість та висоту. Великий поздовжній рух має малу часто
ту коливань (великий період) І малі кутові швидкості Дос. , Д'О’ , 
д 0  . Тому можна вважати, що стійкий по перевантаженню ЛА на 
довгоперіодичному етапі збалансований за моментом, а рівняння 
руху у варіаціях в операторній формі мають вигляд:

'(а„-5^ +аігоб +аиО’ =0;
’ а г і у + ( а гг- 5 ) о С т ( 5  ♦ й г ^ ї О ' ч О ;  (Д.59)
. - а „ б Б .

Характеристичне рівняння ц ієї системи

де

5г + 2 п ьа5+ ^ о а  * 0.

п . 
Ьо 2 1

^ о З  * й м  (аг Г а гг О ^ )  “ а гл(а « ~ а іг"а^/

(Д.60)

(Д.6І)

Якщо вихідний рух -  горизонтальний усталений прямолінійний 
політ, то формули (Д.60), (Д.6І) опростяться 1 матимуть вигляд
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(Д.бЗ)

Динамічні коефіцієнти, ще входять до рівнянь (Д.62) 1
(Д.СЗ), можна визначити так: ,„N

Q Н * ~ (  PVC05cC -  ; й',2 = -1 - (-  Р ЬІПоС - X* ) * ^  і

V,a « e " 9 ;  G^ * - mV

-  M L .  а  ~ - мІ  
ь  ’ ?г ь

л -PcOSoi + Уа Сгг = ------------- а .

'м

m v

a :s-
Mfe

а г4 = 0;

Вирази для Л83 1 iQQg записуються Інакше:

'БЗ

V аС М"
2 £ i £ _ mL

2m
(Д.64)

Q 00
. J .3 .  ш J  _3_ Y

v my vY T I mv Y rfCya mT«5
(Д.65)

Ту? у = Y3 t c s 8  -  XQ s in 8  -  проекція па місцеву верти
каль усіх аеродинамічних :ил 1 тяти дзиіуна:

Y4 и Y* со58 -  X* s in  8 іJ U

Y‘  « Y coseО Х* tin  9 ; о

'о ~ Ya ■* pVsin^ +t?pX Y0 + Pvcos(oc+^p)i
,V

x ;  *' Xq ~P  cosCoc +4>p) «ьХд * P v *P j| * P „ i

X?» X% Psin(d+fp).o a  r
Якщо корені характеристичного рівняння сиотеми (Д.59) хом-

пльхоні, тобто S ,2 = - П |а ±V ^o3 “ пм ' і г‘ ^  4 Р 4 » 
а початкове збурення задано у вигляді av0 , то зміну варіації 
швидкості кокне визначити користуючись формулою



144
ДУК) -  +

Яй р  я У £ 3 ^  -  п |3 , N та ^  знаходять за початковими умо-

'V - 0 .  * £

?  = 0, NІ д а і і
т А * о*

Г сіду 1 Г сіду 1
1 <і* О а і— О

Я

сідУ 11 ■ л ~ -6\ \ІО А
Період коли рань Та « ~  , час зменшеїшя амплітуди у два

рази -  -О.бЗЗ/п^д , час загасання і  40Р
"63 '

число

коливань до повного загасання П 10Г » 0,478 |І / п ба •
Коли початково збурення -  відхилення руля висоти на д5ьо 

(або для СПС Д4>0 ) , то

Д V -  ДУ +ВеЛ ьт(|5 і< -Ф ().

Якщо ДУ а 0 та
уст
СІдУ
с Н 0 ,

ДV -  ДУуст [ І -  ЄАЧ і п ( ^  *У,)] (Д.66)

Де

ДУ
Ус т “  у *  с і т

о сі:■уа.

т *
осуа

° ч а гг 0 >г
Д%

дФо « -(0 ,05 ...0 ,07 ) радіана.
Відхилення руля висоти або стабілізатора змінює кут нахилу 

траєкторії, який одоржуе приріст

^ост“- - ^ 21- ^ -  = -і2о5^0в5иі.2іідф^д .67)т а ,г “  0

м  Д*д. » Xу + у* сЦ
яв сГу я Х0 + Хо ^ Г  •

Значення похідних можна знайти користуючись кривими потріб-
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них та наявних тяг еля заданого рогату польоту:

X* » Х У - Р У ; X*1 0 а о а ’ ау
X* . - І ± -  = _ 2оС (- 1 ли * V г а  ' •

БІЛЬШ точний розв'язок Д \ / ( А ) ,  Д оС (+ ), ЛІТ ( -Ь ),  д 0 (1: ) 
поета одержати розв'язавши систему (Л.59) операційна- методом, 
якщо задані початкові збурзккя ( ДУ0 , ДоС0 , ат?*0 ) або 
(для СПС ДФ0 ) (див. підрозд. 5 .1).

Л.6. Визначення коренів характеристичного рівняння 
четвертого порядку

Якщо характеристичне рівняння має вигляд
Р ( 5 ) = з4 ♦ о, 55+ о*$2 + ааз + а4 - о,

то для грубих розрахунків першого наближення корені рівняння мож
на визначити поділивши його на два квадратні:

$ г + 0 ,5  Ог = 0;
5и + £ \ . 5 + О ± = 0 .

Тоді
5 * _ А  + , / / 5 і ' г . п ’',2 2 2/  >

б . . «.і. А  ± Л Ж Т Г С а Г .
2 а, у\гаг/ аг

Точне значення коренів одержують методами Ітерацій. Якщо 
найменші за модулем корені комплексні спряжені або обидва дійсні, 
то розклад рівняння Р ( б ) = 0 на два квадратні мас вигляд

[ 5а т ( а 1-оС)з-*-аг -р][5-г + о с з - - д ~ - ]  . 0 ,  (Д.68)

де оС =
а г- £  (а г-А )

Як нульове наближання можна прийняти
а .  а , а
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Розрахунки зручно вести в таблиці. Звичайно бу^ас досить 
трьох-чотирьох наближень.

Т а б л и ц я  Д.З
Визначення коренів характеристичного рівняння 

четвертого порядку

І об , - ^ - - - ^ ^ 4 .  ф  _ ф
Ч г ?  (аг -|5)* об0 •••

Дивись
збіжність

2 а , -  «с .  а , -  ®
ОО ос ( а, - об) = © • ©
4 р =  « .(  а, -  о с) © «■ ® А>

5 а ,  -  А -  а г -  ©

6 ( аг - /і  )2 « © 2
7 . ,  &

©

8
ч * *

9
„ а ,-об  „ ©  

« ©
)

Можна використати І  такий метод. Припустимо, шо у першому 
наближенні великі корені визначаються рівнянням Ьг + а ,3  + =
« 0. Розділимо на нього вихідне (характеристичне) рівняння 

Р ( 5 ) а 0, записане в оберненому порядку:

сц + а 4$ + а г 5г т а ,ь 3 а г + а .5  ■* $г
т +п з

6г5г

Тут 6а 5а + б, 5 5 + 54 -  перша остача.



Як друге наближення ділимо вихідне рівняння нп першу оста-

1 47

чу, зменшену у 5 г :
+ а }5 + а г$’ і-а .в 3

т ’ + (V 3 жЛ*
С,Зг + С.51 *5*

Тут Сг5г+ С, Б1 + 5* -  друга остача.
Можна продовжити ділення й далі, але звичайно цих дво:: ді

лень буває досить тому, що остачі починають повторюватися. Тоді

Р ( 5 ) = ( 5г + С, 5 + Сг ) ( 5г Л'Б + т ‘ ) " 0.
Короні визначаються !•> квадратних рівнянь:

" 5г + С, 5 + Сг = 0,
5г * п1 5 «■ т '  а 0.

Д.7. Критерії стійкості
Як відомо, умовою стійкості динамічної системи С від'ємний# 

знак дійсних коренів або від'ємний знак дійсної частина чоаллекг- 
них коренів ї ї  характеристичного рівняння. Щоб відповісти на за
питання, наприклад, стійкий ЛА на заданому режимі польоту чи н і, 
треба скласти характеристичне рівняння (див. Д.53' І знайти йо**о 
корені. Існують методи, до дозволяють вирішити питення про знак 
коренів без розв'язування характеристичного рівняння. Вони нази
ваються критеріями стійкості. Критерії подїляютьс.. на алгебраїч
ні та частотні. Розглянемо деякі з них.

Д .7 .І. Алгебраїчний критерій стійкості ГурвІца
Якщо характеристичне рівняння п - ї  степені мас вигляд

аа5г‘+ а,5п-(+ а25п'г+ ... + ап = о,
то описувана ним динамічна система буде стІйхою за умови, по ви
значник Гурзїца, складений з коефіцієнтів а о , а , , а г , . . .  , 

й п , та усі його діагональні мінори мають такий самий.знак, як
І а 0 .

Бизначник ГурвІца та його діагональні мінори складаються 
так (для системи 4-го порядку).:
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ь |ч а о о  ,ч* - _> о Р

а 0 X  а« 0
: Д ,  *

а, а ,
о а , ' ч а> оч

> і
а 0 а г

0 а о а г X .
л і  в

О
 О

 О
 

о 
-

Р
Р

Р о
а ,
а з

Д.7.2. Алгебраїчний критерій Рауса
Цей критерій використовують для системи 4-го порядк.. 
Характеристичне рівняння а0ь4 +а, 55+агі* ♦ сіі$ *а4» о 

мав корені ь лівій капівплощкні, якщо всі коефіцієнти рївнянкт 
додатні, а також додатний дискримінант Рауса

(і - а, а ,а4-  а,, а? -  а0а* .
Д.7.3. Частотний критерій Михайлова

ЗимІнимо в характеристичному рівнянні 5 на )  < іиі І 
одержимо характеристичний вектор >

Р ( іи> ) ■ X ( ш ) ♦ і У ( ш ),
де X ( <*) ) « а п - а п.г<і)'т а п.ц^  « . . .  -  дійсна частина; У(и)>» 
« а п ( ш -  а п_5<*з* ♦ . . .  -  уявна частина вектора.

Рис. Д.7. До викорис
тання критерію С Т І Й ,  зеті 
Михайлова: 1 -  стійкий ЛА; 
2 -  нестійкий НА

При зміні из від 0 до кі
нець цього вектора огнша в площині 
криву -  годограф Михайлова.

Для того, щоб динамічна систе
ма була с.Ійкою, необхідно та до» 
статньо, 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 4-го порядку наведено на 
рис. Д.7.



Д.8. Мэя! стійкості
Важливим метолом, який дужо часто використовується при про

ектуванні ЛА та аналізі впливу різних факторів на динамічну 
стійкість ЛА, с метод побудови меж стійкості. Межа стійкооті -  
це лінія в плоїгчні двох досліджуваних параметрів, при переході 
через яку хоча б один з коренів характеристичного рівняння замі
нює знак на додатний.

Д .8 .І. Використання кратерів Гаусе
Цей метод зручний, коди характеристичне рівняння -  четвер

того порядку. Якщо точка в площині досліджуваних параметрів пере
ходить через мещу стійкості, це означає, що характеристичне рів
няння мас су-о уявний корінь а * і ш , де а> -  дійсне число, 
яке може бути й нулем Замінимо в характеристичному рівнянні а на 

& в і.со І прирівняємо до нуля охремо дійсну та уявну частини 
одержаного виразу:

со* ♦ а г <о* + а 4 в 0,
<о( а,<о* -  а 3 ) * о.

З другого рівняння видно, що або со ■ 0, або а,ьо* -  а 5 * 0. 
Тоді в першого рівняння

’а,* о-
» - (Д.69)

Іа і°газ" а ч а і " 0 г5 - К “ 0.

Величину Ц називають дискримінантом Раува
Таким чином, межами динамічної стійкооті ^ /дуть:
1) аперіодичної - СЦ в 0;
2) коливальної -  й = 0.
Якщо при вивченні поздовжньої с т і й к о с т і  досліджуваними п а р а 

метрами прийняти т ^ а 1 пгі®* через те, що вони ГОЛОВНИМ чи
ном визначаються конструктором (залежать від плеча горизонтально
го оперення Ьго , його площі 5Г0 та положення центри мас,, тс 
за умовами (Д.69) можна одержати дві межі стійкості (рис. Д.8).
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fa

Перів умова дас 

Cya = Const -  межу

. Ряс. Д.8. Межі СТІЙКОСТІ В ПЛО
ЩИНІ двох параметрів ЛА

аперіодичної стійкості, 

друга R = 0 відповідає 

залежності m • f ( m^a )

I утворює межу коливальної 
стійкості.

Д.8.2. Побудова області стійкості в площині 
двох параметрів

Метод зручний, якщо досліджувані параметри входять до харак
теристичного різьлння лінійно. Як приклад можна взяти досліджен
ня системи ЛА + автопілот, коли рівняння автопілота мас вигляд
U

К, дт?* + к cUtf
г d t -  к .д іТпр (Д.70)

де Т -  стала часу автопілота; к , . . К -  досліджувані переда
точні числа автопілота; д \ ї  -  програмне відхилення руля висоти.

У ць„му випадку до характеристичного рівняння системи ЛА +
+ автопілот Дq = 0 хоефіцісн.и К ( , Кг вход.ть лінійно, а 
саме рівняння буде таким:

K,Q ( 5 ) + Кг R ( S ) + U ( S ) ш С, (Д.7І) 
де Ц( S ) -  a i e C(S);

R( S ) = <Зі55- С ( 5 );
U ( 5 ) = ( Т 3 + І) • Р ( S );
Р(  s ) = s 4 + a , s 5 ж а г $г + a s s + а А .
Для побудови області стійкості потрібно:
І . У характеристичне рівняння систеп ЛА + AD Лц = 0 за

мість 3 підставити s = і  а) :
K,Q(ico) +Кгй (tu)) + U(ico) = [к,Р,Сш) + k.2Rj(u)) + U,c<o)] +

• +[к,СІг(и)) + КаЙгСШ) + иг(со)]і =0.



Комплексне число дорівнює нулю, якщо дорівнюють ну тю окре
мо його дійсна та уявна частини. Тому

К,а,(и)) + к г 01(и»т-и,(и» - 0 ;
к,(Зг (и>)* К г К г ( ш )  + и г (и)) * 0.
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2. Розв’язати одержану систему (Д.72) відносно 
методом Крамера:

J-U,(u» Й,сиі) [
К .  МшГа * £ L  „ Р^ ) [

а,(«і) й,(м»
йг(мі) Rt (u>)

Кг * fa(u»

-U,(w)

з Qa(«l) - и г( Ю )

Л, Q,(co) R,(u>)

Q j(uj) R t ( w )

К,  І  К г

(Д.7Э)

Залежності (Д.73) -  це рівняння межі стійкості кг 
задане у параметричному вигляді через параметр а) .

3. Для декількох значень а) у діапазоні 0 > а) < - ,
0 < а) < оо  розрахувати к. 1 К2 (Д.73) та побудувати область 
стійкості.

Правило штрихування: якщо при збільшенні и> = 0 . . .  оо ви
значних Д , > 0, то область стійкості штрихують зліва мені. Пара
метр К, , що стоїть у рівняннях (Д.72) на першому місці, троба 
відкладали по осі абсцис.

Через те, що к , входить до 
вільного члена характеристичного сів- *2 
нянин, вісь ординат с особливою ппя- 
мо». Як видно з pro. Д.9, межу СТІЙ
КОСТІ атрихують двічі: один раз -  для 
додатних значень оо , другий -  для 
в ід ’ємних.

Примітка. Особливі прямі виника
ють у тому випадку, коли одночасно за 
яким-небудь значенням ш * to0 усі 
визначники Д, , Д«і , Д«г стають ну- Рис..Д.9, До побудо- 
лем, РІвшшня (д.72) перестають бути ви області стійкості в 
лінійно незалежними. РІвшшня особли- площині двох параметрів



вої прямої і..ожна одержати, якщо підставити в перша або друге 
рівняння (Д.72) замість иі со = со0 .

Наприклад,
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к „ _ Ы .Ч Ы . к
1 йі(и>0) г

(Л.74)

(найчастіше СО0 = 0 або со0 = оо ).
Особлива пряма відповідає и> «= 0, якдо вільний член харак

теристичного рівняння містить к , або к г • Рівняння прямої можна 
одержати, ягою прирівняти до нуля вільний член. Якщо при перехо- 
дї через особливу точку знак визначника д ,  змінюється, то особ
лива пряма с додатковою межею стійхості І ї ї  треба штрихувати.
Не всі заштрихован* області обов’язково мають бути областями 
стійкості, ї  їх треба перевіряти, наприклад, користуючись крите- 
рІсм Рауса або Гурвіца.

Д.9. Наближений гибір потрібних значень передаточних чисел 
автопілота, для якого ( Т, ■ к,до^ ■»к.дсО«

Розглянемо короткоперіодичний етап збуреного руху. Для спро
щення прирівняємо сталу часу Т, до нуля. Тодї в операторній фор
мі система рівнянь матиме вигляд

а ігоС * ( ал< + : 5* ї#  §6 ‘ 0; (Д.75)

« к,°с + кг ЗІ?*.
Характеристичне рівняння ц ієї системи (якщо 0 * 0 )

Д а » з Р а С5).

де Ра(з) *зг-(аіг+а4»+.аи К'г)з + (аггаи + ама „  к*-а ,* к, - а , г) . 
Тому абсолютний коефіцієнт загасання системи ДА + автопілот

П 6а« . а »  + О »  Хз. (Д.76)

опорка кодова частота (власна частото при нульовому демпфіруван
ні)

^ о а * ^ із + ~ а і5*> ~ > (Д.77)
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вона ж у герцах

f„ Sian.'па - г%
Якщо для оптимального перехідного дроцэсу прийняти І  а =

-  -2г— = 0,75, а 1і = 0,Ь,. то з іД.75). (Д.77) потрібні велл- 
« о а  оа

чини передаточних чисел автопілота визначаться ях

ц, . 2,4 7Г + ^22 СД.73)

^зз + ^гг ^ss -  Qs?-  25,5 (Д.79)
QiS

значення к , І Кг , як правило, лэжать у межах

IV

0,1,#,5*
Д.ІО. Графічне Інтегрування

У хурсовому проекті е багато задач,в яких пзвна величина ви
значається Інтегралом типу

6
■ I  F(x) d x , (Д.80)

де Р ( х ) -  підїнтегральна функція, яка задасться графічно або 
табличне в межах а  . . .  Ь .

Щоб знайти Інтеграл, діапазон Інтегрування а . . .  6 по
діляють на п ділянок (кроків) довжиною ДХ . Якщо початку пер
шого кроку присвоїть номер 0, кінцю -  І 1 т .д . , кінцю останнього 
кроку -  гі , то Інтеграл (Д. 60) визначиться як

п
А » 2  Д А ̂ , (Д.8І)

1»і

де ДА4 -  площа ділянки, обмеженої кривою Р (х  ) , границями ді
лянки та віссю абсцис, -  знаходиться як площа трапеції

* \ ш { F <x i . , ) + F U p ]
ДХ
2 (Д.82)

Очевидно, що
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А - L~U 0) ♦ FUn' )  
2 + 1 Г Ц )  ДХ. (Д.83)

Цей вираз відомий як формула трапеції.
Якщо треба побудувати функцію А = і  ( х ), то, прийнявши, 

що на початку перлого кроку А - 0, одержимо в кінці 1-го крок.у 
А, = Д А, , з кінці 2-го кроку -  Аг = ДА,+ ЛАг . в кінці 

3-го кроку -  А5 -  Д А, к дА г + ДА3 І т .д . Величину ЛА1 роз
раховують зь формулою (Д.й2).

1. ор заданими геометричними, аеродинамічними та масовими 
характеристиками ЛА (вказати конкретно, якого ЛА), визначати 
його основні льотно-технічні характеристики (ТГХ), показника ма- 
нзвреності, а також характеристики стійкості та керованості у 
поздовжньому русі.

2. Дослідити' за допомогою розрахунків на ЕОН, користуючись 
каталогізованими програмами, вплив на ЛТХ ЛА зміни _ _ _ _ _ _ _ _
(зазначити конкретно, що змінюється, наприклад, маса ЛА, тяго- 
озброеність, тип двитуіш, включення форсажу, геометрія ЛА І Т . П. ) .

3. Виконати проектувальні розрахунки параметрів горизонталь
ного оперення та простого демпфера тангажу. Визначити граничні 
центрівки, характеристики статичної та динамічної стійкості ?а 
керованості ЛА для середнього значення центрівки з новим оперен
ням.

Вихідні дані:
граничне значення швидкісного напору q « _____Па;
максимальне значення числа М польоту м тах *= _____ на

висоті Н -  . . .  км;
початкова маса ЛА т 3 = _____ кг;
гранична температура t rpQH * ______°С*
маса палива т т « _____ кг;

Д .II. Завдання на курсовий проект 
з дисципліни "Динаміка польоту ЛА"

студенту
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коефіцієнт стиску повітря на вході у двигун 7ГК = __
максимальне значення експлуатаційного перевантаження

еволютивний швидкісний напір q ь - ____  .
Розрахунки виконали для Н = ___ , ___ , _____ , _ _  ,

_ _  , ___ км І п'яти-шести значень швидкості або числа М .
Дати загальний вигляд ЛА в трьох проекціях та вказати його 

основні ДТХ.
Примітко. Замість п. З завдання за домовленістю з виклада

чем студені .може вибрати питаю .я для проектування та дослідження, 
наприклад, з числа тих, що наведені в додатку до'цього посібника 
чдив. Д.І ,  Д.З, Д .3.2, Д.3.3, Д.4І Д.7), асо будь-яке Інше, по
в'язане Із складанням математичної моделі, програмуванням, розра
хунками на ЬО.М.

Д а т а _______________
Підпис викладача, 
що видав завдання

Д.І2. Основні ета.м виконання курсового проекту 
з динаміки польоту 

на _________ навчальний рік
(можливий варіант)

Яомер
неді
лі

№
п/п Зміст етапу

Частка
° w

Усього,
/(ifo

І І 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 ДА. 
Розрахунок та побудова польотних по
ляр

5 5

2-3 2

Розрахунок потрібних тяг (потужнос- 
тейі із врахуванням реальної поляри. 
Вибір двигуна та обчислення наязних 
тяг (потужностей). Побудова залеж
ностей

Р м = f ( М ) н шconst «
Pfir = f ( M) n »  const

10 15



156 Продовження

Комо у Частка *< О
**

Ь- онеді
лі

У
п/п Зміст отапу

ЄЇІГ *

4 а Розрахунок характерних швидкостей та 
експлуатаційних обмежень М та)(,
Мті.мтеор' МтиіЗоп* ?
Ммь • Нст. релІ побудова діаграми
Н = *■ ( М )
Визначення області динамічного манев-4 5 20
рувалня та динамічних сталь

Ь~б 5 Розрахунок енергетичної скоропідйом- 
ності:

< *  -Г< V ї н . і „ і  ( Н = 0 .3 ,6 ,9 , 
I I  км) І у ;  М  (V ) Мс_шС0Я<1 (5-6 
значень Не )
Залежність \/ут0д * {  ( Л )

6 Оптимальна програма набору висоти 10 ЗО
7 Барограма НорЬ» * < И  

Теоретичні та практичні статичні' 6
стелі

7 9 Визначення злітно-посадочних харак
теристик ^ іа? , V. , , Vгос •

* ^г.ос
10 Розрахунок кілометрової та годинної

витрати палива Ягоа“ 
*= 1 ( М ) для Нкрс , 5 35

I I Іальність та тривалість польоту на
К̂ОС

8 12 Визначення характеристик маневренос
т і у вертикальній плосині для Ньре:

пха“ * (М ^Пуо.спп»* * "НІ" * * (М)* 
« -р ( М )

5 40

1

ІЗ Визначення облас~І можливих віражів, 
мінімального радіуса віражу та від
повідних йому ЛуП , уа . і $ір , ЧЄір
на Нкрс
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Продовження

(Іомпр
Т 1-

Л
п/п Зміст этапу Частка

е г ^ , /оьГ .

9 14 Розрахунок на ЕОМ коди*1 нації ІМ. 
Дослідження впливу не ЛТХ заданого 
параметра

к
1 !

50

10 15

16

Підготовка вихідних даних для парв- 
вігного розрахунку моментких харак
теристик т І0ДД=Ч(м ), =
** -Р (*и ). т  * •! ( м )
Діаграма т 1лл = И  Суа Ліча. ( 5ь*о 
Балансувальна діаграма 8 ь вдЛ -• Р ( М 
І Рь = р (М ). Показник р* * f  ( М ) 
на (1 |{р£
Статична стійкість по швидкості та 
перевантаженню б„ = { (М ) Км)

10 60

II 17

18

19

Розрахунок динамічних коефіцієнтів 
для досліджуваного режиму польоту
Власні динамітні характеристики ІА 
хороткоперіодь-шому збуреному русі
( ДДі Д» і1До>
Побудова &Ы. » і  (м ) для ДоС0 =
* -(0 ,02 ...0 ,24 ) рад

1 8

' ' " '

68

12 20 Визначення реакції ДА на ступінчаст 
відхилення руля висоти
( лб(о« -С.ОІ.. .0,02 рад)
Побудова лоб =1 (1 ), розрахунок 
показників *„<£, к.п .6 • & • Ьспр • 
Хм

7 75

13-14 21

22

Вибір параметрів ЇХ). Визначання гра 
ничьих центрівок та кута установлен
ня стабілізатора
Визначення характеристик стійкості 1 
та керованості для ДА з вибраним ГО
а) моменти 1 характеристика для трьі 

значень центрівок Хтгп . Хтср .
*ТГі
б) балансувальні криві для трьох 
значень центрівок (див. п. "а")

•

■
)Х

15 90
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Закінчення

Помар
неді
лі

Я
п/п Зміст етапу

Частка
етапу,

т.п
"сього,

23
24

в) власні динамічні характеристи
ки ЛА (див. п. 18) для х ^р  , нкрс
Мкрс
Передаточні числа демпфзра тангажу
Розрахунок та побудова дос = І (+) 
при ступінчастому відхиленні руля 
висоти ЛА 3 демпфером

15 ІЧ ■ Аналіз одержаних результатів
Оформлення розрахунково-пояснюва
льної записки

10 100

характеристики, дослідження повної системи рівнянь збуреного ру'
ху, формування контура бортової стабілі за:; II И , побудову меж 
стійкості І т.п. (постановка задані, математична модель, програ
ма для ЕОМ, список Ідентифікаторів, результати розрахунків у 
вигляді роздгуківок, рисунків, висновки). Як модифікацію ЛА
(п, 14, табл. Д.І) можна взяти 
зміну двигуна, ізометрії ЛА та

міну маси ЛА, включення форсажу, 
н.

Д.ІЗ. Характеристики стандартної атмосфери АС-8І 
згідно з ГОСТ 44СІ-ЗІ

Висота
и .
км

Темпера
тура т н ,

К

Тиск

'Па

іустина
Рна

КгДг

Швидкість 
звуку а м,

м/с

Коефіцієнт кі
нематичної 
в ’язкості •\)и ,

м2/с
0 288,15 І0І325 1,2250 340,3 МбО?-^)”5
I 281,65 89876 1,1117 336,4 І.58ІЗ-І0“5
2 . 275,15 79501 1,0066 332,5 1,7147-І0 '5
3 268,66 70І2І. 0,9092 328,6 1,8628 -І0“5
4 262,17 61660 0,8193 324,6 2,0275-ІС“5
5 255,68 54048 0,7364 320,5 2,2110-І0-5
6 249,19 47218 0,6601 316,5 2,4162-І0"й
7 242,70 4ІІ05 0,5900 312,3 2,6461-Ю-5
8 236,16 35652 0,5253 308,1 2,9044-10”"
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васста Темпера- Таек ретина Швиак1сгь Коеф1ц1снт к1- 
нематичпе! 
в’язкост! V м ,

^ / с

н , тура Т„, 0 , р „ . звуку а н ,
КМ К Па кг/м0 м/с

А

9 229,73 30801 0,4671 303,8 3,1957-Ю“&
: о 223,25 26500 0,4135 299,5 3,5251-Ю“5

и  . 216,77 227С0 0,3648 295,2 3,8988-Ю“5
12 216,со 1939Э 0,3119 295,1 4,5574 -Ю“5
13 216,65 1о58Г 0,2666 295,1 5,3325-10°
14 216,65 14Г70 0,2279 295,1 6,2391-ТО“5
15 216,65 12111 0,1948 295,1 7,2995-КГ5

16 216,65 10353 0,2665 €95,1 8,5397-Ю“Ь
I ? 216,65 8850 0,1422 2^5,1 9,9902-10“  ̂

1,1686-10“ “'18 21з,65 7565 0,1216 295,1
19 216,65 6467 0,1040 295,1 1,3670 -1С“4
20 216,65 5529 0,0891-Ю“ 1 295.1 1,5989-Ю“4

21 217,58 4729 0,7571-10“ 1 295,7 1,8843-Ю“4
22 218,5° 4047 0.6451-КГ* 296,4 2,2201 -Ю“4
23 219,57 3467 0,5501-10“* 297,0 2,6136-Ю"4
24 220, 56 2972 0,4с94-1С“1 297,7 3,0743 Ю“4
25 221,55 2549 0 , 4008• 1С“1 298,4 3,6135-Ю“4

25 222,54 2138 0,3426 -10”^ 299,1 4,2439-ГО“4
28 224,53 1616 0,2508-Ю“1 300,0 5,8405-Ю“4
30 226,51 1197 0,1841-Ю"1 301,7 8,0134-Ю“4
З о 236,51 574,5 0,8-,63-Ю“2 ЗС8,3 1,8063-Ю"3
40 250,35 287,1 0,3996-10“^ 317,2 4,0067-10“° 

8,4996-ГО“3 
1,6591 -Ю“2

45 264,16 140,1 0,1936-Ю“2 325,8
50 270,65 79,78 0 ,1027-Ю“2 329.8
55
60

260,77
247,02

42,52
21,96

0 ,5681-Ю“3 
0,3097 -Ю“3

323,7
315,1

2,9117-Ю“2 
5,1141-Ю“2
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ДЛ4. Узагальнені характеристика деяких 

типів газотурбінних двигунів

Тип дви- | 
гуна

Наближене значення коефіцієнтів4 тяги $ р та пито
мої годинної витрати палива С е  , Отупінь дроселю- 
ваиня двигуне (иіра дроселювання) Я = І 
1 Н задасться в кілометрах, С е  -  а кг/Н год)

Турбореак
тивний .дви
гун т г д -  (0 ,3  + 0 ,0 3 1ГК ) М + (0 ,6 5  + 0 ^ 3 Г КІ) М *-  

-  0 ,02 Д К М * І ;

* . ь ^  ( ^ - У "  "  ‘ п  “ • * «  - ( . - й Ш І .
У и *  + 0*06 7Г* «
С е = [ і . з  -  0 ,0 7  ТСК 0,002 71*к ] . [ і  + (0 ,2 7  ♦

+ 0,0005 ї ї *  М* )  УМ” -  0 ,0 2  Н ]  - ІО "1
для Н < I I  км;
Се=» [ 1,3 -  0,07 Як + 0,002 Я* ]{ 0,78 + (0,27 + 

* 0,0005Я* М* ] • І0"1 ДЛЯ н > П  км

Двоконтур
ний тур бо
реактивний  
двигун ТРДД

*Р “ Іу  '
,І9т)М * +

+ (0,1 -г 0 , 1 6 т  ) М* ;

-  Ві /ЛаЛ5"
Р» \ Тн/ Н * ІІкмг

5 . і>н Ро

» 2  + 0 , 2  т  {
0*085_ Г1 + ( 0 ,2 7  +

+ 0,2 тМ*) Ум’- 0,02 Н] для Н $ II км,

-Л Ш & ------—  І 0,78 ♦ (0,27 +
І  ♦  0 , 3 7 т 0 ,7 5  1

+ 0 , 2 т М * ) У м Г  ] Аіія н > И  км
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Закінчення

Турбовен
тиляторний

ш я
М <  1

^ > “ * у  ^ н 5
| у -  І  -  ( 0 .8 6  + 0 , 0 3 1 т  )М  * 0 , 6 М г

Значення к о е ф іц іє н т ів  * І  С е  т а к і с а м і ,  як  
І  дл я  ТУДД

Т урбореак
тивний 3 
форсажною  
кам еро»  
ІРДФ

$ р ж ^ у ' »
^ *  С ,В 5 + 0 ,1 5  < Т $ / 4 0 0 )  *  0 ,1 1 3  М + 0 .І5 М * , 

*  Де Т *  «  1 4 0 0 . . . 2 2 0 0  К;

Се »  С « 0 • |  і
Й - .  0 .2 1  -  0 ,0 0 4  * к  ;
Р - І  + 0 .0 С 6 Н  - 0 . П М  ♦  0 ,0 1 7  м 2

Зн аченая  | у  ,  | м т а к і  с а м і ,  я к  І  д л я  ТРД

Двоконтурний  
тур бор еак ти в
ний дв и гун  3  
форсажно» ка
м еро» ТРДДО

1 V І  И * •
«  0 . 8 5  ♦  0 , 1 8  { Т * /4 0 0 )  ♦  0 ,1 2  М *  0 , 1 6  М * і 

Т * -  1 4 0 0 . . .  2 2 0 0  X
Питома годинна ви трата  палива в и зн а ч а єт ь с я  з а  фор
мулами дл я  ТРД®

У табл. Д.І4 наведено узагальнені характеристики деяких типів газо
турбінних двигунів, одержані при обробці статистичних матеріалів, 
у вигляді безрозмірного коефіцієнта тяги

і - і
5Р Р,

та питомо! годинної витрати палива Се , де й - тяга двигуна 
на заданому режимі польоту (ступінь дроеалпвання двигуна R «

І), Р0 - статична тяте двигуна ка рівні моря ( Н ■ С, М
» 0). Коефіцієнти |р та 
бінного двигуна, числа М  
повітря в компресорі 1ГК 
температури газів у форсажнійкамері

Се задані залаяно від типу газотур- 
*а висоти польоту н , ступеня стиску 
• ступеня двокоатурності двигуна m  ,

величини та m
Т * За відсутності даних

иаютн вгідьо а рис. Д.ІС І ДЛІ.
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Fhc. Д.ІО. Рекомендовані значення коефі
цієнта стиску в компресогГЧ Ик і

?ио. Д.ІІ. Наближені значення коефіцієнта 
двоконтурності ЇРД



163
Д.І5. Українсько-російський словник основних термінів 

з динаміки польоту

АВТОМАТИЧНЕ РЕГУЛЮВАННЯ
БАЛАНСУВАТИ
БАЛАНСУВ/ННЯ
БЕЗВІДРИВНИЙ
БЕЗМЕЖНИЙ
БЕЗПЕКА
БІЧНИЙ
ВбвТАНКА
БУіГЛРУЗАЬЯЯ
ВАГА
ВАЖІЛЬ. ПІДбЯМА
ВАНТАЖОПІДЙОМНІСТЬ
ВЕЛИЧИНА

ВИДЕРЖУВАННЯ (ВИТРИМУВАННЯ)
ВИЗНАЧАТИ
ВИЗНАЧНИХ
ВИМОГИ
3-і КОРИСТАННЯ
ВИМІРНИК
к'іМУШШИй
ВИПАДКбзИЙ
ВИПЕРЕДЖЕННЯ
ВИПРОБУВАННЯ
ВИРІВНЮВАННЯ
ВИРОБІТОК ДОБОВИЙ
ВИСУВНИЙ
ЕИСХІДНЙЙ
ЗАТРАТА

автоматическое регулирование
балансировать
балансировка
безотрывный
безграничный
безопасность
бокової
болтанка
буксировка
вес
рычаг
грузоподъемность
величина: в. вихідна’ -  в. исход
ная; в. ,зЕедена -  в. приведенная; 
в. миттєва -  в. мгновенная;
ч., обернена -  в. обратная; в. по
зірна -  в, кажущаяся; в. стАла -  * 
в. постоянная
выдерживание
определять
определитель
требования
использование
измеритель
вынужденный
случайный
упреждение .
испытание
выравнивание
выработка суточная
выдвижной
восходящий
расход: з . кілометрова -  р. кило- 
метрсвцй; в. родинна -  р.расовой; 
в. питома годинна -  р. удельный 
часовбй
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вихідний
ВИПГГбвХУВЛЛШИЙ
ВІД’ЄМНИЙ
віднбсний
ВІДСТАНЬ
в і д х й л .  відхилення поиЫ ги

ВІДЦЕНТРбВИЙ
відший
ВІРОГІДНИЙ
вісь
ВЛАСНИЙ (ВЛАСТИВИЙ) 
ВЛАСТИВІСТЬ
вологість
ВСМОКТУВАЛЬНИЙ
ВТРАТА
В’ЯЗКІСТЬ

-  исходный
-  выталкивающий
-  отрицательный
-  относительный
-  расстояние
-  отклонение (отвал) поляры
•  центробежный
-  свободный
-  достоверный
-  беъ
-  собственный
-  свойство
-  влажность
-  всасывающий
-  поте'ря
•  вязкость

ГАЛУЗЬ
ГАЛЬМО
ГАЛІЗУВАННЯ
ГАСІННЯ
гвйнт

ГВШТО-МОТбрНА УСТАНОВКА (ПОГ)-
ГОДИНА
ГРАНИЦЯ
ЦІЛЬНІСТЬ (ДАЛЕКІСТЬ)
МНІ ■ *
ДБИІУН ,
ДОТ УКРАЇНИ '
ДЖЕРЕЛО
ДЕМПФІРУВАННЯ
ДИНАМІЧНИЙ (ШВИДКІСНИЙ) НАПІР -  
ДИФЕРЕНЦІЮВАННЯ
ДІЙСНИЙ 4 (кат.) -
ДІЙША ■
ДІЯ V'-

бтрасдь
то'рмо»
торможение
гашение
винт
горка ,
ванто -моторная установка (ШУ) 
чао
граница, предел •
дальность
дАкыи
двигатель
ГОСТ Украины
источник
демпфирование
динамический (скоростной) напор
дифференцирование
вещественный, действительный
участок
воздействие



165
ДОБА
ДОБУТОК
довідковий
дод/тгая
ДОЗвбЛЕНИЙ
ДОСЛІДЖЕННЯ
ДОТИЧНА
ДОЦЕНТРОВИЙ
ДРОСЕЛЮВАННЯ
е6м
жорсткий
ЗАБІРНИЙ (м а т а )
ЗАВАНТАЖЕННЯ
ЗАГАЛЬНИЙ
ЗАГАСАННЯ
зікид
ЗАЛЕЖНІСТЬ
ЗАПІЗНЮВАННЯ
ЗАПОБІЖНИК
ЗБЕРЕЖЕННЯ
ЗБІЖНІСТЬ
ЗБУДЖУВАТИ
ЗБУРЕННЯ
ЗБУРЕНИЙ
ЗВАЛЮВАННЯ
ЗВОРОТНИЙ ЗВ'ЯЗОК (33)

ЭШ
здійснювати
зліт
ЗЛІТНО-ПОСАДОЧНА СМУГА (ЗПС)
ЗМІННА
ЗМІЩЕННЯ
зрівноважити

-  сутки
-  произведение
-  справочный
-  положятельннй
-  разрешенный
•  исследование
-  касательная
-  центростремительный
-  дросселирование
-  ЭВМ
-  кастети
-  заборный (клапан)
-  эагруэка
-  Єбщий
-  затухаете
-  забрбо
•  зависимость
-  запаздывание
•  предохранитель
-  сохранение
-  сходимость
-  возбуждать
-  возмущение
-  возмущенный
-  сваливаете
-  обратная ошЬь (ОС)» з .з . гнуч

кий -  о.о. гибкая; з .з . позитив
ний -  о.о. положительная; з . з . . 
жорстхий -  о.с. жесткая; з .э . Із 
запізнюванням -  о .с . с запазды
ванием; з .э . негативний -  о.о. 
отрицательная

>  изгиб
-  осуществлять
-  взлет
-  вэлетно-посАдотняя полоса (ВПП)
-  переменная 

' -  смещение
-  уравновесить



зсув

ЗУШІНКА
ЗУСИЛЛЯ
ІМОВІРНІСТЬ
ІНТРИГУВАННЯ
КАЬРИРУВАННЯ
КЕРОВАНІСТЬ
КЕРУВАННЯ (УПРАВЛІННЯ)
К2РУВАЛЫЦ ДІЯ
ККД (коефіцієнт корисної д ії)

к б ь з л н н я

КОВЗНЙЙ
КОЛИВАННЯ
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КОЛОВЙй
КРЙН
КРЕСЛЕННЯ
КРИВИНА
КРОК
КРУТІННЯ
КРУТІСТЬ
КУЛЬОЯЙЙ
КУТ

ЛАНКА

ЛІНІЯ ТЕЧІЇ (газів) 
ЛІТАК 
ЛІЧЙЛЬНИК 
ЛОПАТЬ (ГВИНТА) 
МАНЕВРЕНІСТЬ

-  сдвиг: в. за часом -  с . по вре
мени; з .  за фазою -  с . по фазе

-  остановка
-  усилив
-  вероятность
-  интегрирование
-  кабрирование
-  управляемость
-  управление
-  управляющее воздействие
-  КПД (коэффициент полезного 

действия)
-  скольжение
-  скользящий
-  колебания: к. вимушені -  к. вы

нужденные; х» вільні -  к. сво
бодные; к. власні -  к. собствен
ные

-  круговой
-  крен
-  черте*
-  кривизна
-  шЯг
-  кручЄняе
-  крутизна
-• шаровой
-  угол:,к . кабрчруза'ння -  у . каб- 

рьроврнич; к. чахилу траєкторії -  
у . наклбьа траектории; к. планг- 
руванья -  у . планирования

-  звбно:,л. диференціююча -  з . диф
ференцирующее; л. коливальна 7
з .  колебатальн9а; л. Інтегруваль
на -  з .  интегрирующее; л. підси
лювальна -  з . усилительное; л. ре
дукційна -  з .  редукционное

-  линия тока (газов)
-  Самолет
-  счетчик
-  лопасть (винта)
-  маневренность
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МЕЖА
межа стійкості
МЕГЕ2А
МИТТЄВИЙ
міра стиску
МІСТКІСТЬ (Оака)
мінність
ШОША
шозгівість
момент

НАБІГАЮЧИЙ 
НАБІР ВИСОТИ
НАБЛИЖЕННЯ (апропоімацін)
НАВАНТАЖЕННЯ КОРИСНЕ
НАВКОЛИШНІЙ
НАДЛИШКОВИЙ
НАДЛИШОК•І

-  граница
-  граішца устойчивости
- сеть
-  мгяовётшй
-  стёпг-т. СЖаТИЯ
-  вместимость (бака)
-  прёчносгь
-  множество
-  возможность
-  момент* м. згинальний -  м. иэги- 

бятиЯ; м. крутйльмй -  м. кру- 
тящиЗ; м. тангажу -  м. тангай

-  набега'шшй
-  набор высоты
-  приближённа (аппроксимация)
-  нагрузка полочная
-  окружа'адий
-  избыточный
-  избыток

НАПІР
напрямна
НАПРУГА
НАПРУЖЕНІСТЬ
НАЯВНА ТЙГА (двигуна)

«•>

НЕВИЗНАЧЕНІСТЬ
НЕКЕРОВАНІСТЬ
НЕПЕРЕРВНІСТЬ
НЕУЗГОДЖЕННЯ
НЕСТІЙКІСТЬ
НЕСКІНЧЕННІСТЬ
НЕХТУВАТИ
НОРМА #ЛЬОТНОЇ ПРИДАТНОСТІ (НЛП)-
ОБГ/ШАДША
оберті;
ОБЕРТАЛЬНИЙ
ОШРУНТУВАННЯ. ■ ■

■ напор 
направлявшая 
напряжённо 
напряжённость
тяга, которой располагает двига
тель (располагаемая тяга (двига
теля)) ,
неопределённооть
неуправляемость
непрерывность
рассогласование
неустойчивость
бесконёчность
пренебрегать
норма летной гёдности (НДГ)
огибащал
оберіте
врацате тьннй
обоснование



б ш с ть  нестійкості
ОШЙЖЕННЯ
одиничний

ОДНОМІРНИЙ
окгйюй
ОДІНЕІЦЬ 
ОПЕІРИЖ 
<5цІР ЛОБОВИЙ 
ОТВІР
ОХОЛОДЖЕННЯ
п/ливо
ПАЛЬНЕ
ПАЛЬНИК
ПАРАШУТУВАННЯ
ПЕРЕШ
ПЕРЕВАНТАЖЕННЯ
ПЕРЕВІРНИЙ
ПЕРЙРІЗ
ПЕРЕТВОРЕННЯ ІАШАСА
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ПЕРЕХІДНИЙ ПРОЦЕС 
ПЕРЕШКОДА 1
ПИТОМА ГОДИННА ВИТРАТА ПАЛИВА 
ПИТОМИЙ 
ПІДЙОМНА СИЛА 
ПІЛІСмбкТУВЛОИЙ 
підойливач- леретвОревач 
піпсумувХшш
ПІКІРУВАННЯ 
ПІЛОТУВІІННЯ х
п івд н і
ПОБУДОВА
ЮВІТРООХСШЩИК
ПОВІТРЯ
шворбткїсть

-  бйтать неустойчивости
-  ограничение (
-  едяничиїй: о. Імпульо -  є . ык- 

пульо; о. стрибок -  в. скачок
-  одномерный
-  частный
-  тярряпят

оперение
-  сопротивление лобовое
-  отверстие
•  охлаждение
-  топливо
-  горючее
-  горелка
•  парашютирование
-  перегиб
-  перегрузке
-  проверочный
-  сечение
-  преобразование Далласа

-  преобразование

-  переходный процесс 
-прелате таке
-  удельный часовой расход топлива
-  удельный
-  подминая сила
- подсасывавдяй
-  уошАеяь-преобразовЄтель
- суммирование
-  агк&о&жшм
-  пилотирование
• д ю одоот»
«* зостроандв
-  воадухоохявдатвлв
- воздух
•  ИОВОР&МКйОСТЬ
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ПОДОВЖЕННЯ
ПОЗДОВЖНІЙ
ПОЗІРНИЙ
ПОЗНАЧЕННЯ
ПОКАЗНИКПОЛІПШЕННЯ
ПОДІЛ
ПОЛІТ
ПОПЕРЕДНІЙ
ПОРІГ ВІДЧУТТЯ
ПОСАДКА
ПОСТУП (ход/)
П О іЛ ш ІС ТЬ

ПОХИБКА
ПОХІДНА
ПОЧАТКОВІ Уїібш
ПРИБИРАННЯ
ПРИДАТНІСТЬ
ПРИЙОМИСТІСТЬ
ПГИМУСОВИЙ
ПРЙРІСТ
ПРИПУСТИМИЙ
ПРИСТРІЙ
ПРИСКОРЮВАЧ
ПЭ1РАНИЧНИЙ ШАР
ПРИТАСКУВАНИЙІіР О Б І'г
ПРОЕКТУВАННЯ
ПРОМІЖОК
ПРУХНЙЙ
ПРЯМОТ̂ ІЧ̂ ИЙ
РЕВЕРСУВАННЯ
РИСКАННЯ

-  удлинена®
-  продольный
•  кажущийся
> обозначе'няе ,
•  показатель
-  улучл/ние
-  деление
-  полет
-  предварительный
-  порог чувствительности 

посадка
-  поступь
-  мощность: п> в!.гцпвана -  и. от- 

даваемая; п. корясна -  м. по
лезная; п. спожява.ча •• и. по
требляемая; п. надяишкове -
м. избыточная; п. нагана -  
м. располагаемая; п. питома -  
м. удельная; п. розрахункбва -  
м. расчетная

-  иогре'шность *
-производная
-  Начально условия 
-.уборка
-  пригодность
-  приемистость
-  принудительный
-  щшращо'ние
-  допустимый
-  приспособление, устройство
-  ускоритель
-  -пограничный слОй
-  прижимаемый
-  пробе'г
-  проектирование
-  промежуток
-  упругий
-  прямоточный
-  ревеСс/рование
-  рыскание



РІВНОВАГА
РІШОВі(еНИЙ
РІВНЯННЯ
рідкдай
РОЗВ'ЯЗОК
РОЗГІН
РОЗМАХ
РОЗНІМНЙЙ
РОЗРАХУНОК
РОЗСУВНИЙ
РОЗТАПЛЗАШШ
РУЙНУВАННЯ
РУХ,
РУШІЙ
рушійна сила
СЛМг
СКИДАННЯ
СКЛАДОВА
СПАДНІЙ
СМУГА
СПОЗЇЛІІіЕННЯ
спотворення
СТАТИЧНИЙ
СТЕЛЯ
СТИСК
СТИСЛИВІСТЬ
сті’ігкість
стояк
СТРИБОК
СТРУМИНА (СТРУМІНЬ)
СТГУМЙНКА
СТУПІНЬ
СУМІШ
СУПЙЬНЕ СРРЕ̂ ОВЩЕ 
СУЦІЛІНОПОВОРОЖ 
ТАРУВАННЯ 
ТВІРНІ
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-  равновесие
-  равновесный
-  уравнение
- жидкостный
•  решение
-  разгон
-  размах
-  разъемный
-  расчет
-  раздвижно'й
-  расположение
-  разрушение
•  движение
-  движитель
-  движущая сАха
-  сйла
-  сбрасывание
-  составляющая
-  убывающий
-  полоса
-  замедление
-  искажение
-  статический
-  потолок
-  сжатие
-  сжимаемость
-  устойчивость
-  стойка
-  скачок
-  етруя
-  струйка
-  степень
-  смесь I »-  оплошная среда
-  цельноповоротное
-  тарировка
-  образующая
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ТЕОРІЯ ІМОВІРНОСТІ 
ТЕПЛОЄМНІСТЬ ПИТОМА 
ТЕРТЯ

ТРАЄКТОРІЯ
ТРИВАЛІСТЬ
ТРИВИМІРНИЙ
ТЙГА

ТИСК НАДЛИШКОВИЙ
ТЯГООЗБРОЄНІСТЬ
ТЯЖІННЯ
УІНУТІСТЬ
УЗАГАЛЬНЕНИЙ '
УСТАЛЕНИЙ
УЙВНИЙ
хвиля
хід
ХОДк, ПОСТУП (ІТИНТА) 
ЦЕНТРІВКА

ЧАС

ЧАСТОТА

ШАСІ ЗАБИРАНЕ , 
ШВИДКІСНИЙ НАПІР
ш видкість
ШВИДКОДІЮЧИЙ
Йжогщнний 

давш і 
ЩУМОГЛУ1ШИК

-  теория вероятности
-  теплоемкость удельная
-  трение: т. кочення -  т . кача

ння : т. ковзання -  т. окояьяй- 
ния

-  траектория
-  продолжительность
-  трехмерный
-  тяга:,т . злітна -  т. взлетная;

т. наявна -  т. располагаемая; 
т. човна -  т. полная; т. по
трібна -  т. потрібная

-  давніше избыточное
-  тяговооуужЫнность
-  тяготение
-  вогнутость
-  обобщенный
-  установившийся
-  мнимый
-  волна
-  ход
-  поступь (винта)
-  центровка: ц. ,эЫдня -  ц..зад

няя; ц. нейтральна -  ц. ней
тральная; ц. передал -  ц. пе- 
рёдняя

-  время: ч. властивчй -  в. аобст- 
веннсб; ч. запізнювання -  в. за
паздывания; ч. спрацювання -
в. срабатывания

-  частота: ч. властива -  ч. со'бст- 
венная; ч. гранична -  ч. пре
дельная; ч. колова -  ч. круго
вая; ч. коливань -  ч. колебаний;
ч.. кутова -  ч. угловйя; ч. обер
тань -  ч. вращений

-  шасси убирающееся
-  скоростной напор
-  ско'рость, быстрот^
-  быстродействующий
-  быстротечный
* вредный
-  шумоі’луншгедь 
«* качество
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