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1. ПОПЕРЕЧНАЯ АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ СИЛА 
И БОКОВЫЕ СТАТИЧЕСКИЕ МОМЕНТЫ САМОЛЕТА

Поперечная аэродинамическая сила X = сг Зс] и боковые мо
менты крена Мх = тх 5д1  и рысканья Му = ту 8д1 возникают 
в установившемся прямолинейном полете в результате скольже
ния самолета, отклонения органов управления (6Э и 6„) и нали
чия геометрической асимметрии самолета относительно 
плоскости ХОУ. (Так как силы и моменты, вызванные геометри
ческой асимметрией, по сравнению с другими малы, то они в 
дальнейшем не учитываются).

/./. АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ ПОПЕРЕЧНАЯ СИЛА

Ввиду малости поперечной силы, создаваемой крылом, принято 
полагать, что суммарная сила создается фюзеляжем и верти
кальным оперением 7 = 7$ + 7 ц0 = сг 8д. 

При малых углах скольжения (|3) и углах отклонения руля 
направления (6„) коэффициент поперечной силы самолета

С г = с'г Р + С " ; С = С г ф + А С'г в 0  ( 1.1 )
здесь - —0 , 2 3 - ^ ,  Д 4 а „ = 0,93<Ц» Д'> (1-2)

где /1ф — высота фюзеляжа.
Производная в о Для малых чисел М (0,2 ... .0,3) подсчиты

вается по выражению Аво — —1,26 (1 + 0,5л |}О)]/~ соз^во, здесь 
Хв о — удлинение вертикального оперения, отношение его высоты 
к средней хорде.

Влияние чисел XI на с :
г можно принять таким же, как и для 

Су профиля вертикального оперения (в. о).
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Производная с /  подсчитывается как cz" == (1-3)
где относительный коэффициент эффективности руля направ
ления

) / ?— cos Х н (/И <  1),
f  ° в  о

"  .S'
cos XlI СМ >  1).

°В  О

П р и м е ч а  и и с. Здесь и далее все углы берутся в радианах, производ
ные с у . c'z  и т. д. в 1/рад.

/ , 2 .  А Э Р О Д И Н А М И Ч Е С К И Й  М О М Е Н Т  К Р Е Н А

Момент крена Мх =  тх Sql считается положительным, если 
он стремится накренить самолет на правое полукрыло.

В установившемся прямолинейном полете коэффициент мо
мента крена самолета можно представить как Алгебраическую 
сумму коэффициентов моментов крена крыла, вертикального 
оперения, элеронов, руля направления и интерференции
/Их ~  ТП-хщ, +  /И х  во +  ///-Л э +  / / / а н +  /Пл-1П.Т5

/Их =  /И л- ,<р Р  +  /И  х  „о Р  +  / 7 1 Оэ  +  /П*" 0„  +  /П'х ,1НТ (>■ ( 1 -4)

Производная коэффициента момента крена крыла по углу сколь
жения /п'х К1) главным образом зависит от углов поперечной 
Г-обраЗНОСТП ф и продольной стреловидности Х Wlx Kp=77?x-i + /7?х х 
или
т'х  к р  (7W , су ) —0,5 Z ст (Су cos2 Х • ф +  sin Х • сУ а),

где Zt l  — расстояние от плоскости симметрии до центра тяж е
сти площади’ полукрыла, отнесенное к полуразмаху; 
для трапециевидных крыльев

7  -  L  Т| +  2

L  с т ~  3 Т( -г 1 •

Производная коэффициента момента крена вертикального опе
рения
.,,3  _  л  QQ 15 оч Уво
« Ц в о  — и щ о с г с 0  .

За плечо уво можно принять расстояние от оси ОХ до середины 
высоты вертикального оперения.

Производную коэффициента момента крена от интерферен-
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ции крыла и фюзеляжа т^ннт можно определить по формуле, 
полученной на основании обработки экспериментальных данных

Шх инт — Л  цнт 5

где bQ — центральная хорда крыла
4- 1,2 для низкоплана,
— 0,12 для среднеплана,
— 1,3 для высокоплана.

Производные коэффициента момента крена по углам отклоне
ния элеронов (шУ) и руля направления (/тщ* ) для различных 
чисел XI можно представить как

бэ 1 а 1 151 "7̂
tllx  = =  2 У^э X э COS Хэ ,

Mix —  [Сz )м  7 ,

где /гэ — 0,6.4-0,066 (ц—1)—- 
коэффициент, учи
тывающий измене
ние Су по размаху 
крыла;

S] — площадь крыла, 
обслужи в а е м а я 
э л е р о н а  м и 
(рис. 1.1);

2 Э — плечо элерона, за 
которое прибли
женно можно при
нять расстояние
от оси ОХ до 

середины размаха элерона (см pin I I ) ,
Х э = ~ - ----безразмерная величина плеча элерона;

Хэ— угол стреловидноегп »лерона;

У сойХ э, при I ■ I — относительный 
,„5Х1 „р и  м >  , ффициент элерона;

Ьэ — средняя геометрическая хорда элерона;
b — средняя геометрическая хорда крыла на участке, об

служиваемом элероном;

4 а

I1 и < I I
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(Сг")м—-имеет прежнее значение (1.3);
ун — плечо поперечной силы, действующей на руль направ

ления при его отклонении, принимаем равным расстоя
нию от оси ОХ до центра тяжести площади руля.

Выражение (1.4), представленное в виде

/п* =  Шх|3 4- пг'х"Ъ.3 + т"х " 8„,

где
— П1Х кр +  /7Î.VBO +  77îx h h t  — I (Суа , М) ,

(1.5)

(1-6)
называется степенью поперечной статической устойчивости 
с амолета.

Производная т ) э характеризует эффективность элеронов и 
называется коэффициентом эффективности органа управления 
креном.

1.3. АЭРОДИНАМИЧЕСКИМ МОМЕНТ РЫСКАНЬЯ

Момент рысканья My = tny Sql считается положительным, 
если он стремится развернуть самолет влево. В установившемся 
прямолинейном полете коэффициент момента рысканья пгу за
висит от геометрических параметров самолета, взаимного влия
ния частей самолета, углов [3, ôlt и числа М полета. В основ
ном же момент рысканья создается поперечными силами, дейст
вующими на фюзеляж и вертикальное оперение. Коэффициент 
момента рысканья самолета можно представить как
niy = ni) [3 + пг5" В, , (1.7)
где >niy — ni у кр -P niy ф -р niy во -P пг у ццТ — / (туп , Л1 ). (1.3)

Производная пг) называется степенью флюгерной (путевой) ус
тойчивости самолета. Производная пг)" характеризует эффек
тивность руля направления и .называется коэффициентом эффек
тивности руля направления.

Расчет степени флюгерной устойчивости
Момент рысканья, создаваемый крылом, сравнительно мал, 

поэтому величину т у кр с достаточной точностью можно найти, 
используя выражение
ш'у кр =  — 0,06 С2уа • tg х — П1'л  кр-^7- =  f (су а , М) .

су
Для фюзеляжей, близких по форме к осесимметричным телам 
вращения с параболическими носовой и кормовой частями, 
6

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 
 



имеющих удлинение лф = 6 и- 12, Шуф можно определить по эм
пирической формуле

а .
/Л у ф — к  р .

Здесь £ф — длина фюзеляжа,
к$ — коэффициент, зависящий от координаты центра масс 

самолета относительно носа фюзеляжа и отношения 
длины фюзеляжа к его высоте:

*ф==--ц ; ' 4 = ^ ;
Ар =0,32 (хф -0 ,2 5 )  + - Щ

Аф

Величину во (М) для любого- числа М можно определить по 
формуле

т ’ „  =  0 ,9 3 ^ в о .А ,о ; =

Л(Ю — расстояние от центра масс самолета до 1/4 САХ верти
кального оперения.

Производную коэффициента момента рысканья, вызванного ин
терференцией т'у инт. приближенно можно принять

— 0,010 для высокоплана,
— 0,025 для низкоплана.

Величина коэффициента эффективности руля направления для 
любого числа М определяется по формуле

=  р-. (1.9)

П р и м е ч а н и е .  Для «модельного» самолета производные, рассчитанные 
при фиксированном числе Af, имеют вид:

=  —0.0085 — 0,151 cvn ;

=  —0,129 — 0,008 суа — 0,013 с^я  ;

4  = —0,385;

mj.3 =  —0,0715; m®." =  —0,016; =  —0,10. ,

1.4. ВРАЩАТЕЛЬНЫЕ ПРОИЗВОДНЫЕ

Боковые моменты Мх и Му , вызванные вращением самолет, 
создаются, в основном, крылом и вертикальным оперением.
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Коэффициенты этих моментов вычисляются по структурным 
формулам типа тх = • (о, гд зразмерные угловые ско

Р ОСТИ (Ох 2 у ’ ^У 2 V'
Соответствующие производные вычисляются по приближенным 
формулам:

К р ы л о
момент демпфирования крена

спиральный момент крена т^Ур — ---- --  (2 — &,) с£/я;
т “ *р ^  — £2 су а к1 --- );

момент демпфирования рысканья мал.*/п^р «  0.
В этих выражениях
~2 — безразмерный квадрат радиуса инерции полуплощади 

крыла относительно плоскости симметрии, отнесенного 
к полуразмаху крыла,

. -2   т| +  3 .
ъ “  6 ( ^ + 1 )  ’
/?,■ — поправочный коэффициент, учитывающий неравномерность 

распределения подъемной силы по размаху
/г, =  0,45 + 0,03

В е р т и к а л ь н о е  о п е р е н и е
/Я  03 X , , Ь у  ВО = 1 ,8 6 ^ ,О -Л

х = пгш х
1 х  во У в о  \  ¿ВО Г

у =' т ш х ;X  ВО у  во ’
_ _  /  г \

у = т ш х
V ВО У 1 У во /

С учетом влияния фюзеляжа =  1.2 т'“ £0.
Полные вращательные производные самолета можно полу

чить суммированием производных крыла и вертикального опе
рения:

/«“ • '=  "Щ р + т “,.Го > (1-10)
т у  = ’т  " , (1.11)

"Щ  = (1.12)
т ; ) .  = 'т ;> р +  т ”У „ + ф ) . (1.13)
н

                  

 

 

 
 

 

 

 



2. БОКОВАЯ БАЛАНСИРОВКА САМОЛЕТА
И УСИЛИЯ НА РЫЧАГАХ УПРАВЛЕНИЯ КРЕНОМ 
И РЫСКАНЬЕМ

2.1. БОКОВАЯ БАЛАНСИРОВКА САМОЛЕТА
В УСТАНОВИВШЕМСЯ ПРЯМОЛИНЕЙНОМ ПОЛЕТЕ 
СО СКОЛЬЖЕНИЕМ

В практике летной эксплуатации самолетов, например при 
посадке самолета с боковым ветром,.при полете с несимметрич
ной тягой, при необходимости совершать прямолинейный полет 
со скольжением на заданной высоте с постоянной скоростью 
возникает необходимость выполнения прямолинейного устано
вившегося полета со скольжением.

Для выполнения таких полетов боковые моменты самолета 
Мх и Му, а также поперечная сила Fz = Z + Сг должны быть 
сбалансированы (уравновешены)
Мх = 0, Му = 0, Ez = 0. (2.1)
Балансировка боковых моментов обеспечивается соответствую
щим отклонением элеронов И руля направления. Для баланси
ровки поперечной силы Z требуется создание угла крена.

Если пренебречь составляющей тяги движителя Pz — Р sin [3 
и моментом рысканья, создаваемым элеронами при их отклоне
нии, а также т Л.о, то условия равновесия сил и моментов (2.1) 
запишутся следующей системой уравнений [1]
Сг ? + С г Вц 4- Суа tg у — 0;

+ щДЧ *= 0; '
/Пу ? + ЩуНВ|( = 0.

(2.2)

Отсюда можно определить потребные для балансировки углы 
В„, М  \  для заданного режима полета

” Дэ ~ Д. т  у ) ₽■’
/71 \  Шу /

v ~tgY = __L(4_l|-X)p-

(2.3)
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Рекомендуемая величина 
правления и элеронов [2]

максимальных отклонений руля на-
6Н тах

О о. бЭ тах

\
А г

/к

-0.2 0.2р,ра$
у Ж  ~оя

—0,2

X

Рис. 2.1

Задаваясь углами скольжения 
[3 в пределах ¡3 = ±0 ,2  рад и ис
пользуя формулы (2.3), для 
заданного режима полета можно 
рассчитать и построить баланси
ровочные диаграммы бн = [ (Р), 

8Э =  <р(|3) и у =  А((3), пример
ный вид которых представлен на 
рис. 2.1.

Приближенный расчет балан
сировочных диаграмм в устано
вившемся прямолинейном полете 
при несимметричной тяге про
водится аналогичным образом. 
Для расчета можно воспользо
ваться выражениями (12.16), 
приведенными в |1] с. 281.

2.2. УСИЛИЯ ИЛ РЫЧАГАХ УПРАВЛЕНИЯ ЭЛЕРОНАМИ
И РУЛЕМ НАПРАВЛЕНИЯ В УСТАНОВИВШЕМСЯ 
ПРЯМОЛИНЕЙНОМ ПОЛЕТЕ СО СКОЛЬЖЕНИЕМ

За положительное усилие Рэ >  0 принимается такое, при 
котором ручка (штурвал) отклоняется влево, при этом 6Э >  0, 
а Рн >  0, когда правая педаль отклоняется вперед, при этом 
*н> 0.

Усилия, которые должен приложить летчик к ручке (штур
валу) Р э и педалям Р н для балансировки боковых моментов, 
можно определить по следующим формулам:

О т?..3 / тг'.. \  *

* Формула дана для расчета усилий, необходимых для отклонения (удер
жания) в балансировочном положении обычных (недифференциальных) 
элеронов.
10

¿ Л  - л - к + ^ Н .а { и ё х  , (2.4)

Р« = - к 5,. Ь„ 4  » ,+  Н  ’ (2 -5 )
Л С"а \ <  /

где 5 Э— площадь обоих элеронов;
Бн— площадь руля направления;
Ьп — САХ элерона и руля направления;

                       

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 
 
 

 

 



k B0 — коэффициент торможения потока в области вертикаль
ного оперения;

(1,5 н-2,5), м“ 1 — коэффициент передачи усилий от эле
ронов к ручке. При управлении штур
валом /гш9 может быть более низким 
«  1,0);

£шн ~  (1,5 ч -3,5), м~’— коэффициент передачи усилий от руля 
направления к педалям;

, б / ’— потребные для балансировки углы отклонения элеро
нов и руля направления, берутся из балансировочных 
диаграмм бэ ([3) и би (ф) для заданного режима полета; 

т ш> /71шЭ и  т ш"— частные производные коэффициентов шар
нирных моментов по углам атаки крыла а, 
скольжения [3, отклонения элеронов бэ и 
руля направления бн. Определяются по 
формулам

= -0 ,1 2  А -(1  - 3 , 6 c o sx .;

т ш’ “  — 14 [ 1 — 6,5 (737)’’] с у c o s 2 1* >

“ 0J2 ¿■('_ 3 ’6^rh^»cosx";

~ — 0 ,u [  1 — 6,5 'J  с‘ в0 cos2 х „ , 

где
50К — площадь осевого компенсатора, % — угол стреловидности 
по передней кромке руля (элерона 
Задаваясь в том же диапазоне 
углами скольжения |3 для данно
го режима полета по формулам 
(2.4) и (2.5) можно рассчитать 
и построить балансировочные 
диаграммы по усилиям /)

э =/'(|3), 
Р н = <р((3). Примерный вид таких 
диаграмм представлен на рис. 2.2. 
После построения балансировоч
ных диаграмм бн (Р), 69(р), у(Р) 
(см. рис. 2.1) и Рэ (р), ^«(Р) не

обходимо провести их анализ, 
т. е. определить знак производ
ных б ,̂ б^, Р% и Р$ и сделать за
ключение о приемлемости балан
сировочных диаграмм для нор
мального управления. Если ока-

Р и с. 2.2
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жется, что во всем диапазоне возможных углов скольжения 
потребные для балансировки самолета углы бэ и 6 н больше до
пустимых 6 9 Д ОП =  б э т а х —  (3 °  -  5 ° ) ;  б „  д 'о п  =  б и „,ах ~  (3 °  -  5 ° )  , 
а также 7% >  ^этах <  196 Н; Р н > Р н П]ах <  700 I I, то указать, 
какие мероприятия надо выполнить для удовлетворения постав
ленных требований [1 ,2,3]. При заданной скорости полета и 
углах б Э доп и бн доп определить максимально допустимую скорость 
бокового ветра ТЕ =  р V.

П р и м е ч а п и е. Если в систему управления включены необратимые 
усилители, то по формулам (2.4) (2.5) можно определить усилия, которые 
должны создавать рулевые машины для отклонения органов управления в ба
лансировочное положение или удержания их в этом положении.

3. ДИНАМИКА БОКОВОГО ВОЗМУЩЕННОГО 
ДВИЖЕНИИ САМОЛЕТА

3,1. СОБСТВЕННОЕ БЫСТРОЕ БОКОВОЕ ВОЗМУЩЕННОЕ 
ДВИЖЕНИЕ САМОЛЕТА

Если за иевозмущ^нное движение принять установившийся 
прямолинейный полет без крена и скольжения, то собственные 
свойства самолета в быстром боковом возмущенном движении, 
когда элероны и руль направления зафиксированы (Лбэ — 
=  Аби =  0), можно описать системой упрощенных уравнений 

Р +  2/г р +  соо
2Р =  0; '

(3 .1 )

* * * V 2 \ 1----- — коэффициент демпфирования;

колебаний (опорная частота);
о̂, м/с — скорость самолета в невозмущенном движении; 

т =  , с — масштаб времени;
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¡г. = ’* + —безразмерный момент инерции
самолета относительно осн ОХ, 

¡у — т (/¡А2 ' 1 >2 безразмерный момент инерции само-
 лета относительно оси ОУ;
у

ар = /?!•;----- --------- -коэффициент (запас) устойчивости по- !хр
углу скольжения;

\^ — — относительная плотность самолета при боковом
движении.

Первое, уравнение системы (3.1), описывающее изменение угла 
скольжения (3 (/), можно решать независимо от остальных. 
После определения [3 (/) из остальных уравнений системы мож
но найти «(/(/), о)л-(О и у(ф.
Характеристическое уравнение для определения [3 имеет вид 
V + 2 /г X + со0

2 =  0. (3.2)
Корни характеристического уравнения при условии щ2 >  /г 

(или когда относительный коэффициент демпфирования с, — 
— ~  <  1, а соо2 >  0) будут комплексными сопряженными и соот- СО о
ветствовать колебательному возмущенному движению 
?и,2 = —Л ±  10), 

где со= V соо2—Л2, с~х — круговая частота свободных колебаний. 
Невозмущенное движение будет устойчивым, если выполняются 
условия
h > 0 и соо2 >  0. (3.3)

П р и м е ч а н и я .
1. Если h (¿»о или >  1, то возмущенное движение будет апериоди

ческим. Поскольку этот случай на практике почти не встречается, в данном 
пособии он не рассматривается.

2. Если условия (3.3) не выполняются, то прежде чем продолжать расчет, 
необходимо обеспечить их выполнение соответствующими изменениями в кон
струкции самолета или в системе управления.

Уравнение (3.2) в случае комплексных сопряженных корней 
будет решаться следующим образом:
|3 — Ае~м  sin (coi +  ср), (3.4) 
где Ае~м — амплитуда колебаний;

со— круговая частота свободных колебаний; 
ср— сдвиг свободных колебаний по фазе.
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Величины Л и ср находятся из начальных условий 0(0) — 0О, 
0 =  0, (Охо =  (Оуо = Yo =  0:

H = tgq, =

Подставляя во второе уравнение системы (3.1) найденное зна
чение для 0 (5.4) и ее первую производную по времени
0 = Ае~Н{[м eos (<oí +  ф) — h sin (со/ 4- ф) ], 
получим

= j / " О)2 + ( ---- -  /г) 

1де е — сдвиг колебаний по фазе угловой скорости рысканья соу относительно угла скольжения 0;

г
~  +  }\

Быстроту затухания амплитуды колебаний параметров 0(/) и 
(ог/(/) можно оценить:
временем /2, за которое амплитуда колебаний уменьшается 

. 0,693вдвое, ( /2 = ~у~ , с\
временем / з а т , в течение которого происходит практически 
полное затухание колебаний /зат = 3/А, с\
числом колебаний н зат до практически полного затухания 

й з а т ^  0,478 — .
Определить для заданного режима полета постоянные 

величины А, Н, со, ф, 8 и — и, используя выражения (3.4) 
и (3.5), получим зависимости 0(/) и соу (/) в собственном 
быстром боковом возмущенном движении.
По данным расчета строятся графики-/- =  ПО и “Л  '= И 0.

Рб Ро
на которых отмечаются точки /2 и /за т .
П р и м е ч а н и е .  Из двух последних уравнений системы (3.1) можно найти 
(1)л.(0  и у (0  (см., например, [1]).

3.2. РЕАКЦИЯ САМОЛЕТА НА СТУПЕНЧАТОЕ ОТКЛОНЕНИЕ
РУЛЯ НАПРАВЛЕНИЯ В БЫСТРОМ ДВИЖ ЕНИИ

Предположим, что при отклонении руля направления дви
жение крена парируется или летчиком, или системой стабили
зации. Таким образом выполняется плоский разворот и прямо
линейный полет с включенным автопилотом. В этом случае 
14

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

   

 

 

 

 

 

 

 

 
 

  

 

 



реакцию (отклик) самолета на отклонение руля направления 
можно определить с помощью передаточных функций по углу 

8 (о) ш у(р)
скольжения 1Г р =  и угловой скорости рысканья №у ~  
Здесь р(р), (»¡/(р) и (/7) — изображения по Лапласу величин 
Р (0 , М О  и бн (/).
Эти передаточные функции включают в себя два последова
тельно соединенных звена: колебательное и форсирующее. Од
нако, как показывают расчеты, в изолированном движении рыс
канья переходный процесс при отклонении руля направления 

парам етр а м и кол ебател ьн ы х 
которых можно представить

(3.6)

(3-7)

определяется главным ооразом 
звеньев, передаточные функции 
в виде

И7  = _______-É______  • М /> ) Т2 /;2 +  2 ; т р +  1 ’

117 “ У ( f l )  ' *У
У «н (/>) Тг />!  +  2 : Г /> + 1 ’

где
т 11 = — , с — постоянная времени;

— коэффициент передачи 
л у скольжения;

по уг-

, рб 1 j ~  ('z" tny — c z m y" — коэффициент передачи по
^ ~ \Ь „ /у с т  ~  угловой скорости рысканья.
Все остальные параметры, входящие в (3.6) и (3.7), имеют 
прежние значения.

Принимая за типовое управляющее воздействие единичную 
ступенчатую функцию 6„= 1(¿), изображение которой бп (р) =  -•  
и используя выражения (3.6), (3.7), получим

0 ^  =  р  +  25 Г /; +  1) ’ =  р (Т2 р* +  2? Т р +  1) ‘ ( 3 ‘ 8 )

Переходя от изображений (3.8) к оригиналам, получим пере
ходные функции, характеризующие изменение (3 и му с течением 
времени при единичном отклонении руля направления б н =  1(/): 

 =  ₽уст[ 1 — ~  e~h t sin (w t +  <p)J, (3.9)

toy (0  =  o)y yCT [ 1 — ~  e~h t sin (w ¿ +  <p) }

где
Руст уст ^1/-

(3.10)
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Значения о 0- w, h и ср берутся по данным расчета собственного 
движения (см. п. 3.1). Расчет переходных функций (процессов) 
(3.9) и (3.10) можно производить на ЭЦВМ. По данным расче
та строятся графики переходных процессов р(/) и со,Д/).

Качество переходного процесса оценивается:
временем переходного процесса и числом колебаний до прак

тически полного затухания (5%)

лзат «  0,478

временем срабатывания
, _  ZL . 

’ 6 ’
максимальным относительным забросом

— Мпах — ^уст —г.— по = ------------- = е ’«> , соответствующим времени Л = — . Здесь

под x(t) понимается любой из параметров р(/) и (ùy(t). 
Па графиках переходных процессов отмечаются основные ха
рактеристики их качества (рис. 3.1).

ид0) С

Из изложенного ранее (см. и. 3.1.—3.2) видно, что парамет
ры |  =  — и соо характеризуют как динамику сооственного дви- шо
жения, так и качество переходного процесса, а следовательно и 
боковую управляемость самолета в плоском движении рысканья.

На рис. 3.2, заимствованном из книги*, показаны области 
значений £ и юо, при которых боковая управляемость оценивает
ся удовлетворительно и неудовлетворительно.

* М и х а л е в  И. А. и др. Системы автоматического управления само
летом. Методы анализа и расчета. — М.: Машиностроение, 1971.
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Если в результате расчета окажется, что на заданном режиме 
полета параметры |  и со0 не обеспечивают удовлетворительной 
боковой управляемости, то надо указать мероприятия, обеспе
чивающие потребные значения £ и со0.

3.3. РЕАКЦИЯ САМОЛЕТА ИА СТУПЕНЧАТОЕ 
ОТКЛОНЕНИЕ ЭЛЕРОНОВ

Определяя реакцию самолета на отклонение элеронов, будем 
считать, что угол скольжения равен нулю. К этому стремится 
летчик при выполнении правильного виража. Создавая крен от
клонением элеронов, летчик одновременно отклоняет руль 
направления, парируя скольжение. Эту же задачу может вы
полнять автомат путевой устойчивости или автопилот.

При этом передаточная функция по угловой скорости 
имеет вид [1]
ТТЛ/ ___ А  М Х  ( р )  ___

д 6 э  ( / ’ )  ~  Т э Р +  1 ’

где передаточный коэффициент по угловой скорости

крепа

(3.11)

крена

*Р ~ х̂/ э ~ ------ с — постоянная времени.

Передаточная функция (3.11), характеризующая реакцию само
лета по ох- на отклонение элеронов, представляет собой устой
чивое апериодическое звено первого порядка. Следовательно, 
переходный процесс после отклонения элеронов имеет апериоди
ческий характер.

При единичном ступенчатом отклонении элеронов А бэ = 1(0 
из формулы (3.11) получим

А (Ох (р) -  р (Гэ р +  1} , 
переходя от изображения к оригиналу,
А (Ох ( 0  —  А (Ох-уст (1  —  е ~ ^ г  э ) , (3.12)
где А (Ох* уст — э *
Качество переходного процесса определяется одним парамет
ром— постоянной времени Тэ .Время переходного процесса до практически полного затуха
ния (Л о)х-= 0,95 А (Ох у ст) О ~ З Г Э , с.
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Строится график переходного процесса Асол- (/) (рис. 2.3).

Р и с. 3.3

3.4. ОДНОВРЕМЕННОЕ ПРОЯВЛЕНИЕ ДВИЖЕНИИ 
РЫСКАНЬЯ И КРЕНА

Ранее были рассмотрены изолированные движения рысканья 
и крена. В случае, когда поперечная статическая устойчивость 
(т.г) велика, а флюгерная (яг у) мала, движение крена влияет 
на движение рысканья, причем тем сильнее, чем больше попе
речная и меньше флюгерная устойчивость.

Важным параметром, характеризующим одновременное про
явление движений рысканья и крена в быстром боковом возму
щенном движении, является показатель х: он показывает отно
шение максимальной угловой скорости крена к максимальной 
угловой скорости рысканья —

1! <од- I шах 

I I шах

Показатель х позволяет в первом приближении' произвести про
верку правильности выбора размеров и расположения верти
кального оперения и угла поперечного V крыла. От величины
показателя х зависит боковая управляемость самолета — чем
меньше х, тем лучше будет управляемости; в частности для тя
желых самолетов желательно х <  1, а для маневренных
х <  3 [3].

На режимах взлета и посадки, а также при полете самолета
вблизи потолка на предельной скорости или предельном числе/М
обязательно производят проверку величины х. В курсовом про
екте надо определить х на заданном режиме полета.
18 
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