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/. с в о й с т в а  а т м о с ф е р ы ,
В Л И Я Ю Щ И Е  НА А Э Р О Д И Н А М И Ч Е С К И Е  
Х А Р А К Т Е Р И С Т И К И  С А М О Л Е Т А

1. ОСНОВНЫЕ ПАРАМЕТРЫ ВОЗ ДУХА

Воздействие воздушной среды на лета те льны й а п п ар а т  и 
возн и ка ю щие  при этом аэр одина ми чес кие  силы з ави сят  в п о 
лете от состояния  атмосферы.  Свойства  ат мо сф ер ы опр еде 
ляю тс я  ее основными п а р а м е т р а м и  — температурой,  пло тно
стью, давлени ем  и вязкостью воздуха .  При полете с б о ль ш и 
ми скоростями приходится  считаться  с таки ми физическими 
свойствами воздуха,  ка к  упругость и сжи маемость .  Эти свой
ства тесно св яза ны  со скоростью распро ст ранен ия  зв ук а  в 
воздухе.

Температура во з д у х а  является  мерой средней кинетиче
ской энергии поступательного дви ж е н и я  его молекул.  И з м е 
ряется  в гра дусах  К ельвин а  Т =  К =  °С +  273,16.

Плотность во з д у х а  — это отношение массы воздуха  к его 
объему,  кг /м 3

пг
!>= - ■

В а эр од и н ам и ке  часто,  используется  относительная  п л о т 
ность воздуха

Ро
где р  — массовая  плотность в действительных условиях;

ро — массовая  плотность в ст ан да ртны х условиях у земли.



Д а в л е н и е  в о з д у х а  — предел отношения силы А Р ,  п е р е д а 
ваемой воздухом на эл ем ен тарн ую  п л о щ а дк у  по но рм али к ее 
поверхности,  к величине  п л о щ адк и A S ,  из меряется  в Па

Вязкость воздуха .  П од  вязкостью жидкости или газа  по
нимаю тся  силы внутреннего трения.  Вязкостью опр еделяются  
к а сательн ы е  силы, возн и ка ю щие  при дв иж ен и и воздуха  отно
сительно поверхности или при движ ени и соседних слоев в о з 
духа  с ра зн ы м и  скоростями.

Скорость звука .  З в у к  — это пр одольные упругие  к о л е б а 
ния воздуха  или ма л ы е  возм ущ ения его плотности и д а в л е 
ния. Эти кол ебани я  или возм ущ ени я распр ос тра ня ют ся  в 
воздухе  с определенной скоростью, ко торая  и назы ва ет ся  
скоростью звука .  Скорость  звука  зави си т  от темпе ратуры 
воздуха

а =  20.1 I Т .

2. ИЗ МЕ НЕН ИЕ ПАРАМЕТРОВ ВОЗДУХА
С ИЗМЕНЕНИЕМ ВЫСОТЫ

По мере увеличения высоты н ад  уровнем моря  сни жаются  
дав лен ие  и плотность воздуха ,  изм еняется  темп ерату ра  и 
другие  пара метры.

Н и ж н и е  слои атмосф еры об раз ую т  так  н а з ы в а е м у ю  тро
посферу  ( тропос — поворот) .  В тропосфере  происхо
д ит  интенсивное пе ремеш ива ние  воздуха  к а к  по в е р 
тикали,  т ак  и по горизонтали.  Т ем пе ратур а  воздуха  в тро по
сф ере  па д а е т  примерно на 5— 7° на к а ж д ы й  километр .  Г р а 
ница  тропосферы над  эк ватором  доходит  до 16— 18 км, а над  
полюсами — до 8— 10 км. В тропосфере  сосредоточено при
мерно 80% всей массы воздуха  и почти весь имеющийся  в 
атмосфере  водяной пар.

Н а д  тропосферой расп олож ен второй ярус атмосферы —• 
стратосфера ( стратус  — по к р ы ва ло ) .  В ст ратосфере  до высот 
25— 35 км темп ерат ур а  мо же т  быть принята  постоянной.  На  
больших высотах  из-за наличия  озона,  по гл ощ аю щего  у л ь т р а 
фиолетовое  излучение солнца , т емп ера ту ра  начин ает  в о з 
растать .  В стратос фе ре  находится около 20% массы а т м о 
сферного воздуха.
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Вы ше 50— 60 км ра спо лож ен третий слой ат мо сферы  — 
мезосфера  (мезо — средний) ,  в которой темп ерату ра  до высот  
75— 85 км понижается ,  а затем начин ает  снова возрастать .

Наконец,  выше 80 км р а сп олож ен а  термосфера,  т е м п е р а 
тура  в которой неуклонно во зр астае т  с высотой, до стигая  на 
высоте  300 км более 1000°С. В не шня я  часть термосферы,  р а с 
пол ож ен на я  выше 800 км, на зы вается  экзосферой  ( э к з о —- 
над)  или сферой рассеяния .  Верхнюю границу эк зос фер ы у с 
тановить  трудно:  она постепенно переходит  в м е ж пл ан ет но е  
пространство.

Изм енчивость  атмос фе ры в зависимости от географ ич е
ского положения,  времени года и других ф акт оро в  создает  
известные трудности при сравнении ха ракт ерис ти к  л е т а т е л ь 
ных аппар атов ,  полученных в ра зл ич ны х  ат мосферны х у с л о 
виях. Поэт ому при выполнении различного  рода а э р о д и н а 
мических исследований и расчетов во всем мире  условились 
по льзоваться  некоторой условной атмосферой,  принятой за  
стандартную,  приводя  к ней и р езу льтаты  летных испытаний 
л ста тел ьн ы х аппа р а то в. М еждуна р одн ая  ста иди р тная а тмо- 
сфера  — MCA — оп реде ляет  значения  основных па ра метров  
воздуха  в зависимости от высоты. Эти п а р а м е т р ы  близки к 
их средним з н а 
чениям в летнее  
вр емя  на средних 
широтах .  В к а 
честве исходных 
д ан н ы х  д л я  р а с 
чета M C A  п р и н я 
ты следую щие 
значения  п а р а м е 
тров на  уровне  
моря:  т е м п е р а ту 
ра  288 К, д а в л е 
ние р =  1013 г Па.
И зм ене ние  темп е
ра туры  и относи
тельной пл отно
сти воздуха  с в ы 
сотой в соответст
вии с M C A  пока-

. Р и с .  1. Изменение температуры и плот-
за но  на рис. I ,  ности воздуха с изменением высоты



II.  О С Н О В Н Ы Е  З А К О Н Ы  Д В И Ж Е Н И Я  Г А З А

1. П РИ НЦИ П ОТНОСИТЕЛЬНОСТИ Д В И Ж Е Н И Я

В соответствии с принципом относительности дви же ни я 
ка ртин а  обтек ани я  и аэродина ми чес кие  силы будут  а бсол ю т
но одина ко вы независимо от того, рассм ат р и в а е м  ли мы д в и 
же н ие  тела  в неподвижной воз душной среде  или движени е  
воздушного  потока относительно неподвижного  тела.  При 
этом скорость набегающе го  потока  в об ращ енн ом д виж ени и 
д о л ж н а  рав нят ься  скорости самого  тела  в прямом движении.

Этот принцип широко используется  к а к  в теоретической,  
т а к  и в эксперим ент ально й аэр одинамике ,  п оз воля я  исс ледо
вать  аэро динам ические  свойства летательного  а п п ар а т а  на 
не по движной модели,  обдуваемой возд ушны м потоком.

2. УРАВНЕНИЕ НЕРАЗРЫВНОСТИ

Если в установивш емся  потоке воздуха  выделить  весьма 
м алый  за мкн уты й контур (рис. 2) и провести через него т р а 
ектории всех частиц, проходивших через этот контур,  то они 
об ра з ую т  поверхность,  н аз ы ва ем ую  трубкой тока. Воздух,

текущий внутри этой 
т р у б к и, на зывается  
струйкой.  Т а к  к ак  на 
поверхности трубки то 
ка скорость частичек 
воздуха всегда н а п р а в 
лена  по к а с ательн ой ,т о  

Р и с. 2. Изменение параметров воз- воздух не м ож ет  пере-
духа в трубке тока текать  через боковую

поверхность трубки 
внутрь  или наружу.  Следовательно,  весь воздух,  прошедший 
через торцовое сечение трубки I— I, об язательн о пройдет  и 
через сечение I I — П. З а к о н  сохранения  массы воздуха  в струй
ке можн о за пи сат ь  в виде

(И V\ F 1 = р2 V 2 Fа,

где р— массовая  плотность воздуха;
V  — скорость течения воздуха;
F — п л о щ а дь  сечения трубки тока.
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Д л я  не сж им аемого  газа

Pi =  Р'2 Ji F \V  \ — F,2V2.
Постоянство массы,  проход яще й через любое  сечение 

трубки тока,  означает ,  что д ви ж ен и е  воздуха  в ней происхо
дит  без р а з р ы в а  сплошности среды и все пространство  в 
струйке  заполне но  воздухом.  Поэт ому полученное  уравнен ие  
обычно на зы в а ю т  ур а в н е н и ем  неразрывности.

Из  уравнения  неразры вно сти следует,  что д л я  н е с ж и м а е 
мом жидкости или газа  скорость течения в струйке обратно 
пропорцио на льн а  ее сечению

i l  =  JjL
V, И '

И. УРАВНЕН И Ё БЕР НУЛ ЛИ

Прим ени м к струйке  закон сохранения  энергии.  Д л я  н е 
с ж и маем ого  газа ,  если отсутствует подвод энергии извне  и 
если пренебречь  ввиду малости гидростатическим дав лением,  
полная  энергия  газа  в любом сечении будет скл а д ы в ат ь с я  из 
потенциальной энергии статического д ав л ен и я  р  и кинетиче- 

г 2скои энергии q =  р — , на зы ваемой скоростным напором.  П о 

стоянство энергии д л я  произвольных сечении струйки з а п и 
шется

1Л2 V 2
p i  +  р —  =  р2 +  Р л 72- .

Это равенство  н азы вается  у р а в н е н и е м  Б е р н у л л и  д л я  н е 
сж и маем ой  жидко сти  или газа .  Оно позволяет  установить  
хар акт ер  распр еделени я  дав л ен и я  по поверхности о б те к ае м о 
го потоком тела ,  если известны скорости обтекания.  И з  у р а в 
нения Б ерн улл и следует,  что с ростом скорости в ка ко й-л ибо  
точке тела д а в л е н и е  в ней уменьшается и наоборот.

III .  Т Е О Р И Я  К Р Ы Л А

1. ГЕОМЕТРИЧЕСКИЕ ПАРАМЕТРЫ КРЫЛА

Фор мы кр ыл а х а ракт ери зу ю тс я  следу ющи ми основными 
п а р а м е т р а м и  (рис. 3):

р а з м а х  кр ы л а  — /;
кор не вая  хорда  — Ькр'-



концевая  хорда  — Ькп‘,
с Ькр +  К̂Ц ,

п л о щ а д ь  к р ы л а  — Д =    —— /;

суже ни е  кр ы л а  — д =  -j— ;
<'кц

2 I /-удлинение  кр ы л а  — л, =  -———-—  =
^кр I &кц ^

угол стреловидности к р ы л а  — %°;
^ С

относительная  тол щ ин а пр оф ил я  к р ы л а  — С — 100%;

относительная  кривизн а  пр оф иля  — j  — %!р~с;

д л я  симметричного  пр оф иля  J =  0.

2. ОБТЕКАНИЕ КРЫЛА

Р ассм от ри м  обтекание  кр ы л а  симметричного  пр оф иля  не
с ж и ма ем ой вязко й жидк ость ю  при нулевом угле  атак и 
(рис. 4) .  Углом атаки н а зы вается  угол м еж д у  хордой к р ы л а  
и нап равлени ем  наб ег аю щего потока.
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Р п с. 4. Схема обтекания симметричного профиля

Ра з о б ь е м  поток на отдельные струйки 1 ,2 ,3 . . .  К  ка ж до й  
из них мо жн о применить  закон нера зры вно ст и и уравнение  
Бернулли.  Струйк а  1, п о п а д а ю щ а я  в лобовую точку профиля,  
полностью з а т о р м аж и в а е т ся ,  и кинетическая  энергия  этой 
струйки полностью переходит  в пот енциальную энергию д а в 
ления.  В соответствии с за кон ом  Бе р н у лл и  в этой кр ити че
ской точке избыточное  д ав л ен и е  будет равно скоростному 

г 2
напору q =  (v — .

Соседние  струйки 2, н а т ы к а я с ь  на зону повышенного д а в 
ления  в районе  критической точки, ис кр ивл яю тс я  и текут 
вдоль  поверхности профиля.  При этом поперечное сечение 
струйки 2 и следующих за ней струек  3, 4, 5 и т. д. у м ен ь 
шается ,  что приводит к увеличению скорости в струйках  ( з а 
кон нер азрывности)  и падению д ав л ен и я  в них (уравнение 
Б е р н у л л и ) .  В резу льт ат е  по мере уд ал ен ия  от точки А  
(рис. 5) да влен ие  у м ен ьш ается  и в некоторой точке В  избы-

Р п с. 5. Изменение избыточного давления и сил трения по контуру 
профиля при симметричном обтекании — а и несимметричном — б



гЬчкое д ав л ен и е  становится  ра вны м  нулю. З а  точкой В  на 
проф иле  получается  ра зр яже ни е .  1\ концу пр оф иля  сечение 
струек снова  увеличивается  и р а з р я ж е н и е  уменьшается .  П р и 
м ерна я  ка р т и н а  распр ед еления  избыточного  д ав л е н и я  р  по 
поверхности профил я п о к аз ана  на рис. 5, а.

При дв и ж ен и и  струек вдоль  пр оф иля  за  счет сил в я з к о 
сти возникают силы трения  Г, которые будут  пе редават ься  на 
проф иль  по ка сате льн ой к его поверхности.

Если про суммиро вать  действ ую щие на  проф иль  силы и з 
быточного д ав л ен и я  и силы вязко го  трения ,  то мы получим 
равно д ей ст ву ющ ую Х 0, ко торая  в силу симметрии пр оф иля  и 
обтек ающ его  его потока будет н а п р ав л е н а  строго по потоку.  
Эта сила на зы ва ется  сило й  про ф ил ьно г о  сопротивления  
крыла.

Теперь рассмотрим обтекание  произвольного профиля,  у с 
тановленного  с некоторым углом а так и а к на б е гаю щ е м у  
потоку (рис. 5 6) .

В этом случае  обтекание  будет несимметричным и ско
рость струек  на верхней поверхности к р ы л а  будет выше ск о
рости струек под крылом,  поэтому н ад  кры лом получится  
большее  ра зр яже ни е ,  чем снизу.  Р а в н о д е й с т в у ю щ а я  R  а э р о 
дина мич еских  сил д ав л е н и я  р  и трения  Т будет н ап р ав л ен а  
пор некоторым углом к на б е гаю щ е м у  потоку.  Ее мо жн о р а з 
л ож и ть  на соста вляю щ ие  Y и X.  Си ла  Y, пер п ен ди ку ляр на я  
к н а б е г аю щ е м у  потоку,  на зы вается  п од ъе мн ой  силой ,  а со
с т а в л я ю щ а я  X,  н а п р ав л е н н а я  по потоку,  — си ло й  лоб ово го  
сопротивления.  П о д ъ е м н а я  сила и лобовое  сопротивление 
з авис ят  от пло щ ади  к р ы л а  и скоростного напора

)' =  C y S p  Л' =  Сх S p  12\

Здесь  Су и Сх — б ез р аз мер н ы е  коэффициенты,  которые об ы ч 
но определяются  эксперим ент ально  и за в и с я т  от форм ы  п р о 
ф ил я  и от угла  атак и к р ы л а  (рис. 6).

Угол атаки,  соответствующий С у амкс, н а з ы ва ет ся  критиче
ским у г л о м  атаки. Н а  закритических углах  а так и происхо
дит  срыв потока  на верхней поверхности,  и п о д ъ ем н ая  сила 
кры ла  падает.  Сила  лобового сопротивления  при увеличении 
угла  атак и неуклонно возрастает .

Отношение  подъемной силы к  лобов ому сопротивлению 
или отношение соответствующих коэффициентов  этих  сил на-
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3 и с. 6. Зависимость коэффициентов подъемной 
силы а и лобового сопротивления — б от утла 

атаки крыла

у  Су
зы вается  аэ ро ди н ам ич ески м  качеством К — — котороел с ,
т а к ж е  зависит  от угла  атаки 
(рис. 7).

Угол атаки,  при котором 
качество  макс има льно ,  н а 
з ы ваетс я  на ив ыгоднейш им ут
лом атак и — а 1Ш. Го р и зо н та л ь 
ный полет на требует ми
нимальной тяги двигателей.

К рив ы е  (см. рис. 6) можно 
объединить  в одну ди агра мм у ,  
по к азы в аю щ у ю  связь между 
коэ фф иц ие нт ами С„ и Сх д ля  
ра злич ны х углов атаки.
Т а к а я  д и а г р а м м а  получила 
н азв ан и е  п о л я р ы  крыла.
(рис. 8) .  П о л я р а  играет  в а ж н у ю  роль во всех аэ р о д и н а м и ч е 
ских расчетах,  позволяя  опр едел ять  основные летные х а р а к 
теристики летательного  ап п ар ата .

Если ко эффициент ы С„ и Сх на по ляр е  о т ло ж ен ы  в о ди
наковом масштабе ,  то в к а ж д о й  ее точке угол |3 х а р а к т е р и 
зует аэродинам ическое  качество t g p  =  К. Очевидно,  что к а 
с ател ьн ая  к поляре,  провед енн ая  из на ч а ла  ко орд ин ат  (рмакс), 
оп ределит  н а и в ы г о д н е й ш и й  у гол  атаки а„„ .

Р н с. 7. Зависимость аэро
динамического качества от 

угла атаки
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С ростом подъемной силы связано  увеличение сопротив
ления крыл а .  При Су =  0 сопротивление равно профильному

X  =  Л'о =  Сдо S р — •

Если Су отлично от 
нуля,  сопротивление  б ол ь
ше Хо и его мо жн о  пр ед 
ставить  в виде  суммы 
X  =  Ап +  А/, где А; —- 
индуктивное сопротивле
н и е , так  как  его п о я в л е 
ние связано  с ин дуц иро 
ванием подъемной силы. 
Инд укт ивн ое  сопр отивл е
ние и з а т р а т ы  энергии на 
его преодоление  в сил ь
ной степени зав ис ят  от 
удлинения кры ла .  Это 
видно из следующего.

При об разовании п о д ъ 
емной силы поток в о з д у 
ха за кры лом отклоняется  
вниз на угол е (см. рис. 6) ,  

который на зы вается  у г л о м  скоса потока.
В резу льт ат е  воздух,  об тек аю щий крыло,  полу чает  верти 

ка льн ую  скорость Vy. О тб р а с ы в а н и е  воздуха  вниз создает  
реакт ивн ую силу — подъемную силу крыл а ,  к оторая  пр оп ор
ци ональна  произведению массы от бр асыва ем ого  воздуха  т ,  
на скорость Vy. Потребную величину подъемной силы можно 
получить при ра зл ич ны х  соотношениях м еж д у  /и,- и Vy. В е л и 
чина массы отбрасы ваемого  воздуха  т,- зави си т  от р а з м а х а  
(удлинения)  крыла .  Т аки м  образом,  при увеличении у д ли н е 
ния кр ы л а  можно умен ьш ат ь  Vy и наоборот.  И зм ене ни е  V,, 
мо жн о обеспечить изменением угла  атаки.

С другой стороны, создание V,, требует  определенных з а 
трат  энергии,  котор ая  расходуется  на прида ни е  воздуху к и 

ли У,,2 „  т ,
нетическои э н е р г и и — 9— . При условии m, Vy ~  У эта энергия
будет мин има льной  при наи меньшей величине Vy, а с л е д о в а 
тельно,  при наи бол ьш ей «у. О тсюд а следует,  что д л я  у м ен ь 
шения энергетических з а т р а т  на создание  подъемной силы и 
преодоление индуктивного  сопротивления,  т. е. уменьшения
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потребной тяги двигателей,  всегда выгодно увелич ива ть  у д 
линение  ( р азм ах )  крыла .  Это требование  особенно ва ж н о  для  
самолето в  большой дальности полета.

3. ПОНЯТИЕ О ФОКУСЕ КРЫЛА И САМОЛЕТА

Р а в н о д е й с т в у ю щ а я  аэр одина ми чес ких сил R = R., (см. 
рис. 5) пересекает  хорду кр ы л а  в определенной точке  D, к о 
торая н а з ы вается  центром да в л е н и я .  При увеличении угла  
атаки  равно дейс тву ю щ ая  растет,  а центр дав л ен и я  смеща ется  
вперед (точки 1, 2, 3... на рис. 9, а ) .  При  этом оказыв ается ,  
что и а хорде  крыл а  всегда  можно отыскать  таку ю  точку,  от 
носительно которой момент  силы R 2 будет постоянным на 
всех углах  атаки

М 0 =  Rada =  c o n s t .
Эта  точка  на зы вается  фокусом к р ы л а  (точка Ф на рис. 9, а) .

Учитывая  у ка за н но е  свойство ф окуса  крыла ,  можн о счи
тать,  что на любом угле  атаки а на крыло действует сила  R a, 
пр и ло ж ен н ая  в фокусе  и з а в и с я щ а я  от угла  атаки,  и постоян
ный д л я  всех а момент  /И0 (рис. 9, б) .

Р в с. 9. Определение положения фокуса крыла

При м ал ы х  уг лах  атак и сила X,х .мало влия ет  на момент  
М {), поэтому пр иближ енн о

М 0 =  У Ж .  =  cons t ,

где Ьх — плечо подъемной силы Y относительно фокуса  
крыла .

При изменении угла  атаки на  величину А а  по дъе мн ая  
сила,  пр и ло ж ен н ая  в фокусе,  изменится на какую-то  вел ич и
ну A Y , а момент  А10 при этом останется  постоянным. Слсдо-
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Вательно,  фокус  к р ы л а  — это точка, в которой пр иклад ыва ет 
ся п р и р а щ е н и е  подъ ем но й си лы  при  изм ене ни и у г л а  атаки.

Аналогичную точку,  в которой п р и кл ады вается  п р и р а щ е 
ние подъемной силы при изменении угла  атаки,  можн о найти 
не только д ля  изолированного  кры ла ,  но и для  всего с а м о 
лета  в целом.  Эта точка н азы вает ся  фокусом самолета .  За  
счет влияния  других частей самолета ,  гл авны м об разом  го
ри зонтального  оперения,  фокус са м ол ет а  не сов па дает  с 
фокусом крыла ,  а сдвинут  в сторону горизонтального  опе
рения,

IV.  Д И Н А М И К А  П О Л  КТ А С А М О Л Е Т А

1. УСТОЙЧИВОСТЬ с а м о л е т а  и  у п р а в л я е м о с т ь  и м

Д л я  того, чтобы самолет  мог нор ма льн о летать ,  т. е. со
хр аня ть  за д ан н ы й  реж и м полета,  переходить  с одного р е ж и 
ма на другой,  м ан еври ровать  в воздухе,  он д о лж е н  об ла дать  
устойчивостью и упр авляемостью.

Са мол ет  считается  устойчивым,  если он сам,  без в м е ш а 
тельства летчика,  во зв ращ ае тся  к за д ан н о м у  р еж и му полета 
после воздействия в о з м у щ аю щ и х  факторов ,  отклоня ющи х 
самолет  от исходного режи ма .  Если ж е  после  воздействия 
в о з м у щ аю щ и х  импульсов  сам ол ет  будет стремиться  уходить 
все д а л ь ш е  и д а л ь ш е  от исходного р еж и ма ,  то он будет н е 
устойчивым.  Пром еж ут оч н ы м  м еж д у  дву мя  этими случая ми 
являе тся  самолет  нейтральный,  или без раз личны й по ус той
чивости,  который под воздействием возм ущ ени я переходит  на 
новый реж и м и остается на этом р еж и ме  после пре к ра щ ен и я  
д е й с т в и я в о з м у щ ающ его импуль с а .

Д в и ж е н и е  самолета  можно р а ссм ат р и в ат ь  раздельно  от 
носительно грех коо рдинатны х осей, про ходя щи х через центр 
масс  сам ол ет а  (рис. 10).

Д в и ж е н и е  в продольной плоскости относительно оси Z  н а 
з ы ваетс я  продольным,  относительно оси X  — поперечным, 
относительно оси Y — путевым.

Ра ссмотр и м продольное  движ ени е  самолета  и поясним, 
ка к им и средствами обеспечивается  его пр одольна я  устойчи
вость.

Пусть изоли ров анное  крыло  или крыло  с ф ю з е л я ж е м  ( с а 
молет без горизонтального  оперения)  находится в п р я м о л и 
нейном горизон тал ьно м полете с постоянной скоростью и с
14



Р и с .  10. Рулевые поверхности самолета

постоянным углом атаки.  Такой  установившийся  ре жи м в о з 
можен в том случае,  когда  все силы и моменты,  д ей ств ую 
щие на самолет ,  нахо дя тся  в равновесии.  Ура вн овешивание ,  
или бал ан сир овка ,  сам ол ет а  в продольной плоскости (рис. 
11,а) требует  выполнения трех условий:  1 — сила тяги 
д о л ж н а  у р а в но ве ш ив ать  лобовое сопротивление самолета ;

Р и с .  11. Продольное уравновешивание самолета 
без горизонтального — а и с горизонтальным — б 

оперением



2 — по д ъе м на я  сила кр ы л а  д о л ж н а  ур ав но ве шив ать  силу 
веса са мол ета  G;  3 — сумма  моментов всех сил относительно 
центра  масс д о л ж н а  р а вн ятьс я  нулю.

Плечо  па ры  сил Р  и X  обычно мало,  поэтому моментом 
этой пары  мо жн о пренебречь.  П о д ъ е м н у ю  силу п р и к л а д ы 
ваем в фокусе сам олета  и д о б а в л я е м  момент  М 0, постоянный 
д л я  всех углов атаки.

У кры лье в  с несимметричным про филем (средняя  линия 
изогнута  вверх)  момент  /И0 на п р ав л е н  против часовой с т р ел 
ки — на пикирование .  Очевидно,  что ур авн ове ш ив ани е  с а м о 
лета  в этом случае  воз можн о  лиш ь при распо лож ен ии  его 
центра  масс  позади фокуса  сам олета  на таком расстоянии с, 
чтобы выпол нял ось  условие

Ус =  Gc =  М 0.

Теперь оценим устойчивость  полученного равновесия .  
Пре дс та ви м  себе, что в резул ьт ат е  случайного  воз мущения 
угол атак и к р ы л а  увеличился на некоторую величину.  Такое  
изменение угла  атаки не повлияет на момент  М 0, но приведет 
к увеличению подъемной силы, причем ее пр и ра ще ни е  будет 
пр и лож ен о в фокусе  и дас г  относительно центра  масс м о 
мент, нап рав ленн ый на  дал ь н е й ш ее  увеличение угла  атаки.  
Случайное  уме ньшение  угла  а так и приведет  к  уменьшению 
подъемной силы и д ас т  допол нительный пикирующий момент,  
т а к ж е  ув од ящ ий самолет  от исходного ре жи ма .  С л е до в а т е л ь 
но, мо жн о сде лать  вывод,  что с ам олет  без горизонтального  
оперения неустойчив,  т а к  ка к  люб ое  случайное воздействие  
уводит  его в ту или иную сторону от за дан ног о  режи ма .

Приве де нный ан ализ  показыв ает ,  что самолет  м ож ет  быть 
устойчив лишь в том случае,  когда пр и ращен и е  подъемной 
силы при изменениях угла  атак и будет пр и кл а ды в а т ь с я  за  
центром масс  самолета .  Это означает,  что д л я  обеспечения  
устойчивости центр масс необходим о размещать вп еред и фо
куса  самолета.  Но при тако м  вз аим но м распо ложен ии центра  
масс и фокуса  н ар у ш аетс я  равновесие  моментов.  Чтобы его 
восстановить,  приходится  на самолете  у с тан авли вать  гори
зонтально е  оперение 1,2 и со зд авать  на нем у р а в н о в е ш и в а ю 
щую (б алансировочн ую)  силу Р 10 (рис. 11, б ) .

( G \ Р ]П) b +  М 0 =  P vnL l().

Таки м образом,  гориз он тал ьно е  оперение я в ляе тся  сред
ством -продольной балан си ро вки  устойчивого самолета .  Ле гко  
убедиться,  что у сам о л ет а  с гор изо нтальны м оперением



(см. рис. 11,6)  случайные изменения  угла  атак и вызываю^, 
появление  дополнит ельны х моментов ,  в о з в р а щ а ю щ и х  с а м о 
лет  к исходному режиму.

У р а в н о в е ш и в а ю щ а я  сила  горизонтального  оперения Р г0 
с ни ж ает  общу ю подъемную силу самолета .  Си ла  Р г0 будет 
тем меньше,  чем больш е плечо горизонтального  оперения L r0 .

Прод ольн ую  бал ан си ров ку  мо жн о  обеспечить и без гори
зонтального  Оперения путем применения специальных S -об
разных профилей крыл а ,  у которых хвостовая  часть отогнута  
вверх и на ней создается  у р а в н о в е ш и в а ю щ а я  сила  Р хи.

М 0 +  (G +  />„) b — Р хв/.хв.

Т аки е  профили используются  д л я  самолетов  типа  «бесхвост- 
ка»  и «лета ю ще е крыло » (рис. 12). О дн ако  из-за  малого  
плеча L xu< L lo такой способ ба лан си ро вк и св язан  с б о л ь 
шей потерей подъемной силы Р ха >  Р г0 , что потребует  д л я  
у ра вно веш ив ани я  силы веса 
и Р уа большей пло щади  
кр ы л а  и большего  угла  
атак и Y =  G +  Р хв. Если 
горизонта льное  оперение п о 
местить впереди кр ыл а ,  то 
бал ан си ро воч н ая  сила будет 
н а п р ав л е н а  вверх,  что обес
печит более  высокое  а э р о 
динамическое  качество  с а 
молета .  Т а к а я  схема с а 
молета получила  наз ва н ие  
«утка».

С а м олет  до лж е н  о б л а д а т ь  устойчивостью и относительно 
осей Y  и X.  П ут евая  устойчивость сам ол ет а  обеспечивается 
ве ртик альн ым оперением 6 и 7, а поперечная  — соответст
вующим выбором угла  поперечного V к р ы л а  (угол ср на рис. 
10).

Уп ра вляем ость  сам олета  в полете обеспечивается  а э р о д и 
намическими рулями,  р аспо лож ен ны м и на  хвостовом опере
нии и на концах  кр ыла  (см. рис. 10). Отклонением этих р у 
лей летчик создает  не уравнов еш енн ые моменты,  пов ор ачи
в а ю щ и е  сам ол ет  относительно центра  масс,  что приводит к 
изменению аэродинам ических сил, дей ствующих на самолет ,  
и к искривлению тра ект ори и полета.

П р о д о ль н а я  у пр авляем ость  создается  рулем высоты 2, 
путевая  — рулем н ап ра вл ен и я  3, поперечная  — эл еро на м и 4.
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Д л я  отклонения рулей в кабине  летч ика  уст ановлены к о м а н д 
ные рычаги управления,  св яза нн ые  с ру лям и проводкой у п р а в 
ления.  Р у л ь  высоты п элероны уп равл яю тся  ручкой или 
штурвальн ой  колонкой,  а руль  на п р ав л е н и я  — нож ны ми 
пе далями .  Д в и ж е н и я  ко м ан дн ы х рычагов  и органов  у п р а в л е 
ния согласуются  таким образом,  чтобы самолет  следо вал  за  
д в иж ени ем  летчика .  Отклонением ручки упр авления  вперед  
самолет  вводится  в пикирование ,  а дв иж ени ем  н а з а д  — в 
набор высоты. Отклоне ние  ручки или ш ту р в а л а  вправо  соз
дае т  пр авый крен, а дв иж ени ем  влево — левый крен. П е р е 
мещение  правой педали вперед  р а з в о р а ч и в а е т  самолет  в п р а 
во, а левой педали — влево.

При отклонении рулей на ко мандных  р ы ча гах  упр авления  
возн икаю т усилия.  В д ли тел ьн ом  ус тан овивш емся  полете  б а 
лансировочные отклонения  рулей,  ур а в н о в е ш и в а ю щ и е  с а м о 
лет на за д ан н о м  режиме,  создают  постоянно действующие 
усилия  на ко м ан дн ы х рычагах ,  которые быстро утомля ют  
летчика.  Д л я  снятия  этих  бала н си ро во чн ых  усилий у п р а в л е 
ния на рулях  у с т ан авли ваю тся  трим мер ы 5.

Трим мер п р ед ста вл яет  собой неб ольшую поверхность,  
шар нирно  зак ре п ле н ну ю  в хвостовой части рул я  (см.рис .  10). 
С помощью дополнительного  привода  летчик отклоняет  т р и м 
мер в сторону, противоп оложную отклонению основного руля,  
и у м ень ш ает  усилия  упр авл ени я  до  нуля.

Н а  сверхзвуковых скоростях  полета  эффек тивность  п р о 
дольного упр авлени я  сни жае тся .  П оэтом у у сверхзвуковых 
самолетов  продольное  уп равлен и е  обеспечивается  не рулем 
высоты, а цельноповоротным горизонтальным оперени ем  ( у п 
р а в л я е м ы м  стабилизатором). Н а  т я ж е л ы х  сам о л ет ах  пр и ме
няется комбинация руля высоты и переставного стабилиза
тора.

Р ассм отр и м  теперь наибол ее  в а ж н ы е  р е ж и м ы  полета  с а 
молета.

2. Г О РИ ЗО НТА ЛЬ НЫ Й П О Л Ы

В установивш емся  горизонтальном полете самолет  с б а 
л анси ров ан относительно центра масс,  поэтому мо жн о все 
силы, дей ствую щие на самолет ,  перенести в центр масс,  счи
тая,  что в о зн и ка ю щ ие  при этом моменты ур ав н о в еш и в аю т  
друг  друга . Силой Р,.„ ввиду се малости пренебрегаем. Тогда 
на  самолет  будут  действовать  четыре  ур авн овеш енные силы, 
п о к аза н н ы е  на рис. 13. ,
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Условия равновесия

Y = С,, S  =  U :

Т/2

X =  С\ 5  р ~  =  Р-2
кхг

Считаем, что сила веса G, ра зм еры  
самолета  (5)  и его поляра  на м извес т
ны. Тогда для  принятой высоты полета 
(р) мо жн о определить  потребную тягу 

двигател ьно й установки Р„, обеспечи
ваю щую  установив шийся  го р и зо н та л ь
ный полет на любой з а д ан но й с ко ро 
сти V. Д е л а е т с я  это в такой п о след ов а 
тельности: из первого уравне ния  р а в н о 
весия находится  потребное  значение  
коэффициента  подъемной силы,  обеспе

чивающего полет на з адан но й скорости 

по ляре  отыскивается  соответствующий
сопротивления Сх„ и угол атак и си; вычисляется  величина 
тяги, пот ребная  д л я  горизонтального  полета  со скоростью V

Р„ =  Сх„ S  p i j .

Зав ис и мость  потребных тяг от скорости полета  можно п ре д 
ставить  в виде графика  (рис. 14).

Как  видно из этого график а ,  при уменьшении скорости 
полета  угол атак и кр ы л а  д о лж е н  увеличиваться .  М а к с и м а л ь 
но допустимому, углу атаки а ЫаКс соответствует  м ин им альна я  
скорость горизонтального  полета  — 1 \ Ш, Л  Полет  на « 1Ш 
требует  минимальной тяги двигателей.  Соо тветс твую щ ая  
этому углу скорость полета на зы вается  наи выгоднейшей - 
Унв; этот режим обеспечивает н аи бол ьш ую  п р о д о л ж и т е л ь 
ность полетов самолетов  с Т Р Д .

Уст ановленные на самолете  двигатели на к а ж д о м  р еж и ме  
полета создают  вполне определенную тягу, которую назовем 
располагаемой.  Эта  тяга на данной высоте  полета  зависит  от 
скорости и от степени др осселир ов ан ия  — подачи топлива  в

* По условиям безопасности полета амакс выбирается меньше акр. 
так, чтобы на этом угле атаки самолет обладал бы достаточной степенью 
устойчивости и управляемости.

действующие на 
самолет в горнзоп 

тальном полете

1 ' г  2 с>
v < c « „ = s T v * '
ему коэ ффициент
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двигатель.  При полностью открытом дросселе  д ви гател ь  р а 
ботает  на но ми нал ьны х оборотах  п,юи и создает  н аи бол ьш ую  
тягу. По мере  дро сселиро вани я  обороты с н и ж аю тся  и тяг а  
падает.  Д р о ссел и р о ва н и е  осуществляется  летчиком с п ом о
щью ру ч к и  у п р а в л е н и я  двигателем ( Р У Д ) ,  установленной в 
кабине.  П р и м е р н а я  зав исимость  р а сп ол агае м ой  тяги от ско
рости полета и степени др осселир ов ан ия  д л я  Т Р Д  п о к а за н а  
на рис. 15.

Совместим кривые потребных и ра с п о л а г а ем ы х  тяг  на 
одной д и а г р а м м е  (рис. 16). В точках ,  где кривые р а с п о л а г а е 
мых тяг  пересека ютс я  с кривой потребных тяг,  уд о в ле т в о р я 
ется условие  равновеси я  Рп =  Р Р =  X  и обеспечивается  у с т а 
новившийся горизон тал ьны й полет.

Т аки м  образом,  к а ж д о м у  р е ж и м у  ра бо ты  д ви гате л я  соот
ветствует своя скорость горизонтального  полета  сам олета  на 
соответствующем угле атаки.  Н а  номинальном  р е ж и м е  /;.110М, 
очевидно,  скорость горизонтального  полета  на да н но й высоте  
будет макс им альн ой  Смакс .

Н а  скоростях больш е V MSKC р а с п о л а г а е м а я  тяга  меньше 
потребной и гориз онтальный полет  становится невозмож ным .  
Скорости V >  Уыакс могут быть получены лиш ь в р еж и ме 
снижения.

Точно так  ж е  и при скоростях,  меньших Умакс , если тяга 
за дросселиро ванного  д ви гате л я  будет  меньше потребной,  с а 
молет  будет снижаться .  Следо вательно,  вся  область режимов  
полета, леж ащая  ниже кри вой  Р„, соответствует снижению  
самолета.  В области,  зак лю ченно й м е ж д у  кривыми Р п и Р р, 
самолет  способен н аби рать  высоту  за счет избы тка  р а с п о л а 
гаемой тяги.

Д и а г р а м м а  потребных и 
ра с п о л а г а ем ы х  тяг опр еде 
ляет  мин има льную и м а к с и 
мальную  скорости го ри зо н
тального  полета,  т. е. р а б о 
чий ди а п а зо н  скоростей на 
данн ой высоте.  С ростом 
высоты этот д и а п а зо н  об ыч 
но су жа ет ся  (рис. 17).

Высота,  на которой УМШ| =
=  У макс н а з ы ва ется  те ор ети 
ческим потолком Н т. Выш е 
этой высоты горизонтальный 
полет  неосу ще ствим.
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Кривы е потребных и ра с п о л а г а ем ы х  тяг  показывают ,  что 
с изменением скорости горизонтального  полета  летчик д о л 
жен соответствующим образом  изменять  к а к  угол атаки,  т ак  
и тягу двигателей.  При разгоне  сам ол ета  в д и ап азо н е  от V UB 
ДО К макс угол атаки у м ен ьш ается  (ком ан дный ры чаг  у п р а в 
ления  отклоняется  впере д) ,  а тяга двига тел ей увеличивается  
( Р У Д  т а к ж е  пе ремещ ает ся  вперед) .  При тор мож ен ии  эти 
рычаги пер емещ аю тся  летчиком «на себя». То рмож ени е  в 
д и ап азо н е  скоростей от Унв до УМИ], требует  некоторого 
увеличения тяги при одновременном увеличении угла  атаки.

3. СИП ЖЕН И Г: САМОЛЕТА

Ра ссмот ри м установившийся  р е ж и м  снижения самолета  
с углом к горизонту  0  (рис. 18),

Дейс твую щ ие  на самолет  силы нахо дя тся  в равновесии 

Р  +  G sin 0  =  .V;

G ■ cos 0  =  У.

Отсюда видно, что п одъемна я  сила  при снижении меньше 
веса самолета .  Снижение  с постоянной скоростью при в ы к л ю 
ченных д ви га те л я х  ( Р =  0)  на зы ва ется  планированием .  При

X I
пла ни ров ании tg@ =  -y- =  -^-. Очевидно,  что на и бо л ь ш а я  

дальность  пла ни ро вани я  получится  при полете  на a ilB •

Р и с .  18. Силы, дейст
вующие на самолет при 

снижении
Р и с .  19. Силы, действующие 
на самолет при наборе высоты
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4. Н А Б О Р  В Ы С О Т Ы

Условия  равновесия  при уст ано вив ш емся  наборе  высоты 
(рис. 19)

Р  =  X  +  G sin 0 ;

У =  G cos 0 .

К ак  видно из условий равновесия ,  по д ъе мна я  сила  и в 
этом случае  меньше веса самолета .  Это получается  потому, 
что часть веса при наборе  высоты уравно вешива етс я  т я 
гой двигателей.

5. В ЗЛ Е Т  САМОЛЕТА

П ер ед  тем ка к  подняться  в воздух,  сам олет  д о л ж е н  п р о 
б еж ать  некоторое  расстояние  по аэродрому,  д л я  того чтобы 
н а б р а ть  скорость,  при которой по дъе мна я  сила кр ы л а  у р а в 
новесит  вес самолета .  С а м олет  с носовым колесом большую  
часть  раз бег а  выпо лня ет  в стояночном положении — на трех 
точках.  Л и ш ь  в самом конце  разб ег а  отклонением руля  в ы 
соты летчик увеличивает  угол атак и и отры вает  носовую 
стойку от земли (точка 2 на рис. 20).  В точке  3 самолет

■ н

pc/sbez j раыон с

На

подъемом 
/Уотр

' ' 7 К Д С  " ' " г "  "
L fo/i

Р и с .  20. Схема взлета самолета

1C

полностью от рывается  от земли на скорости V , при ко т о 
рой У =  G.  Расстояние ,  проходимое самолетом от старта  до 
отрыва ,  назы вае тся  длиной разбег а  — /ра:!б . Скорость о т р ы 
ва равна

K w — ■■г  О С  у  о т р

Д л я  уменьш ения этой скорости и со кр ащ ен ия  д ли ны  ра зб ег а  
выгодно увеличивать  несущую способность кр ы л а  — S C vorp.

После  отрыва  самолеты  с Т Р Д  ср азу  переходят  в режи м 
на б ор а  высоты с разгоном.  В злет  считается  законченным
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после  на б о р а  самолет ом  некоторой безопасной высоты 
Я Б =  15 -f- 25 м (точка 4) .  Расстояние ,  проходимое самолето м 
от старта  до на б о р а  безопасной высоты,  н азы вается  взлетной 
дистанцией — L Ba л .

6. ПОСАДКА САМОЛЕТА

Д л я  осуществления  посадки летчик при подходе к а э р о 
дрому  переводит самолет  в р еж и м  планирования ,  умень ш ая  
тягу д вигателей  до определенной величины (рис. 21).  Когда  
до земли остается  10— 15 м, летчик начинает  выра вни ва ть  
с ам ол ет  и переводит  его в гориз онтальный полет. Н а  го ри 
зонтальном участк е  производится  гашение  скорости самолета  
до минимально  возможной.  Уменьшение  подъемной силы при 
торможении компенсируется  увеличением угла  ат аки крыла .

После  д ост иж ени я  ма кс им альн о  допустимого  угла  атаки 
Щи,KcfCy нос) Дальнейшее увеличение его пр е к р а щ а е т с я  и 
самолет  п ар аш ю ти р у ет  (п р о в ал и в ается) ,  т а к  ка к  п одъемн ая  
сила кр ыла  становится меньше силы веса самолета .  Скорость 
самолета  в момент  ка сани я  земли на зы вается  посадочной 
К пос. Эта  скорость лишь на несколько  процентов  меньше 
минимальной скорости горизонтального  полета  Кмни, дост и
гаемой в конце  уч аст ка  в ы дер ж и ван и я ,  когда  подъем ная  
сила еще уравно веш ив ает  силу веса сам ол ета

V  SS У =  ] / " —  —  v НОС у МИН У п С1 /"•г Г пос
Д л я  уменьшения посадочной скорости и сокр ащени я  д л и 

ны пробега  после  посадки / про6 и здесь выгодно увеличивать  
несущую способность к р ы л а  — 5С,/пос ,
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С у м м а р н а я  дли н а  горизонтального  участка ,  проходимого 
самолето м после пролета  безопасности высоты В  б д о  п о л н о й  
остановки,  на зы вается  посадочной дистанцией — L nOC-

Д л я  самолетов  с Т Р Д  по садка  обычно осуществляется  
ср азу  после выра вни вани я .  Это несколько увеличивает  п о с а 
дочную скорость,  но зато  с о к р а щ а е т  дли ну посадочной /ди
станции,  так  ка к  торм оже ни е  при пробеге  происходит  более 
интенсивно,  чем на участке  в ы дер ж и ван и я.

7. МЕ Х АН И ЗА ЦИ Я КРЫЛА

Р а с с м а т р и в а я  взлет  и посадку самолета ,  мы видели,  что 
д л я  уменьш ения скоростей Уотр и 1Д0С и сок ращ ени я  дли ны 
ра збега  и пробега необходимо увелич ива ть  несущую способ
ность кр ы л а  — S C y. Увеличение несущей способности кр ы л а  
обеспечивается  его механизацией.

К средствам механизац ии относятся  щитки и закр ылки ,  
р а з м е щ а е м ы е  по задне й кр ом ке  кр ы л а  м еж д у  эле рона ми и 
ф ю зе л я ж ем .  Д л я  повышения эффективности з а к р ы л к и  в ы 
годно дел а т ь  вы д в и ж н ы м и  и щел евыми.  На  рис. 22 по к аза ны  
вы д в и ж н ы е  одно-, двух-  и трех щелевы е  за кр ы лк и,  а т а к ж е  
показано  их влияние  на коэ ффици ент  подъемной силы крыла .

Отклонение  и выдвиж ени е  за к р ы л к о в  увеличивает  к р и 
визну профил я п п л о щ а дь  крыл а ,  что приводит к увеличению 
его несущей способности — SC,,. З а к р ы л к и  отклоняются  при 
взлете  и посадке.  При взлете  угол отклонения выбирается  
меньше,  чем при посадке,  чтобы не слишком увеличивать  
сопротивление при разбеге,

ОС

э и с. 22. Схема выдвижных щелевых закрылков
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М е х а н и з ац и я  по передней кр ом ке  к р ы л а  выполняется  в 
виде пре дкрылков .  В горизонтальном полете пр ед кры лки  
п р и ж а т ы  к к р ы лу  и не работают,  а при посадке  они от одв и
гаются  от к р ы л а  и обра з ую т  щель.  Воздух,  проходя  через 
эту щель,  с большой скоростью выд увает ся  на верхнюю п о
верхность кр ы л а  и за т яги в ае т  во зн и ка ю щи й здесь срыв по
тока на большие углы атак и (рис. 23) .  Влияни е  к ом бин ир о
ванной механизации кр ы л а  на коэ ффици ент  подъемной силы 
пок аза но  на рис. 24.

Г. А Э Р О Д И Н А М И К А  Б О Л Ь Ш И Х  С КО Р О С Т К И

1. СЖИМАЕМОСТЬ ВОЗДУХА.  ЧИСЛО М

Р а с с м а т р и в а я  картин у об текания  тел и действующие на эти 
тела  аэродинам ические  силы, мы не учитывали свойство с ж и 
маемости воздуха ,  считая,  что изменение дав лен ия  и с в я з а н 
ное с ним изменение плотности воздуха  при небольших ск о 
ростях  полета п рен ебр еж и мо  малы.  С ростом скорости полета 
ука за н но е  свойство воздуха  приводит к все более существен
ному изменению обтекания,  и на околозву ко вых скоростях 
полета  пренебрегать  сж и маем ост ью  воздуха  у ж е  нельзя.

Критерием сжи ма емо сти воздуха  можн о считать скорость 
звука  а , от которой зависит  изменение  плотности воздуха  Ар 
при изменении дав л ен и я  на величину Л р

Р и с .  23. Схема щелевого предкрылка Р и с .  24. Влияние комбиниро
ванной механизации на подъем

ную силу крыла
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В полете изменение Давления  при обтекании А р тем б о ль 
ше, чем больш е скорость полета  V. Таки м образом,  свойство 
сж има емости про яв ляетс я  прямо про по рционально истинной 
скорости полета  и об ратно про по рционально скорости звука,

т. е. сж и ма емос ть  ха ра кт ериз ует ся  отношением —  , которое
у

получило н азв ан и е  числа  М  полета :  М  =  —  . Это число я в 
ляется  мерой сжи ма емос ти воздуха:  чем оно больше, тем 
боль ше  с ж и мае м ос ть  воздуха .

В полете обтекаемое  тело является  источником в о з м у щ е 
ний, вносящим изменения  д ав л е н и я  и плотности в поток. 
Так и е  возмущ ения р а с пр остра ня ю тся  в о к р у ж а ю щ е й  тело 
среде  со скоростью звука.

2. РАСПРОСТРАНЕНИЕ М А Л Ы Х  ВОЗМУЩЕНИИ

Р ассм отр и м  точечный источник ма л ы х  возмущений,  ко то 
рый м ож ет  пе рем ещ аться  в воздушной среде  с различ ным и 
скоростями (рис. 25).

Если источник возмущений неп одвижен относительно с ре 
ды, то возму щен ия давл ен ия ,  в ы з ы в а ю щ и е  лиш ь м а л ы е  и з 
менения плотности воздуха ,  распр ос тра ня ют ся  равном ерно во 
все стороны со скоростью звука  в виде сферических волн,  на 
к а ж д о й  из которых давлен ие ,  плотность и те мп ера тура  воз-

а 6  $

Р и с .  25. Схема распространения малых воз
мущений
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Духа Постоянны (рис. 25, а ) .  Че м больш е ради ус  волны, тем 
она «старше» и тем меньш е в ы з ы ваем ы е  ею возмущения.

Если источник дви ж е т с я  с дозвуковой скоростью { М <  1), 
то фронт  волны ка к  бы убегает  от источника возмущений со 
скоростью ( а — V),  но сам  источник все вре мя  остается 
внутри зв ук овых окру жносте й (рис. 2 5 , 6 ) .  При дв иж ени и со 
скоростью зв ук а  ( М =  1) источник возмущений все вре мя  н а 
ходится  на  фронте  волны (рис. 25, в) .  Зв у к о в ы е  волны в п р е 
деле  об раз ую т  линейную волну,  пе рп ендикулярную к н а п р а в 
лению движ ени я,  пе р ем ещ аю щ у ю ся  вместе  с источником воз
мущений.  Когда  источник дви ж е т с я  со сверхзвуковой с ко ро
стью ( М >  1), то он будет  обгонять  п о р о ж д а е м ы е  им зв у к о 
вые волны. О ги б аю щ и е  этих волн о б р аз у ю т  поверхность м а 
лы х возмущений  — конус М аха ,  отде ляющ ий  возмущенную 
часть  потока  от невозмущенной (рис. 25, г) .  Угол при верши

. .  . 1
не конуса  завис ит  от числа  М  полета :  s in  ср =

3. СКАЧКИ УПЛОТНЕНИЯ И ВОЛНОВОЕ СОПРОТИВЛЕНИЕ

Если источником возмущ ений  является  тело конечных 
размеров ,  которое  д в и ж е т с я  со сверхзвуковой скоростью, то 
переход из нев озмущенной области  в область  возмущенного  
потока сопро вож да ет ся  резким торм оже ни ем  потока  и и н 
тенсивным изменением давлен ия ,  плотности и темп ературы  
воздуха  на границе  возмущений.  П ере ходн ая  зона  с ка ч ко об 
разного  изменения па ра ме тро в  воздуха  н а з ы вается  уда р н о й  
волной,  и ли  скачко м уплотнения.

Скач ки уплотнения  могут иметь различную форму.  Если 
обте кае мое  тело имеет достаточно острую переднюю кромку,  
то перед ним возникае т  косой скачок  уплотнения,  непосредст
венно пр иле гаю щий к поверхности тела  (рис. 26, а ) .  При у в е 
личении угла  (3 сверх некоторого предельного (р >  ркр ) в е р 
шина ск ач ка  отодвигается  от тела  вперед,  а сама  фо рм а  
ударной волны вблизи носовой части тела  приним ает  к ри во
линейный х а ракт ер  (рис. 2 6 ,6 ) .  Т аку ю ж е  форму скачок  б у
дет  иметь и перед  скругленным носком (рис. 26, в ).  Пе ре д  
сильно за тупле нны м телом образ уется  отсоединенный пр ям ой  
скачок уплотнения ,  который,  т ак  ж е  к а к  и криволинейный, на 
некотором удалении от носка  тела  переходит в косой скачок  
(рис. 26, г) .  По мере у дал ен ия  от оси тела  интенсивность к о 
сых скачков  па д а е т  и они постепенно переходят  в волну 
м ал ы х  возмущений.  .
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Т ол щи на  скачко в  уплотнения чрезвычайно м а л а  и имеет 
по рядок  Длины свободного пробега  молекул воздуха  
— 10~4 +  10*~5 мм. П оэ тому поток воздуха  очень быстро пр о
ходит  через скачок  и изменения  в нем п ар ам етр о в  воздуха  
(увеличение  дав л ен и я  и плотности,  нагрев)  происходят  почти 
мгновенно.

Энергия ,  за т р а ч е н н а я  на о б ра з ов ан ие  скачка  уплотнения,  
в конечном счете переходит  в тепло и рассеивается .  Д о п о л 
нительное  сопротивление,  св язан но е  с потерей энергии на  об 
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р азо ван и е  уд арн ых  волн (скачков  упл отнен ия) ,  н азы вается  
в о л  новым с он рот не л е н и  е м .

Интенсивность  изменения дав лени я ,  а следовательно,  н 
во л но во е  сопротивление  в пр ямом скачке  всегда  выше, чем. 
в косом.  Поэт ому д ля  уменьшени я сопротивления носовые 
кромки тел, о бтек аем ые сверхзвуков ым потоком,  всегда в ы 
годно д ел а т ь  заостренными,  чтобы получить в них присо еди
ненный косой ска чо к  уплотнения.

Скачки уплотнения  и волновое  сопротивление у самолета  
возникают не только на сверхзвуковых скоростях  полета.  М ы  
у ж е  видели,  что при обтекании пр оф иля  к р ы л а  на  верхней 
его д у ж к е  местная  скорость струек воздуха выше  скорости 
на бе гаю ще го  потока.  Вследствие  этого д а ж е  на дозвуковых 
скоростях полета местные скорости обтек ани я  к р ы л а  и д р у 
гих вып ук лых  частей са мол ета  могут достигать  скорости з в у 
ка, а при д ал ьн ей ш ем  разгоне  — и пр евы ш ать  ее. При этом 
обратн ый переход к дозв уко вы м скоростям у задней кромки 
пр оф иля  сопр ово ж дае тся  образ ован ие м местных скачков у п 
лотнения и появлением дополнительного  сопротивления.  
Таким образом,  во л но во е  сопротивление возникает еще на  
д о з в у к о в ы х  скоростях полета самолета.

Чи сл о  полета,  при котором в какой-л ибо точке тела  мест 
ная скорость потока достигает  скорости звука ,  н азы вается  
критическим числом  Л4кр. Д л я  уменьш ения волнового сопр о
тивления  сам ол ета  всегда  следует стремиться  к увеличению 
его М кр . Достигнуть  этого мо жн о соответствующим вы б о 
ром аэродинам ических фор м частей самолета ,  нах одящи хс я  
в потоке. Напр и ме р ,  д л я  снижения  волнового сопротивления 
к р ы л а  рекомендуется:  у м ен ьш ать  кривизн у и относительную

Р н с. 27. Зависимость волнового сопротивления крыла от тол
щины профиля —- а и угла стреловидности — б
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толщ ин у профиля,  ум ень ш ать  удлинение  и увелич ива ть  
стреловидность  крыла .

Н а  рис. 27 п о к аза на  пр им ерн ая  зав исимость  коэ фф иц ие н
та  волнового сопротивления Сх „ от числа  М  полета  для  
ра зл ич ны х  значений угл а  стреловидности и относительной 
то лщ ин ы пр оф иля  крыла .

4. ОБЛАСТИ СКОРОСТЕЙ ПОЛЕТА
СВЕРХЗВУКОВЫХ САМОЛЕТОВ

О б р аз о в ан и е  сверхзвуков ых  зон, возникновение скачков  
уплотнения и появление  волнового сопротивления при об те 
кании тел н а з ы вается  в о л н о в ы м  кризисом.

С ростом скорости полета,  как  правило,  изм еняется  р а с п о 
ложение ,  ф о р м а  и интенсивность скачков  уплотнения,  что 
качественно вид оизменяет  общу ю ка ртину обтекания.  П о э т о 
му в разви тии волнового кри зиса  при ра згоне  сам ол ет а  м о ж 
но выделить  ряд  этапов,  к а ж д ы й  из которых о б ла д а е т  х а р а к 
терными особенностями и соответствует вполне опр еделен 
ному ди ап азо н у  скоростей.  С этой точки зрения  весь д и а п а 
зон скоростей современных самолетов  можн о разбит ь  на сле 
дующи е области.

Д о з в у к о в а я  о б л а с т ь .  О х в а т ы в а е т  скорости по л е 
та от нуля до скоростей,  соответствующих критическому чис
лу М кр и ха ракт ериз уется  дозв уко вы м обтеканием на всей 
поверхности самолета .  Влияни ем  сжи ма емос ти воздуха  на 
аэродинам ические  ха ра кте рис тики самолета  в этой области  
мо жн о  пренебречь.

Т р а н с з в у к о в а я  о б л а с т ь .  О хва т ы в а е т  скорости 
полета от М , р до скоростей,  при которых сам ол ет  обтекается  
полностью сверхзвуковым потоком.  Х арак териз уе тс я  с м е ш а н 
ным ре ж и мом  обтекания,  когда  отдельные уч астки самолета  
об текаются  сверхзвуков ым потоком,  а ост альны е — д о з в у 
ковым.  Обычно в н а ч а ле  скачок  уплотнения  возникае т  на 
верхней поверхности кр ы л а  (рис. 28, а ).  В д ал ьн ейш ем  с р о с 
том скорости он образуется  и на нижней поверхности (рис. 
2 8 , 6 0

По мере увеличения  скорости полета местные скачки у п 
лотнения на кр ы л е  сдвигаются  н а з а д  и одновременно по вы 
ш ает ся  их интенсивность.  В резул ьтате  волновое  сопр отивл е
ние на закритичес ких скоростях  полета  возрастает .  При 
М =  1 эти скачки смещ аю тс я  к за дни м  к р ом к ам  к р ы л а  и п р е в р а 
щ аю тся  в хвостовые скачки.  При  М  >  1 в носовой части за-
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Р и с. 28. Схема скачков уплотнения на крыле

тупленного пр оф иля  (дозвуковой профиль)  образуется  го
ловной отсоединенный скачок  уплотнения.  З а  этим скачком 
передняя  часть  профиля  обтекается  до зв уко вым потоком 
(рис. 29).  У пр оф иля  с заостр енн ым носком (сверхзвуковой 
профиль)  головной ска чо к  будет косым и присоединенным.

Сверхзвуковая ,  область.  О хва т ы в а е т  скорости полета  пр и
мерно от М  =  1,2 ф- 1,4 до М  =  4 -j- 5. Ха ракт ери зу ется  све рх
звук овым обтеканием по всей поверхности кры ла .  В носовой 
части пр оф иля  об разу етс я  присоединенный косой скачок  уп
лотнения (рис. 30).  С ростом числа М  угол на к ло н а  головно
го скачка  увеличивается ,  а интенсивность его падает ,  что 
приводит  к уменьшению волнового сопротивления  на све рх
звуковых скоростях  (см. рис. 27).  При  сверхзвуковом обте
кании возмущения,  в ы зв анн ы е  отклонением рулей,  не р а с 
прост раняютс я  вперед  и не изм ен яют  картин у распред елени я  
на впе р е д и л е ж а щ ей  поверхности — стабили заторе ,  киле.  
В результате  общее  изменение аэр одинамической силы при 
отклонении рулей будет меньше.  В продольном упр авлении 
падение  эффективности руля  высоты усугубляется  еще и тем, 
что на сверхзвуковой скорости полета фокус  сам ол ет а  см е 
щается н а за д  и повышает  тем сам ым  продольную устойчи-

Р и с. 29, Смешанное обтекание 
профиля

Р п с. 30. Схема сверхзвуко
вого обтекания профиля



вость самолета .  Об а  эти ф ак т о р а  вместе  резко сн и ж аю т  п р о 
дольную упр авляемос ть  самолета  на  сверхзвуковых ско ро
стях. Д л я  получения  при емлемых  х ар ак тер и сти к  у п р а в л я е 
мости в продольном д виж ени и на сверхзвуковых са мо лет ах  
используется  цельноповоротное горизонтальное  оперение — 
у пр ием лем ый стабилизатор.

Г и п е р з в у к о в а я  о б л а е т  ь. О х в а т ы в а е т  большие 
сверхзвуковые скорости полета,  соответствующие числам 
М  > 4  — 5. С увеличением числа  М  у м ен ьш ается  угол н а 
клона  головного скачка .  Д л я  тонкого тела  при М  =  5 угол 
на кло на  равен — 12°, а при М  = 1 0  — всего 5,7°, т. е. скачок  
уплотнения п р и б л и ж аетс я  к поверхности тела ,  и при б о ль 
ших числах  М  он становится  почти п а р а л л е л ь н ы м  н а п р а в л е 
нию движе ни я.  Эго приводит  к слож но му вза имодействию 
скачка  с пограничным слоем, в резу льт ат е  чего сильно у в е 
личивается  темп ер атура  в пограничном слое и измен яются  
физические  и химические свойства воздуха  вблизи поверх но 
сти тела  — диссоциация молекул на атомы, ион изация  а то 
марного кислорода  и азота.

И онизир ованн ый воздух химически активен,  что м ож ет  
вызв ать  быстрое  окисление  и разр уш ен ие  обшивки самолета ,  
если не предусмотреть  специальных мер защиты.

5. АЭ РОД ИНАМИЧЕСКИЙ н а г р е в

11а око лозвуковых и сверхзвуковых скоростях  полета  н а 
грев воздуха  в ск ачка х  уплотнения,  а т а к ж е  внутреннее  т р е 
ние в пограничном слое приводят  к нагреву  обшивки и всех 
частей конструкции самолета .  Это с ни ж ает  прочность и ж е с т 
кость конструкции,  з а тру дн яе т  работу  э к и п а ж а  и об ор удо 
вания.  При больших сверхзвуковых скоростях  полета а э р о д и 
намический нагрев самолета  настолько  велик,  что приходится 
от ка зы ватьс я  от тради ци онн ых конструкционных ма тер и алов  
(алюминиевые,  магниевые сплавы)  и переходить  на  более 
прочные и теплостойкие (титановые сплавы,  не р ж ав е ю щ и е  
стали,  композиционные м а те р и а лы  и др. ) .

На рис. 31 п о к аза на  пр и ме рн ая  зависимость  темпе ратуры 
обшивки самолета  от числа М  полета.

П овышени е прочности конструкции в условиях а э р о д и н а 
мического нагрева  мо жн о обеспечить применением т е п л о 
стойких покрытий,  те плоизоляцией пли специальной систе
мой о х л а ж д е н и я  элементов конструкции с использованием 
топлива  и о х л а ж д а ю щ и х  жидкостей,
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P n c. 31. Диаграмма аэродинамического нагрева 
обшивки самолета

Д л я  обеспечения  нор мальн ых  условий работ ы э к и п а ж а  и 
оборудовани я  на сверхзвуковых скоростях  полета п р ед у см ат 
ривается  теплоизо ля ция  кабин,  отсеков оборудования ,  а т а к 
ж е  ох л а ж д е н и е  под аваемого  в них воздуха  с помощью в ы со
ко эффекти вн ых  систем кондиционирования .

Таким образом,  мы рассмотрели основные пол ож ен ия  те о
рии полета на дозвуко вых и сверхзвуковых скоростях  полета.  
Подробное  изучение  законов  аэро дин ам и ки  будет из лагаться  
в спецкурсах.
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