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ЗАНЯТИЕ Л I
п Общие сведения о взлетно-посадочных устройствах 

летательных аппаратов"
Учебное время - 2  ч.

Лель занятия- Ознакомить студентов с на значением,принципиальными 
схемами и работой взлётно-посадочных устройств 
летательных аппаратов.

Место проведения- специализированная аудитория.
Материальное обеспечение

- " По ли люк с "
- слайды

СРГАНИЗАВДОННО-МЕТОДИЧЕСКИЕ УКАЗАН#.
{Лекция читается е з в о д у  на одном двухчасовом занятии. При приготов- 
ке к занятию проверить соответствие посадочных мест, наличие и 
работоспособность ТОО. Кроме того, необходимо подготовить стенды 
и схемы, которы будут использоваться на лекции.

В начале занятия преподаватель принимает доклад дежурного 
|го учебному взводу о готовности к занятию, проводит перекличку, 
контролирует выдачу рабочих тетрадей. Объявляет тему занятия, 
основные вопросы, которые будут рассмотрены на занятии.

При составлении индивидуального плана проведения занятия 
Гчебное время распределяется следующим образом:

- вводная часть - 15 мин.
- основная часть - 70 мин,
- заключительная часть - 5 мин.

Вводная часть включает рапорт дежурного, перекличку, объв- 
ление темы занятия, выдачу рабочих тетрадей и контрольный опрос.

УЧЕБНЫЕ ВОПРОСЕ:
1. На значение,классификация, требования предъявляемые к взлетно-по

садочным устройствам.
2. Устройства увеличивающие несущую способность крыла: типы, прин

ципы работы.
|3. Шасси летательных аппаратов. Компоновочные схемы. Основные 

элементы шасси.
4. Принпип действия аммортизаторов, различные типы аммортизаторов. 

Диаграмма работы аммортизаторов.



3.1. Вопрос'-: Назначение, классификация и требования
пред"являемые к ВПУ.

Назначение: Элементыконструкции самолёта, предназначенные 
для обеспечения его взлета и посадки, называются взлётно- 
посадочными устройствами.
Классификация: При взлёте и посадке осуществляется постепен
ная смена опорных сред самолёта(земли на воздух при взлёте 
и воздуха на землю при посадке ) с одновре- енным изменением 
скорости движения . В соответствии с этим взлётно-посадочные 
устройства подразделяются на шасси и устройства, способству
ющие либо уменьшению взлётной и посадочной скорости, либо 
более быстрому изменению скорости движения при разбеге и про 
беге.

К этим устройствам относятся:
1. Механизация крыла
2 . ускорители скорости разбега (стартовые ускорители )
3. тормозные устройства
4. шасси

3.1.1. Требования пред"являемые к механизации крыла. 
Назначение механизации крыла - уменьшение длины разбега и 
пробега.

При взлёте и посадке под"ёмная сила крыла \ при
мерно равна весу самолётаG .

При этом условии можно определить минимальную ско
рость полёта, соответствующую максимальному значениюv - 4  1

Vm,n '  {>
Для уменьшения длины разбега, и пробега самолёта

при взлёте и посадке стараются обеспечить минимальное значе
ние взлётной и посадочной скоростей. Уменьшить эти скорости 
за счёт увеличения площади Q  невозможно, т .к . для уменьше
ния веса и сопротивления самолёта стремятся площадь крыла 
делать как можно меньше. Поэтому как видно из формулы, для 
уменьшения взлётно-посадочных скоростей необходимо увеличить 

крыла. Для у в е л и ч е н и я используют механизацию крыла и 
управление пограничным слоем. Кроме общих требований к меха
низации крыла пред"яЕляются следующие специфические требоьа-



- незначительное увеличение угла атаки, которое трудно реа
лизовывается на практике;

- малое изменение продольного момента, нарушающего баланси
ровку самолёта.

3.1.2. Требования предъявляемые к стартовым ускорителям. 
Назначение стартовых ускорителей- уменьшение длины разбега.

При большой тяговооруженности самолет быстрее и на 
меньшем пути разгоняется до скорости отрыва. Значительное 
уменьшение длины разбега и взлетной дистанции можно получить 
с помощью стартовых ускорителей. Увеличение тяговооруженности 
до 1,0  к больше позволяет создать самолеты с очень коротким 
разбегом и даже с вертикальным взлетом.

Поскольку стартовые ускориткли создают дополнительную 
тягу на короткое время, то после их ивполъзования они должны 
быть сброшены с самолета.
3.1.3. Требования предпяв'ляемыс к тормозным устройствам. 
Назначение тормозных устройств- уменьшение длины пробега.

Поскольку: , У (2
^ ■ В Д Г

\J »
где:д:А7ос " - аэродинамическое качество самолета при(Упос приземлении,
то из формулы видно, что для уменьшения длины пробега нужно 
увеличивать кроме всег,о прочего, силу сопротивления б?кос .
Эту задачу выполняют интерцепторы,воздушные тормоза (тормоз
ные щитки) и тормозные парашюты. Их комплексное применение 
позволяет сократить длину пробега в 1,5-2,0 раза.

Применение тормозного парашюта позволяет сократить 
длину пробега на 30-401.

Значительно сократить длину пробега ( на 25-301) уда
ется с помощью реверса - изменения направления тяги двигате
ля.

З .Г .4 . Требования предъявляемые к шасси.
Назначение шасси является- обеспечение разбега и пробега 
самолета при валете и посадке и передвижения его по аэродро
му J

К шасси пред"являетс£ ряд требований, шасси должно 
быть легким и компактным. Оно должно обеспечить самолету:



- хррошую маневренность при рулении1!
- устойчивость движения по аэродрому;
- достаточную проходимость по грунту (искуственному покры

тию) ;
шасси должно иметь!

- амортизационные устройства для гоглащения и рассеивания |! 
кинетических энергий ударных нагрузок при посадке и дви* у, 
жении по неровной поверхности аэродрома;

- тормоза для поглащения и рассеивания кинетической энергии 
поступательного движения.

3.2.130прос: Устройства, увеличивающие несущие способности 
крыла, типы, принцип работы.

Устройства, служащие для увеличения несущих способностей 
крыла, называются механизацией крыла.

Одним из важных тактике-технических требований, 
предъявляемых к самолетам, является наличие возможно мень
ших посадочных и взлетных скоростей, что важно для обеспе
чения безопасности при взлете и посадке, сокращение длины 
разбега и пробега.

Из аэродинамики известно, что основными способами 
уменьшения величины минимальной (в&летно-посадочной скорос
ти) скорости полета самолета являются способы, позволяющие 
увеличить несущую способность крыла.

Различают три вида механизации крыла:
1. Аэродинамическая механизация крыла
2. Управление пограничным слоем ( струйная механизация кры

ла )
3. Комбинация двух первых видов
I .  Аэродинамическая механизация крыла.
Аэродинамическая механизация предназначена для увеличения 
кривизны профиля или изменения геометрии крыла.

Многочисленные типы аэродинамической механизации 
крыла можно разделить на следующие группы: простые защшлки 
подкрылки, носовые щитки, изменение угла стреловидности.
а/. Простой закрылок / РисЛ.а /располагается вдоль задней 
кромки крыла, не занятой элеронами. Пои отклонении закрылка 4 
вниз, увеличивается кривизна профиля. При этом увеличивается 
Су при постоянном угле атаки крыла. Прирост коэффициента
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I подпемной силы дС̂ > получается тем больше, чем угол отклонен-ия 
закрылка (§3 . Наибольшее значение дСу достигает при 

I Но при увеличении^ увеличивается и сопротивление крыла, поэто- 
| му<53 используют при посадке, а при взлете для получения наиме
ньшей длины разбега уменьшают до 15-25°„

Максимальный получаемый при закрылке идругих видах 
механизации, зависит от профиля крыла:и формы крыла в плане.
Чем меньше относительная толщина крыла и чем больше его стрело- 

; видность, тем меньше . Поэтому при данном типе механизации 
у современных тонких и стреловидных крыльев/^,*,меньше, чем у 
толстых нестреловидных.

Механизацию крыла (закрылки и подкрылки) не удается раз- 
I мещатъ вдоль всего размаха крыла, немеханизированными остаются 
; участки крыла, занятые элеронами, фюзеляжем, двигателем и други 
, ми устройствами, расположенными на крыле. Прирост коэффициента 
| под"емной силы 4^ всего крыла зависит лишь от площади его мвха- 
| низированной части, 
б./ Подкрылки / Рис. 1.6,в/

Простой щиток / Рис. 1,6/ отклоняется вниз, поворачиваясь 
'вокруг неподвижной оси А. Этот простейший вид механизации соз- 
’дает увеличение давления под крылом и.разряжение над крылом, . 
т .к . струя Б-В ускоряется, стремясь в область разряжения за кры- 

!лом.
Щиток Ц,А.Г.И, /Рис. 1,в/ не только отклоняется вниз, но 

его передняя точка, кроме того, смещается назад и вниз. При по
садке она занимает положение I . a .  При взлете 1.г.

|в./ Отклоняющийся носок /Рис. 1.г/ отклоняется вниз при увели- 
;чении угла атаки и обеспечивает плавный вход струи на носок кры- 
;ла, предотвращая срыв потока с передней кромки крыла. Применяют 
[отклоняющиеся носки при тонких остроносых профилях, у которыхI "
[срыв потока начинается при малых углах атаки. Отклоняющийся но- | 
сок обычно применяют вместе с другими видами механизации, нап

ример с закрылками.
г./  Изменение угла стреловидности крыла / РисЛ.д/ Для полета 
:на сверхзвуковых и трансзвуковых скоростях нужна большая стрело» 
видность крыла. Но придание крылу стреловидности ухудшает его 
несущие свойства и кроме того, из-за стреловидности крыла, зад-, 
ней кромки его, резко снижается эффективность обычных средств



механизации на малых скоростях. На дозвуковых скоростях, при 
взлете и посадке выгоднее прямое крыло. Это обстоятельство про
диктовало необходимость создания самолетов с крылом изменяемой 
геометрии ( с изменяемым углом стреловидности крыла).
2. Управление пограничным слоем. ( У.П.С.)

У. П. С. позволяет обеспечить безотрывное обтекание про
филя крыла ( а следовательно и увеличен и е^**.) до больших углов 
атаки за счет увеличения кинетической энергии частичек воздуха 
в зоне срыва. Срыв пограничного слоя приводит к уменьшению полц 
емиой силы и увеличению сопротивления крыла. Этих нежелательных 
последствий можно избежать, применяя У.П.С. В настоящее время 
используют два основных способа У. П. С. -сдув и отсос погранич
ного слоя. Сдув и ®тсос пограничного слоя реализуется с помощью 
струйной механизации.
а)с Сдув пограничного слоя осуществляют с участков крыла, на 
которых он находится в предсрывном состоянии. Рис. 2. /а ,б ,в ./ . 
Направляя струи воздуха I  из отверстий или щелей 2 / рис.2.а,б/, 
мы добавляем кинетическую энергию в заторможенный пограничный 
с л о й . При этом отрыв пограничного слоя или не происходит, или 
место отрыва перемещается ближе к задней кромке крыла.
Струйный закрылок / Рис. 2. в./- вид струйноймеханизации крыла 
при которой из задней кромки крыла истекает вниз под углом к 
хорде струя пелена воздуха. Струя при этом работает аналогично 
твердому закрылку, она как бы увеличивает ширину крыла (ее хор
ду), над струей появляется разряжение, а под ней повышение дав
ления . кроме того струя увеличивает кинетическую энергию пог
раничного слоя. В результате создается дополнительная под"емная 
сила. Прирост коэффициента подпемной силы получается значитель
ным. Однако этот вид механизации не получил распространения из- 
-за существенного увеличения веса крыла в связи с наличием вдоль 
задней кромки крыла канала с высоким давлением воздуха (газа).

При сдуве от вспомогательного источника - от компрес
сора В.Р.Д ., вспомогательного Т.Р.Д. или насоса с электрическим 
приводом. Воздух по трубам поступает в крыло и выдувается через 
специальные сопла на закрылок и переднюю часть профиля крыла.

Наиболее рационально применять сдув потока на откло
ненных закрылках. В этом случае из канала через щель подается 
струя в о з д у х а  е л и  газа, уменьшая срыв потока. В результате уве-'



личивается под"емная сила, кроме того, выходящая струя воздуха 
как бы увеличивает на некоторую величину хорду крыла, это так- 
жв является причиной роста под” емной силы. Эффект сдува тем 
больше, чем больше расход и скорость воздуха, подаваемого на. 
сдув.
б). Отсос пограничного слоя осуществляется всасыванием внутрь 
крыла нижней заторможенной части слоя / Рис. 2.г./ в области 
находящейся в предсрывном состоянии.
3. Ктретъей группе механизации ктшла относятся такие устройства 

которые обеспечивают приращени  ̂ i ,1л, ошпии силы о дно вт) емеино за | 
счет увеличения кинетичеекойэнергии частичек воздуха в зоне 
срыва. К этому виду механизации относятся: щелевой закрылок, 
выдвижной закрылок, многощелевой закрылок, щелевой предкрылок 
/ РЖ  . 3 /. В отличии от струйной механизации увеличение кине
тической энергии частичек воздуха в зоне срыва, происходит не 
за счет постороннего источника давления,а за счет перепуска уп
лотненного воздуха под крылом через щели в зону над крылом.
а ). Щелевой закрылок /Рис.ЗД/при отклонении образует щель, че

рез которую протекает струя воздуха, уменьшающая интенсивность 
срыва потока. Поэтому этот закрылок может иметь больший чем 
у простого-; закрылка. :ог
б ). Выдвижной закрылок / Рис.36/ выдвигается из-под рыла, 

образуя щель, увеличивая кривизну профиля и площадь крыла. Это 
вызывает еще большее приращение , чем у предыдущих видов 
закрылков.
в ). Много щелевой закрылок ( двух-, трехщелево то1 /Рис. Зв/ выд

вигается из-подкрыла, образуя специально профилированные щели. 
Воздух из зоны под крылом перетекает через щели в зону срыва. 
Проходя через эти щаши воздух увеличивает свою скорость (кине
тическую энергию), сообщает ее пограничному слою и предотвраща
ет срыв потока.
г ) .  Щелевой неедкгыдоь//Рис./г/ располагается на передней кром

ке крыла. Их делают или неподвижными, или автоматически отходя
щими от крыла вследствни разряжения, которое пиявляется над ни
ми при большом угле атаки. При открытом предкрылке струя возду
ха проходящая через щель увеличивает скорость воздуха на верх
ней поверхности крыла. Это на малых углах атаки предотвращает 
срыв потока m e  уыеЕ5®ает йнт.енсиЕностъ срыва на больших углах.
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Из всех распространенных видов механизации крыла на Миг-23 
имеется:
1. отклоняемые носки
2 . простой закрыло$

3.3.1. Шасси Д. А, Компоновочные схемы шасси. Основные элемен
ты шасси , типы, принцип работы.

Компоновка шасси определяется количеством опор и распо
ложением их относительно центра тяжести самолета. Каждая опора 
может иметь несколько колес и даже несколько стоек. Определя
ющим при выборе той или иной схемы шасси является устойчивость 
движения самолета на земле. Компановка шасси оказывает также 
влияние на удобство уборки шасси и на его вес.

По типу и характера расположения опор различают:
- трехопорное шасси с хвостовой опорой / Рис. Ч/ , где основная 

нагрузка приходится на две главные опоры, расположенные впе
реди центра тяжести самолета.

- трёхопорное шасси с передней (носовой) ошрой (Рис.5), где 
основная нагрузка также приходится на две главные опоры, 
расположение позади центра тяжести самолёта.

- двухопорная или велосипедное шасси (p ic .б), где всю нагруз- j 
ку воспринимают опоры, расположенные под фюзеляжем , впереди 
и позади центра тяжести самолёта.

3 .1.3.1.
Трехопорное шасси с хвостовой ошрой применялось в 

основном на винтомоторных малоскоростных самолетах. Ограни
ченное применение данной схемы вызваны следующими существен
ными недостатками:
- при энергичном торможении возможны капотирование самолета.
- при случайном развороте самолета (рис.7) боковые силы 

трения Tj и создают разворачивающий (дестабилизирую - 
щей) момент д̂ейст ^(Tj+Tg)-'^ т.е. устойчивость самолета 
в путевом направлении недостожочна.Для создания восстонав- 
ливающего момента Mg = колесо хвостовой опоры необ- j, 
ходимо застопорить,но это вызывает увиличение нагрузок на 
хвостовую опору.

- невозможность применения для самолетов с реактивными двига
телями из-за наличия большого - стояночного угла и разруше
ния струёй газа взлетно-посадочной полосы .  _______
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- при скоростной посадке при ударе в основные стой
ки может произойти взмывание самолета.
3.1.3.2.

Трехопорное шасси с передней опорой получило наи
большее распространение на современных самолетах.Преимуществе 
схемы:отеуьствие опасности капотирования через переднюю столку, 
при энергичном торможении самолет устойчив и в путевом направ
лении (рис.8) .  При случайном развороте боковые силы трения и 
Гр стремятся Еернуть самолет в первоначальное положение.Сто го
рение передней опоры могло бы привести при этом к появлению на 
ней боковых сил трения и созданию разворачивающего (дестабили
зирующего) момента .Поэтому переднюю опору делают свободно 
ориентирующейся.Н недостаткам схемы относятся:большой вес шасси 
и возможность зарывания переднего колеса при движении по мяг
кому грунту.

3.1.3 .3.
Велосипедное шасси может применяться для самолетов 

с тонким стреловидным крылом где убрать главные опоры в крыло, 
не нарушив его аэродинамики,практически трудно.Для обеспечения 
достаточной поперечной устойчивости при движении самолета по 
земле с малыми скоростями и на стоянке устанавливают специаль
ные подкрыльевые опори.

Распределение нагрузки между основными опорами иног
да делают почти равными.Вес велосипедного шасси получается мень
ше, чем вес шасси с носовой опорой.

3.1.3.4.
Основные параметры шасси.

Схемы шасси характеризуются геометрическими параметрами.Ст ве
личины этих параметров зависит устойчивость и управляемость 
самолета при движении по земле,а также распределения нагрузок 
между опорами.

Основными параметрами трехопорной схемы шасси с носо
вым колесом (рис.9) являются :
-база шасси"в" ,которая делается обычно равной 0,3-0,35 длины 

Фюзеляжа;при малой базе происходит продольное раскачивание 
самолета;большая база утяжеляет конструкцию , так как удли
няется носовая часть самолета и смещаются назад главные 
стойки шасси. *

- выкос основных стоек шасси "е" .которая для большинства само
летов делает равны’1 С, 1-0,2 величины базы шасси ,кри этом на 
переднюю стойку приходится 10-2^0 веса самолета ,что нозво - 
яяет достаточно легко оторвать пеоедн-Е стойку от 33L3F

- / 4 -
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при взлете самолета.
- угол выноса^- основных стоек ,которрнй должен быть боль

ше посадочного угла самолета ; 'то необходимо для то-'  по с .
го, чтобы при посадке самолета его центр тяжести не оказал
ся сзади точки касания земли основными колесами; таким об
разом обеспечивается возможность самолета вернуться в сто
яночное положение из посадочного, если самолет хвостовой 
частью касается земли.

- ширина колеи "В",которая для обеспечения поперечной устой
чивости самолета при движении его по земле равна 0,15-0,25 
размаха крыла
Шасси включает в себя;

- элементы,непосредственно соприкасающееся с грунтом-колесз, 
лыжи.

- элементы, передающее нагрузки от колес (лыж) планера само
лета-стойки

- тормозные устройства
- амортизационное устройство
- механизм уборки и выпуска шасси

Краткая характеристика элементов шасси 
Т. Авиационное колесо '’рис.ТО) сотоит из барабана 2,пнев

матика 4 и тормоза б. Тормоза в колесе может и не быть. Не тор
мозные колеса используются на передних и подкрыльевых стойках. 
1 ля контроля допустимой величины износа на болымнстве покры- 
_ек выполнены контрольные углубления.Если одно контрольное уг
лубление в результате износа исчезает эксплуатация покрышки 
запрещается.

При нагружении колеса радиальной нагрузкой Рр. пневма- 
тнк деформируется на некоторую величину а  .Сувеличением на
грузки обжатие пневматик возврастаст.По рис.I I  представлена 
зависимость обжатия колеса от величины нагрузки.Обжатие пнев
матика & }f при котром .происходит соприкосновение его 
внутренних стенок,называется максимально допустимым обжатием. 
Большая деформация пневматика в эксплуатации недопустима из- 
за возможности его разрушения .Нагрузка Рм ,колеса соответ
ствующая максимально допустимому обжатию §■ м называется 
мак сима ль но до riyc т имо й.

Гри ббжатим пневматика, давление газа в нем практически 
:снается постоянным.Заштрихованная площадь под кривой 
характеризует •энергию .которую пневматик поглощает при обжатии

2. Тормоза колес служат для торможения колес,кроме тэго, 
: п  обеспечивают маневрирование при рулении.Наибольшее распрос 
хранение получили два типа кенстюукпии тою1'©зов;

- / 6 -
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I' 5-НКЙ И ДИСКОВЫЙ. Pue.iZ'
1зг : мат расторможения служит для предотвращения юза колеса.

для сокращения длины пробега при посадке летчик стре
мится создать наибольший тормозной момент колеса.При этом 
влет  оказаться,что момент тормоза будет больше момент сил 
трения колеса о грунт к колесо начнет проскальзывать отно
сительно поверхности аэродрома,т.е. появиться юз. Юз колеса 
т: твердому грунту или бетону ,даже если он кратковременный , 
приводит к разрушению пневматика.

Автомат обычно состоит из инерционного датчика,закреп
ленного на тормозном диске колеса,и электромагнитного клапа
на,которой по сигналу датчика уменьшает давление в тормозах.

Принцип работы инерционного датчика (рис.13)заключается 
в следующем.Шестерня 7 валика б датчика входит в зацепление 
с шестерней колеса.Вращение колеса вызывает вращение валика б 
з направлении стрелки указанной на рисунке.Впазу валика на
ходится толкатель 4,которая вращает маховик 5.Если вращение 
колеса резко замедляется ,маховик 5 за счет сил инерции об
гоняет валик б.Поворот маховика относительно валика сопровож
дается скольжением толкателя по наклонным пазам маховика и 
перемещает его вдоль оси валика.Перемещение толкателя вызывает 
поворот качалки 2 и замыкание микровыключателя I,который по
сылает импульс тока в электромагнитный клапан.При уменьшении 
инерционных сил толкатель 4 под действием пружины Звовращает- 
ся в исходное положение.Таким образом,работа инерционного 
датчика заключается в последовательных включениях и выключе
ниях электромагнитного клапана торможения

Конструкция и работа амортизатора разного типа.
Диаграмма работы амортизатора.

Авиационное колесо обладает одним неприятным свойством: 
его пневматик хорошо поглощает инергию удара,но практически 
не рассеивает ее,а возвращает обратно самолету при уменьшении 
нагрузки. Это приводит к то му, что самолет , имеющий в качестве 
амортизирующих устройств одни авиационные колеса,склонен к 
незатухающим колебаниям (прыжкам).

В настоящее время на самолетах применяются ,как правило, 
житкостно-газовые амортизаторы,у которых упругим элементом 
яьляется газ (обычно азот,как взрывобезопасный),а рассеиваю
щим элементом -жидкость (чаще АМГ-1СПи трущиеся детали.
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При высоких температурах,возникающих в амортизаторе 
при его сжатии,взрывоопасно.Поэтому амортизаторы заряжают 
азотом.

Амортизатор представляет собой цилиндр 3 со штоком 9 
"рис.14).Шток опирается на буксы 4и8 .Букса 4 перемещается 
со штоком ,а букса 8 неподвижна в нижней части цилиндра. 
Уплотнение между цилиндрами к штоком осуществляется с помо
щью маслостойких манжет 7 и распорных колец 6.Для лучщей ра
боты уплотнения трущиеся поверхности (внутренняя поверхность 
цилиндра и внешняя поверхность штока)полируются.Появление на 
этих 'поверхностях рисок или царапин может быстро вывести 
уплотнение из строя.

Внутри цилиндра устанавливается плунжир I  с отвер
стиями для торможения жидкости.Для увеличения сопротивления 
жидкости при распримлении амортизатора (на обратном ходе) 
в запоршневом пространстве установлен обратный клапан 5 
(обратные клапаны могут быть и в плунжере).Клапан при рас
прямлении амортизатора уменьшает отверстие для прохода 
жидкости и тем самым сильнее тормозит жидкость,что приво - 
дит к лучшему расеиванию энергии .

В амортизатор через штуцер 2 заливают жидкость, а 
затем заряжают азотом до давления 20-100 кг/см^.При ударе 
колеса о землю шток 9 движется вверх и азот в полости А 
сжимается в результате уменьшения: занимаемого им объема .
На сжатие азота затрачивается работа .которая аккумулирует
ся и расходуется затем на возвращение амортизатора в исход
ное положение (при обратном ходе).

Работа амортизатора.
При прямом ходе штока 9 с буксой 4 объм кольцевого 

пространства С увеличивается и часть жидкости .вытесняемой 
из полости В через отверстие в плунжере и буксе,отжимая об
ратный клапан 5 .перетекает в полость С.На вытеснение жидкости 
из полости В в полость С тратится работа ,котра£ преобра' - 
зуется в тепло.Кроме того .затрачивается работа на преодо
ление сил треттия манжет и буксы .котрая тоже преобразуется 
р тепло и расеивается в окружающую среду.Таким образен',энер
гия удара при прямом ходе затрачивается на сжатие азота, 
преодоление гидравлических сопротивлений,возникающих при 
перетекании жидкости,к на преодоление сил тления между 
подвижными частями амортизатора.Когда энергия,затраченная 
"ри прямом ходе амортизатора,станет равно? энергии удала, 
нтск остановится
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При обратной ходе шток под давлением газа,сжатого в 
полости А,идет вниз,а жидкость из кольцевой полости С 
начинает перетекать в полость В.Пои этом обратный клапан 5 
прижигается к буксе 4 и перекрывает все отверстия,через ко
торое протекала жидкость при прямом ходе,оставляя для про
тока жидкости только малые отверстия в самом клапане.На вы
теснение жидкости из полости С затрачивается механическая 
работа,котрая преобразуется в тепловую энергию, и полностью 

•рассеивается.
Даграмма работы жидко с тно-газового амортизатора 

Диаграммой работы амортизатора называется зависимость 
силы £1%, действующей на шток амортизатора,от хода шшока S . 
Усилие,необходимое для обжатия амортизатора (на прямом ходе), 
равно сумме усилий,идущих на преодоление сопротивления газа 
Qr  . жидко сти и сил трения (рис . tS  )

G  А ~ G r f- 2- Qrp 
При распрямлении амортизатора-обратном ходе (оис. IS  )  шток 
движется за счет усилия газа Ц .Часть этого усилия затачи
вается на преодоление гидравлического сопротивления жидкости. 

Усилие от сопротивления газа:
Pr -Pr F

Рг- давление газа
f  - площадь шперечного сечения 4тока 

Усилие от сопротивления жидкости: 
п  - ду l /Z

Площадь диаграммы 0-6-7-8-4-0 соответствуют той работе, 
которую еоспринял амортизатор на прямом ходе.

Площадь петли диаграммы I^-6-7-P-I0-II-I< соответствует 
юа боте, рассеяно я силами жидкости и трения на прямо" и обратно* 
ходе,т.е. энергии,превращенной в тепло.Величина е-.-> зависит 
от площади отверстий,через которые проталкивается жидкость.

Площадь диаграммы 0-I2-II-I0-4-0 соответствует энергии, 
возвращенной самолету и расходуемой на его подпрыгивание.
Чем больше площадь петли диаграммы I2-6-7-8-I0-II-T2, тем 
меньше площадь диаграммы 0- I2- I I-10-4-0 и тем быстрее прек
ратятся вертикальные колебания самолета после удара .Однако 
величина площади петли диаграммы лимитируется ограничением 
времени полного срабатывания амортизатора ( 0 ,8 -1  о .) ,т .е . 
временем,обеспечивающем подготовку а”ортизатора к повторно
му удеру.



e yj.
-23 -

fL  JS’ A  ha/47 а мт р/)5а/г?й/ жидко cm но -газооого
о  н а р т  и з о  mo/j/j т



In д ко с тннй аморти затор.Ко нетр укпия.
В этом амортизаторе используются упругие свойства жидкости* 

Начальное давление в нем р ** 3000-4000 кг/m,?' .Жидкостный аморти
затор (рис.15)состоит из цилиндра I,поршня 4 с уплотнением 3 ,коли
нкованного отвертия 7,обратного клапана 2,штока 5 ,уплотнения б 
лтока и зарядного штупера 8 .Наиболее сложным узлом является уплот
нение 6 штока,которое должно обеспечить надежную гермитизацию и 
легкость хода .

Работа : при отсутствии внешней нагрузки поршень со штоком 
находится в крайнем нижнем положении,т.к. при равных давлениях 
жидкости в верхней и нижней камерах усилие сверху будет больше, 
чем снизу,на величину у^^где F  :т,т  - площадь штока.Таким образом, 
диаграмма работы такого амортизатора анологично диаграмме жидкост
но-газового амортизатора ,но при той же работоспособности он имеет 
меньшие габариты.

При прямом ходе амортизатора работа затюачиватся на сжатие 
жидкости и проталкивание ее через калиброванное отверстие 7 и об
ратный клапан 2 , при обратном ходе жидкость проталкивается только 
через калиброванное отверстие 7.

На диаграмме работы (рис.17а,б) :
- кривая ачм-б- политропа сжатия и расширения жидкости при прямом 

:: обратном ходе;
- площадь а-/«-б-е-о-а- работа, затраченная на сжатие жидкости при 

прямом ходе амортизатора;она аккумулируется и возвращается на 
распрямление амортизатора и "подбрасывание"самолета

- площадь а-л-6 -М-а- работа,затраченная на проталкивание жидкости 
через калиброванное отверстие 7к обратный клапан 2при прямом хо
де амортизатора; это работа превращается в тепло и рассеивается

- площадь а- -б-к-а- работа,затраченная на проталкивание жидкости 
только через калиброванное отверстие 7,так как обратный клапан 
закрыт;в результате работа,превращенная в тепло , пои обратном 
ходе больше,чем при прямом

- площадь а-/?~б-к-а- вся работа,превращенная в тепло при прямом 
ходе,т.е. гистерезис амортизатора

-- площадь а-к-б-е-о-а- работа жидкости, возвращаемая на "подбрасы- 
вание"самолета и преодоление трения в уплотнениях амортизатор®

Устройства,уменьшающие нагрузки при передвижении са
молета по неровной поверхности аэродрома.

При движении самолета по неровной поверхности амортизация 
пассж, расчитанная на поглощение работы при приземлении может 
оказаться недостаточной и элементы самолета будут подвержены зна- 
ч i t ельним пепегоузкам. При переезде самолета на большой скорости



через неровности грунта скорость обжатия амортизатора может 
достигать более десятка метров в секунду.Увеличение скорости 
тока увеличивает силу со протравления жидкости я , а следова
тельно увеличивает усилие,действующая на шток ,

Для уменьшения усилий к применяют следующие конструк
тивные меры:
- в амортизато рах предусматривают устройства,которые при ма

лых обжатиях увеличивают проток жидкости в начале хода прлун- 
жера.К таким устройствам относятся профилированная игла
(рис.18а), плунжер с проточками (рис.186)

- в плунжере амортизатора устанавливают предохранительный 
клапан , который при определённом давлении обеспечивает про
ток жидкости

—Применяют двухкамерные амортизаторы (рис. 19)? в этих аморти
заторах вторая газовая камера-изолирована от газовой ка
меры Aj и рабочей жидкости;начальное давление азота в камере 
Ау значительно ниже чем в камере !£. При резком возрастании 
нагрузки на колесо во второй газовой камере сразу начинается 
сжатие, снижающее усилия, передаваемые на конструкцию самолё
та .

Типы стоек шасси 
Все амортизационные стойки в зависимости 6ч характера креп

ления амортизатора можно разделить на два типа: телескопичес
кие стойки и стойки с рычажной подвеской колёс.

В телескопических стойках (рис.20а) колёса крепятся него* 
средственно к штоку 3 амортизатора. Для передачи крутящего 
момента со стороны колёс на- цилиндр I  амортизатора имеется 
специальное устройство- двухзвенник 2 . Такая стойка отлича
ется малым весом и простой конструкцией. Но она способна 
амортизировать удары только в направлении оси амортизатора. 
Поэтому такие стойки, как правило, расчитываются на эксплу
атацию с бетонированных голос. •

У стойки с рычажной подвескрй колёс (рис.206) ось колёс 
крепится к стойке 5через подвижный элемент- рычаг 4. Широ
кое распостранение получили два вида стоек о рычажной под

веской: с внешним креплением амортизатора ‘.(рис. 206) и с 
внутренним амортизатором (рис.20в)^'
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Заключительная часть.

На лекции рассмотрении вопросы на значения,состава взлётно- 
посадочных устройств самолёта,требования,предъявляемые к ним, 
их классификация,принципиальные схемы взлётно-посадочных устройств 
принципы действия их основных частей.

Вопросы контроля.

1. Что называется взлётно-посадочными устройствами?
2. Пути уменьшения пробега самолёта по взлётно-посадочной 

полосе?
3. Типы шасси.
4. Диаграмма работы жидкостно-газового амортизатора.

Задание на самоподготовку.

Повторить назначение, классификацию шасси. Работу 
жидкостно-газового амортизатора по учебнику "Основы конст
рукции самолёта" под редакцией К.Д. Туркина, стр.125-129,
I 45-151.

Подведение итогов занятия.

Преподаватель отмечает:
1. Готовность аудитории.
2. Дисциплину на занятии.
3. Выполнение уставных требований.
4. Выполнение правил режима секретности.
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