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Лекция №1
Тема: «Общие сведения, история развития воздушных судов».
§ 1. Краткий историко-технический очерк развития самолетов.
§ 2. Структурная схема самолета 
§ 3. Летательный аппарат – главный элемент авиационного и ракетно-космического комплекса.
§ 4. Конструкционные материалы.

Цель занятия: Лекции составляют основу теоретического обучения и должны давать систематизированные основы научных знаний по дисциплине, раскрывать состояние и перспективы развития соответствующей области науки и техники, концентрировать внимание обучающихся на наиболее сложных и узловых вопросах, стимулировать их активную познавательную деятельность и способствовать формированию творческого мышления. Ведущим методом в лекции выступает устное изложение учебного материала, сопровождающееся демонстрацией видео- и кинофильмов, схем, плакатов, показом моделей, приборов и макетов, использованием электронно-вычислительной техники.
I. Вводная часть: Отобразить тему и учебные вопросы на доске, объявить цель, указать на актуальность данного занятия, довести порядок проведения занятия
II. Основная часть:
§ 1.  Краткий историко-технический очерк развития самолетов.

Полет на аппаратах легче воздуха называется воздухоплаванием, а на аппаратах тяжелее воздуха — авиацией (от латинского avis — птица). Человечество
[image: Первый свободный полёт воздушного шара, Розье и маркиз д Арланд 21 ноября 1783]с давних времён стремилось реализовать мечту о полёте. В VI веке в Китае был задокументирован полёт человека с использованием воздушного змея, в IX веке в Кордовском халифате был совершён первый управляемый полёт на дельтаплане, а в Европе в XV веке проекты летательных аппаратов разрабатывал Леонардо да Винчи — но ни один из них не был реализован на практике. Активно покорять воздух человечество начало в конце XVIII века, когда в Европе появились первые аэростаты — воздушные шары.
​Легче воздуха

Первый свободный полёт воздушного шара, Розье и маркиз д’Арланд 21 ноября 1783. 
В 1783 г. Жан-Франсуа Пилатр де Розье имаркиз д'Арланд впервые пролетели 8 км на воздушном шаре разработки братьев Монгольфье, наполненном горячим воздухом. После этого неуправляемые аэростаты, т. е. воздушные шары, которые перемещаются по воле ветра, не только стали популярным развлечением в Европе, но и успешно использовались в военных целях во время Гражданской войны в США и Франко-прусской войны в Европе. В XIX веке учёные сосредоточились на создании управляемого воздушного шара (дирижабля) — и в 1852 г. французЖиффар совершил первый полёт на дирижабле, оснащённом паровым двигателем. С появлением двигателя внутреннего сгорания дирижабли начали активно использоваться как для транспортного сообщения, так и в военных целях. Вершиной развития дирижаблей стали «цеппелины» — сигарообразные воздушные корабли с жёстким корпусом, внутри которого находились баллоны с водородом, обеспечивающим подъёмную силу. Благодаря им Германия вступила в Первую мировую войну с самым мощным воздухоплавательным флотом: цеппелины могли преодолеть расстояние в 2–4 тыс. км со скоростью до 90 км/ч и обрушить на врага тонны бомб. Период между двумя мировыми войнами стал «золотым веком» дирижаблей: гиганты, зачастую оборудованные роскошными каютами, ресторанами и прогулочными палубами, могли совершать трансконтинентальные перелёты и нести тонны грузов. Однако они обладали меньшей скоростью и низкой боевой эффективностью по сравнению с быстро развивающимися самолётами, что и привело к закату эры дирижаблей накануне Второй мировой войны. Ещё одной проблемой того времени было использование взрывоопасного водорода, что привело к ряду катастроф, включая катастрофу одного из крупнейших пассажирских дирижаблей «Гинденбург» в 1937 году. Современные аэростаты используют для создания подъёмной силы более безопасный гелий и применяются, в первую очередь, в развлекательных и научных целях.
Самолёты и вертолёты
[image: Орвилл в Китти Хоук с планером 1901 года, нос аппарата направлен вверх; он не имел хвоста]Основу строительства самолётов — аппаратов тяжелее воздуха, чья подъёмная сила создаётся за счёт набегающего на крыло потока воздуха — создали эксперименты с планерами на рубеже XIX–XX веков. Многие изобретатели того времени применяли различные конструктивные решения, чтобы достичь управляемого полёта, но общепризнанный успех пришёл к братьям Райт. Американцы Орвилл и Уилбер Райт сумели разрешить целый комплекс проблем, связанных с конструкцией планера, двигателя и механизмов управления самолётом, и 17 декабря 1903 г. в Северной Каролине совершили первый задокументированный полёт самолёта. Приблизительно в это же время, в 1907 году, в воздух поднялся и первый пилотируемый вертолёт, сконструированный Полем Корню.

Орвилл в Китти Хоук с планером 1901 года, нос аппарата направлен вверх; он не имел хвоста. Фото:Commons.wikimedia.org
Практически сразу самолёты начали оцениваться с точки зрения военного применения, а начавшаяся вскоре Первая мировая война дала мощный толчок развитию военной авиации. В конце 1914 г. Ролан Гарро совместил пулемёт с главной осью самолёта, что позволило эффективно вести огонь во время полёта, и вскоре над Европой развернулись первые воздушные бои. В 20–30 годы всё активнее применяется алюминий вместо дерева как основной материал корпуса, развиваются пилотажно-навигационные приборы, а также стремительно развиваются самолётные двигатели — вплоть до появления первых реактивных двигателей в 1930-ых годах. Вторая мировая война потребовала не только усовершенствования конструкций самолётов, но и методов их производства — к концу войны их производили десятками тысяч в год. Эта производственная база стала основой стремительного развития коммерческой авиации в послевоенный период.
Процесс развития самолетов обусловлен взаимодействием между непрерывно развивающимися наукой, производством и эксплуатацией самолетов, их взаимным влиянием. Росли скорости и дальности полетов, целевые нагрузки, менялись типы и улучшались характеристики двигателей, возрастали масса и разнообразие функции бортового оборудования, улучшались его характеристики, изменялись эксплуатационные свойства самолетов. Как уже известно, каждое из свойств самолета пропорционально массе вещества, затраченного на формирование данного свойства, а коэффициент пропорциональности отражает уровень развития науки и техники.
Период 1 (до 1903г.) характеризуется попытками многих исследователей построить аппарат тяжелее воздуха и на нем подняться в воздух. Истоки этой идеи уходят в глубь веков. Известно, что эту идею разрабатывал в средние века Леонардо да Винчи, затем уже в 18 столетии Ломоносов.
Период 2 (1903-1920 гг.) характеризуются господством эвристического подхода к созданию самолета на базе методов прямой и косвенной аналогии, что отразилось в видовом многообразии самолетов, отсутствии устойчивых значении относительных масс.
Период 2 - это период становления экспериментальной базы аэродинамической науки, накопления материалов о способах и методах конструирования и проектирования самолетов. Этот период связан с плодотворной деятельностью таких ученых, как Н.Е. Жуковский и его ученики С.А.Чаплыгин, В.Н.Ветчинкин, Б.Н.Юрьев, А.Н.Туплев и др., утвердивших приоритет русских ученых в разработке многих вопросов авиационной науки и техники.
Период 3 (1914-1935 гг.) определяет начало практического использования авиации в интересах удовлетворения потребностей общества. Это период дальнейшего развития экспериментальной аэродинамики, совершенствования двигателей, конструкции, разработки методов проектирования на базе пересчета коэффициентов или метода прототипов.
Период 4 ( 1930-1950 гг.) характеризуется борьбой за аэродинамическое совершенство самолета за увеличение мощностей моторов для роста скорости и высоты полета; созданием самолетов с заранее заданным свойствами, приданием, им свойств боевой живучести и надежности.
Период 5 (1945-1965 гг.) характеризуется развитием скоростных самолетов с ТРД; борьбой за уменьшение аэродинамического сопротивления и обеспечение устойчивости и управляемости при полете на больших околозвуковых скоростях; переходом к крыльям малых удлинении, треугольным и стреловидным с малой относительной толщиной, к фюзеляжам с увеличенным удлинением, к цельноповоротным стабилизаторам.
Период 6 (с 1960-х до настоящего времени ) характеризуется попытками аналитического решения задач оптимального проектирования и конструирования с широким использованием электронно-вычислительной техники при разработке и создании самолетов. 

Эра реактивной авиации
Первыми серийными коммерческим реактивным самолётами стали американский Avro C102 Jetliner (1949 г.) и британский De Havilland Comet (1951 г.), причём «Кометы» начали использоваться на коммерческих рейсах британской авиакомпании BOAC уже в 1952 г.
[image: Самолёт De Havilland Comet]
Самолёт De Havilland Comet. Фото: Commons.wikimedia.org
В 1956 году советский «Аэрофлот» стал первой авиакомпанией в мире, осуществлявшей регулярные перевозки на реактивных самолётах Ту-104. А с появлением Boeing 707 и  Boeing 747 коммерческие перевозки стали по-настоящему массовыми. В 1975 году «Аэрофлот» начал выполнять рейсы на Ту-144, первом сверхзвуковом пассажирском самолёте, а в 1976 году British Airways начали трансатлантические рейсы на сверхзвуковом самолёте «Конкорд». Впрочем, век сверхзвуковой пассажирской авиации оказался недолог и прекратился к началу XXI века. Широкое применение реактивные сверхзвуковые самолёты нашли в военной сфере — от истребителей до бомбардировщиков дальнего действия.
Ракеты и ракетопланы
Был ли Циолковский Остапом Бендером от науки?
Первые ракеты появились в III веке в Китае вместе с изобретением пороха. Первоначально они использовались для фейерверков и развлечений, но вскоре начали применяться и в военном деле. В Европу ракеты попали благодаря походам монголов в XIII веке. В XIX веке активно применялась ракетная артиллерия, пока ей на смену не пришли более точные нарезные артиллерийские орудия. Однако эпохой ракетостроения стал XX век, когда ракеты стали рассматриваться как средство межпланетных полётов и началось научное изучение принципов реактивного движения. Пионером теории реактивного движения сталКонстантин Циолковский, спроектировавший ракету для межпланетных сообщении в 1903 г. Аналогичные исследования проводили в 1920-е годы немецкий учёный Герман Оберт и американский учёный Роберт Годдард.
Работы Циолковского, Оберта и Годдарда стали основой для развития ракетной техники в СССР, Германии и США. В СССР был создан Реактивный институт, который в 1933 году создал принципиально новое оружие — реактивные снаряды, применявшиеся во время войны в легендарной «Катюше», и первые зенитные ракеты «ГИРД». В Германии разработку ракет вело Немецкое общество межпланетных сообщений, где работал и Вернер фон Браун, создавший в 1934 году опытную ракету А-2, а в 1942 году баллистическую ракету А-4. В 1944 году эта баллистическая ракета начала применяться под военным наименованием «Фау-2». Её военное применение подтолкнуло СССР и США к активной разработке баллистических ракет в послевоенный период, во время «холодной войны». В 1957 г. в СССР под руководством Сергея Королёва была создана первая в мире межконтинентальная баллистическая ракета «Р-7», способная нести ядерный заряд, и в том же году она была использована для запуска первого в мире искусственного спутника Земли — так началась эпоха космических полётов с использованием ракет. В США в 1950–1960-е годы были созданы экспериментальные ракетопланы, в том числе первый в мире суборбитальный пилотируемый космоплан North American X-15, который в 1967 году установил рекорд скорости самолёта в XX веке — 7297 км/ч. Ракетопланы стали основой для создания «космических челноков» — многоразовых космических кораблей «Спейс Шатлл» (США, 1981 г.) и «Буран» (СССР, 1988 г.).

§ 2. Структурная схема самолета.
Самолет-это летательный аппарат (ЛА) тяжелее воздуха с аэродинамическим принципом полета. При полете используются несущие поверхности самолета (крыло и оперение) для создания с помощью воздушной среды подъемных и управляющих сил и силовая установка для создания движущей силы за счет энергии находящегося на борту самолета топлива. Для передвижения по земле разбега, пробега и руления, а также для стоянки самолет снабжен системой опор-шасси самолета представляют собой сложные технические устройства, состоящие из взаимосвязанных по назначению, месту и функционированию агрегатов, частей и элементов.
[image: ]
Рис.1.1 Структурная схема самолета. 
[image: ]К основным частям самолета относятся: крыло, фюзеляж, оперение, силовая установка, шасси (рис.1.2).
Рис. 1.2. Основные части самолета
Взаимное пространственное расположение частей самолета и его различных устройств называется компоновкой самолета.
Самолет имеет ряд функциональных систем, которыми называется совокупность взаимосвязанных изделий, предназначенных для выполнения заданных общих функций. К основным функциональным системам самолетов гражданской авиации можно отнести:
· гидравлическую и воздушную системы;
· шасси;
· систему управления самолетом;
· топливную систему;
· системы кондиционирования и автоматического регулирования давления в гермокабине;
· противообледенительную систему;
· противопожарную систему;
· бытовое и сантехническое оборудование;
· отгрузочно-швартовочное оборудование грузового самолета.
§ 3. Летательный аппарат – главный элемент авиационного и ракетно-космического комплекса

АК представляет собой функционально взаимосвязанную совокупность самолетов и технических устройств систем управления и обеспечения, управляемых людьми, предназначенную для выполнения задач, определяемых назначением самолетов, находящихся в основе АК. 
Комплекс (от лат. complexus – связь, сочетание) – минимально необходимый состав средств и служб, совместная работа которых позволяет выполнить поставленную задачу. 
Авиационный комплекс (АК) – совокупность объектов, элементов и устройств, совместная работа которых обеспечивает выполнение определенного задания в заданных условиях самолетом данного типа.
Парк самолетов – совокупность разных типов самолетов, спроектированных и построенных для выполнения определенной задачи.
Классификация самолетов по назначению представлена на рис. 1.2.
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Рис. 1.2 Структура авиационного комплекса.
Вспомогательные средства (аэродром и комплекс средств управления полетом) обеспечивают базирование самолета на земле и точную навигацию самолета в полете.
Подготовительные средства (парк машин, механизмов и устройств) обеспечивают техническое обслуживание самолета на земле, подготовку самолета к полету, контроль технического состояния самолета и всех его систем.
Классификация самолетов.
Все  самолеты  можно  классифицировать  по  конструктивным признакам (рис. 1.3):
· по числу и расположению крыльев;
· по типу фюзеляжа;
· по форме и расположению оперения;
· по типу, количеству и расположению двигателей;
· по типу и расположению шасси.
По количеству крыльев делят на монопланы, т.е. самолеты с одним крылом, и бипланы, т.е. самолеты с двумя крыльями, расположенными одно над другим.
По расположению крыла относительно фюзеляжа различают низкоплан, среднеплан и высокоплан.
По типу фюзеляжа делят на однофюзеляжные и двухбалочные. Фюзеляжи, не несущие оперения, называют гондолами. Оперение в этом случае поддерживается двумя балками, и самолеты при этом называют двухбалочными.
В зависимости от расположения оперения различают:
1) самолеты стандартной схемы, у которых стабилизатор и киль размещаются в хвостовой части фюзеляжа;
2) самолеты схемы «утка», у которых горизонтальное оперение расположено впереди крыла;
3) самолеты типа «бесхвостка», у которых горизонтальное оперение отсутствует.
Большинство современных самолетов выполнено по первой схеме, которая имеет следующие конструктивные разновидности:
· однокилевое оперение;
· разнесенное вертикальное оперение;
· V-обpазное оперение;
· Т-образное оперение.
Переднее расположение горизонтального оперения при использовании схемы «утка» повышает его эффективность, исключая его затенение впереди находящимся крылом.
В зависимости от типа шасси различают сухопутные, гидросамолеты и амфибии.
Шасси сухопутных самолетов бывают колесными и лыжными. Гидросамолеты разделяются на лодочные и поплавковые.
По количеству опор шасси самолеты подразделяются на трехопорные с передней опорой, трехопорные с хвостовой опорой и «велосипедного» типа. Наиболее распространенной в настоящее время является трехопорная схема с передней опорой, которая предотвращает капотирование и «козление» самолета.
В зависимости от максимальной взлетной массы ВС присваиваются классы: для самолетов:
· 1 класс: масса 75 тонн и более,
· 2 класс: масса от 30 до 75 тонн,
· 3 класс: масса от 10 до 30 тонн,
· 4 класс: масса до 10 тонн; для вертолетов:
· 1 класс: масса 10 тонн и более,
· 2 класс: масса от 5 до 10 тонн,
· 3 класс: масса от 2 до 5 тонн,
· 4 класс: масса до 2 тонн.
В зависимости от скорости, высоты, дальности полета и оснащенности оборудованием ВС отдельных типов могут присваиваться повышенные класс
По дальности полета подразделяются на:
· магистральные дальние: более 6000 км;
· магистральные средние: от 2500 до 6000 км;
· магистральные ближние: от 1000 до 2500 км;
· самолеты местных воздушных линий: до 1000 км.
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Рис. 1.3. Классификация самолетов.

Укрупненный состав ракетно-космического комплекса (РКК), обеспечивающего на базе ракет - носителей (РН) полет ЛА по траектории искусственного спутника Земли (ИСЗ), проиллюстрирован рис. 1.4.
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Рис. 1.4. Укрупненный состав ракетно-космического комплекса.
Стартовый ракетный комплекс 1 обеспечивает наземную подготовку и старт РН, выводящей на орбиту ИСЗ 2 полезную нагрузку 3 (например, МВКС – многоразовый воздушно-космический самолет). После завершения полета МВКС садится на посадочную полосу стартового комплекса, который осуществляет и командно-информационное обеспечение запуска. Центр управления полетом (ЦУП) 6 с помощью наземных станций 5, кораблей слежения 7 и спутников связи 4 осуществляет командно-информационное обеспечение полета ЛА на орбите, координацию действий стартового комплекса и поисково-спасательных служб, обеспечивающих посадку ЛА.
   ЛА – главный элемент АК или РКК, без него в принципе невозможно выполнение задач, связанных с полетом в воздушном или космическом пространстве. Тем не менее проектирование ЛА с системных позиций обязывает нас рассматривать не только то, каким образом параметры и характеристики ЛА определяют параметры и характеристики вспомогательных и подготовительных средств АК или РКК, но и то, каким образом параметры и характеристики этих средств определяют параметры и характеристики ЛА.
§ 4. Конструкционные материалы.
В современных авиационных конструкциях наибольшее применение находят высокопрочные алюминиевые, магниевые и титановые сплавы, стали, в том числе высокопрочные легированные и коррозионно-стойкие, и композиционные материалы. Правильный выбор материала элементов конструкции может существенно улучшить весовые и летно-тактические характеристики самолета, а также снизить материальные затраты на его производство и эксплуатацию. При выборе материала учитываются его механические свойства (пределы прочности [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в, текучести [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]т, сопротивления усталости при различных циклах изменения напряжений, модуль упругости  Е, износостойкость, вязкость и др.), теплофизические и химические свойства (коэффициент линейного расширения [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_284e617c.gif], теплопроводность [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6694b9a8.gif], коррозионная стойкость и др.), плотность [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], стоимость и дефицитность сырья, степень освоения в производстве, технологические свойства (пластичность, свариваемость, литейные качества, обрабатываемость резанием), определяющие возможность применения наиболее производительных производственных процессов — штамповки, прессования, литья, сварки и др. При выборе материала для элементов конструкции учитываются также их форма и размеры, величина и характер нагрузки (постоянная, ударная, циклическая), тепловое нагружение наличие в элементах конструкции отверстий, перепадов сечений и других концентратов напряжений. Однако наибольшее внимание при выборе материала уделяется удовлетворению требования обеспечения необходимых прочности и жесткости конструкции при наименьшей массе, обеспечению весовой выгодности или весовой эффективности материала.

Весовая эффективность материала, определяемая его удельной прочностью [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] (отношением допустимых напряжений к плотности) и удельной жесткостью Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] (отношением модуля упругости материала к его плотности) для различных видов деформаций различна. Так, при растяжении — это [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при общей потере устойчивости при сжатии — Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при сдвиге —[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_2b36e552.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при потере устойчивости при сдвиге —[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_778fe1d0.gif]/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при изгибе и кручении —[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c473e22.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] и [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_36126c19.gif]/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], при повторных нагрузках — [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]max/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] (значения [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп при заданном усталостном ресурсе конструкции принимаются равными [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]max). Выгодность материала с учетом его стоимости определяется отношением удельной прочности [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] к стоимости 1 кг материала а, например [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif]а. Какими же характеристиками обладают конструкционные материалы?
1. Алюминиевые сплавы — это сплавы, отличающиеся высокими, сравнимыми с легированными сталями значениями [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]доп/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] и Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], высоким сопротивлением усталости и хорошими технологическими характеристиками. Последнее позволяет применять к ним при обработке штамповку, прокатку, ковку и резание, а к некоторым из них и сварку. Они подразделяются на деформируемые (для производства листов, профилей, штамповок, поковок путем деформации) и литейные (для фасонных отливок) сплавы. Деформируемые алюминиевые сплавы. Их основные характеристики приведены в табл. 1.2. Сплав Д16 — дюралюмин системы А1 — Сu — Mg. Применяется для изготовления обшивок, стрингеров, лонжеронов, шпангоутов, нервюр, деталей системы управления. Имеет хорошую пластичность, что и позволяет широко применять штамповку для изготовления силовых элементов планера. Свариваемость плохая, хорошо обрабатывается резанием. Сплав Д19 сохраняет работоспособность до более высоких, чем Д16, температур ( t[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_m3132e3c.gif]250 °С) и имеет несколько более высокие по сравнению с ним характеристики [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif]. Используется для изготовления обшивки и заклепок. Сплав АК4-11 — жаропрочный ковочный (t до 350 °С), используется для изготовления монолитных панелей сверхзвуковых самолетов. Сплав АК6 — ковочный алюминиевый, применяется для изготовления горяче-штампованных и кованых деталей, кронштейнов сложной формы, рычагов качалок, монолитных панелей дозвуковых самолетов. В95 — высокопрочный сплав системы А1 — Zn — Mg — Сu применяемый для обшивок и деталей силового набора планера (поясов лонжеронов). Свариваемость плохая. Сплавы АМц, АМг2 и АМгб систем А1 — Мn и А1 — Mg отлично свариваются и применяются для изготовления емкостей, топливных баков и трубопроводов. Сплавы В65, Д18П, Д19П и АМг5 применяются для изготовления заклепок. Спеченные алюминиевые сплавы, получаемые методами порошковой металлургии, позволяют деталям из этих сплавов работать до t = 500 °С. Эти сплавы хорошо свариваются и обрабатываются резанием, у них высокая коррозионная стойкость. Литейные алюминиевые сплавы. АЛ4, АЛ9 — конструкционные сплавы для отливки деталей сложной конфигурации, работающих при температуре до 200 °С. АЛ5, АЛ19 — жаропрочные сплавы для литых деталей, работающих при температурах до 250 и 300 °С. ВАЛ5, ВАЛ10 — высокопрочные сплавы для литья высоконагруженных деталей, работающих при температурах до 200 и 250 °С. Сплавы А1 — Li обладают меньшей плотностью, бoльшими значениями [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif] и Е/[image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_6c200eaa.gif], хорошей свариваемостью, что, как показывает опыт применения этих сплавов в сварных конструкциях (например, фюзеляж самолета МиГ-29), делает их весьма перспективными в авиастроении.
[image: ]
2. Магниевые сплавы в 1,5 раза легче алюминиевых, отлично обрабатываются резанием, могут свариваться, имеют хорошие литейные качества. Недостатки: малая коррозионная стойкость, недостаточная пластичность при нормальной температуре, низкая температура плавления (пожароопасность). МА2-1 применяется для изготовления кованых и штампованных деталей сложной формы, работающих при температуре до 150 °С (крышки люков). MA8 применяется для изготовления листовых обшивок элеронов, рулей, закрылков и др. ВМ65-1 применяется для нагруженных деталей систем управления, штампованных барабанов колес, кронштейнов, качалок. МЛ5 — литейный сплав для изготовления барабанов колес, штурвалов, педалей, каркасов кресел.

3. Титановые сплавы обладают высокой удельной прочностью, жаропрочностью, хорошей коррозионной стойкостью (поверхностная окисная пленка устойчива до t = 550 °С). Они применяются для изготовления сварных узлов и штампованных деталей, работающих при t = 300...500 °С, обшивок 
[image: ]
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(ОТ4-1, ВТ5,ВТ20), силовых деталей каркаса планера, деталей шасси (ВТ22), тяг, качалок. Сплавы ОТ4, ВТ5, ВТ20 — свариваемые. Они применяются преимущественно в виде листов. Сплавы ВТ5, ВТ6, ВТ16 — повышенной прочности, используются для объемной штамповки. Сплавы ВТ5Л, ВТ6Л, ВТ20Л — литейные. Титановые сплавы имеют значение Е, в два раза меньшее, чем у стали, и там, где важнее требование жесткости, они уступают легированным сталям.
4. Стали — сплавы железа с углеродом. Для изготовления малонагруженных деталей каркаса и внутреннего оборудования применяется углеродистая сталь марок 20, 45. Стали ЗОХГСА и ЗОХГСНА относятся к легированным. Из них изготавливаются ответственные сварные узлы, холодно- и горячештампованные детали, шпангоуты, лонжероны, качалки, рычаги, кронштейны, детали шасси. Сталь ЗОХГСА используется также для изготовления болтов и заклепок. Сталь ЗОХГСНА очень чувствительна к концентраторам напряжений.
 Сталь 12Х18Н10Т — хромоникелевая, для сварных и штампованных деталей из листа, идет на изготовление обшивки. Сваривается всеми видами сварки. Стали ВНС-2 и СН-2 — высокопрочные коррозионно-стойкие, для сварных узлов и штампованных деталей из листа, работающих при температуре до 400 °С. Сталь СН-4 — коррозионно-стойкая, для изготовления элементов сотовых панелей из тонких листов, ленты и фольги, хорошо сваривается, штампуется и паяется. Сталь ВНС-5 — высокопрочная коррозионно-стойкая, для силовых механически обрабатываемых деталей (лонжеронов, шпангоутов, подмоторных рам). Сталь пластична, хорошо сваривается и обладает высокой ударной вязкостью. Сталь Я1T — обладает высокой жаропрочностью, идет на изготовление обшивки. Сталь 35ХГСА — литейная, для изготовления шпангоутов, кронштейнов, вилок. C некоторой температуры начинается интенсивное снижение механических характеристик, в том числе [image: http://uz.denemetr.com/tw_files2/urls_8/84/d-83997/7z-docs/1_html_7691e7c8.gif]в и Е, требующее для компенсации увеличения массы или перехода на более термостойкие материалы.
Температура при аэродинамическом нагреве изменяется по формуле Т = ТH (1+0,18М2 ) , где H — высота полета. Для повышения сопротивления усталости в ответственных элементах конструкции приходится уменьшать действующие в них напряжения, хотя это и связано с увеличением их массы. В целях повышения сопротивления усталости широко применяются различные виды поверхностного упрочнения (наклеп, защитные покрытия).

5. Композиционные материалы (KM) — это конструкционные материалы, состоящие из матрицы (основы) с распределенным в ней армирующим материалом. В качестве армирующего материала могут применяться волокна стекла, углерода, бора, органические волокна. В качестве металлической основы для КМ, работающих при t до 250...300 °С, применяются алюминиевые и магниевые сплавы, при более высоких температурах (450...500 °С) — титановые сплавы, при еще более высоких — никелевые сплавы. В качестве основы в КМ широко применяются смолы, в частности, эпоксидная смола.

Композиционные материалы обладают широким диапазоном свойств, превосходя по удельной прочности, жесткости и сопротивлению усталости рассмотренные выше материалы . Это позволяет снизить массу конструкции самолета на 20...30 %. KM имеют низкую чувствительность к концентраторам напряжений, хорошую коррозионную стойкость, радиопрозрачность и др. Все это привело к тому, что из КМ стали изготавливать обшивку крыла, оперения, рулей и элеронов, предкрылков, радиопрозрачные обтекатели, трехслойные панели, перегородки в салонах, капоты, створки шасси, обтекатели и др. Зарубежными фирмами предпринимаются попытки разработки самолетов целиком из КМ . Однако КМ обладают и рядом недостатков: нестабильностью значений характеристик и анизотропией свойств, малой прочностью межслоевого сдвига, сложностью заделки. Свойства КМ можно синтезировать, изменяя типы матрицы и армирующих волокон, их объемное соотношение, число слоев, ориентацию армирования относительно действующих нагрузок, смешивая различные типы волокон, и др. При анализе материала конструкции надо учитывать, что: для элементов, работающих на растяжение, наиболее целесообразны стеклянные или органические волокна (первые еще и дешевле, а вторые имеют меньшую плотность); на сжатие более высокой прочностью обладают боропластики, они же и углепластики обладают большей жесткостью; наибольшие прочность и жесткость при сдвиге достигаются направлением армирования волокон ±45°; наибольшие ударная прочность, вязкость и трещиностойкость — у органопластиков (наиболее хрупки — углепластики); наиболее термостойкими являются угольные волокна и бороволокна (t = 500... ...900 °С); более легкие конструкции из КМ могут оказаться более выгодными даже при большой стоимости самих КМ, так как, снижая массу планера, они позволяют снизить расход топлива, увеличить целевую нагрузку или дальность полета. Последнее ведет к увеличению эффективности самолета.

Лекция №2
Тема: «Принципы полета и классификация летательных аппаратов».
§1. Классификация принципов полета .
§2. Реализация ракетодинамического и баллистического принципов полета
§3. Реализация аэростатического принципа полета
§4. Реализация аэродинамического принципа полета 
§5. Летательные аппараты, реализующие несколько принципов полета 
§6. Крылатый летательный аппарат в космическом пространстве 

§ 1. Классификация принципов полета

   Полет основан на преодолении гравитационной силы (силы тяжести) [image: g]= m[image: g1] , где [image: g]– сила земного тяготения, Н; m – масса летящего тела, кг; [image: g1]– ускорение свободного падения, м/с2.
	[image: 04_01_s]

	Рис. 4.1. Классификация ЛА по принципу полета


[bookmark: #114.15][bookmark: #89.13][bookmark: #147.13][bookmark: #84.13][bookmark: #90.13][bookmark: #83.13][bookmark: #82.13][bookmark: #120.15][bookmark: #127.15][bookmark: #54.16]   Сила, преодолевающая силу тяжести, называется подъемной силой. В равномерном горизонтальном установившемся полете подъемная сила [image: y]уравновешивает силу тяжести ( [image: y]= – [image: g]).
   Принцип полета определяется тем, каким образом и за счет чего создается подъемная сила. В настоящее время техническое значение имеют следующие принципы полета:
   - баллистический – здесь [image: y]сила определяется силой инерции летящего тела за счет начального запаса скорости или высоты, поэтому баллистический полет называют также пассивным;
   - ракетодинамический – здесь [image: y]сила определяется реактивной силой за счет отбрасывания части массы летящего тела. В соответствии с законом сохранения импульса системы возникает движение при отделении от тела с какой-либо скоростью некоторой части его массы;
   - аэростатический – здесь сила [image: y]определяется архимедовой силой, равной силе тяжести вытесненной телом массы воздуха;
   - аэродинамический – здесь сила [image: y]определяется реактивной силой за счет отбрасывания вниз части воздуха, обтекающего тело при его движении, т. е. определяется силовым воздействием воздуха на движущееся тело.
   При полете в атмосфере кроме силы тяжести приходится преодолевать силу сопротивления внешней среды. Силу, преодолевающую сопротивление внешней среды [image: x], называют силой тяги (тягой) [image: p].
   В равномерном горизонтальном установившемся полете сила тяги [image: p]уравновешивает силу сопротивления среды ( [image: p]=  – [image: x]).
   Силу тяги, как и подъемную силу, можно создавать различными способами.
   В соответствии с реализуемым принципом полета (способом создания подъемной силы) можно провести классификацию летательных аппаратов (рис. 4.1). 
§2. Реализация ракетодинамического и баллистического принципов полета
	[image: 04_02_s]

	Рис 4.2. К объяснению принципа полета
ракеты и спутника Земли


[bookmark: #38.14]    По решению ООН во всем мире 12 апреля отмечается как День космонавтики. 12 апреля 1961 года ракета-носитель «Восток» вывела на орбиту искусственного спутника Земли первый в мире космический корабль «Восток», пилотируемый гражданином СССР Ю.А. Гагариным. 
[bookmark: #183.15][bookmark: #23.4][bookmark: #37.3][bookmark: #56.12][bookmark: #270.15]   Стартовая масса трехступенчатой ракетно-космической системы «Восток» (рис. 4.2) – 287 000 кг. Жидкостные реактивные двигатели (ЖРД) боковых блоков первой ступени 1 совместно с ЖРД второй ступени 2 создавали стартовую тягу 4000 кН. Полная длина системы на старте – 38 360 мм.
   Система вывела на околоземную орбиту полезную нагрузку (космический корабль) массой mп.н = 4725 кг. Третья ступень системы 3 соединена с ракетой-носителем переходной фермой 10. Двигательный отсек третьей ступени включает в себя ЖРД 9, двигатели системы ориентации 8, бак горючего (керосин) 7 и бак окислителя (жидкий кислород) 6. Установленный на вершине комплекса космический корабль «Восток» 5 при полете в плотных слоях атмосферы предохраняется от воздействия набегающего потока воздуха головным обтекателем 4.
   При запуске ЖРД ракетно-космической системы, стоящей на стартовой позиции 11, газы, вытекающие из реактивного сопла ЖРД с большой скоростью, создают силу тяги двигателя 
Р = mсекWс + fс(pс – p0), 
где 
	Р 
	– 
	сила тяги, Н; 

	mсек 
	– 
	расход массы топлива (горючего и окислителя) в течение секунды, кг/с; 

	Wс 
	– 
	скорость истечения газов из сопла, м/с; 

	fс 
	– 
	площадь выходного отверстия (среза) сопла, м2; 

	pс 
	– 
	давление истекающих газов на срезе сопла, Па; 

	p0 
	– 
	давление окружающей среды, Па. 


[bookmark: #39.11][bookmark: #82.12][bookmark: #17.13]    При достижении силой тяги значения, равного силе тяжести, ракета «отрывается» от земли; с увеличением силы тяги ракета начинает подъем с ускорением. Таким образом реализуется ракетодинамический принцип полета.
   После выработки топлива из баков первой ступени ее блоки отделяются (12), и ракета продолжает набирать высоту с ускорением. Далее производится сброс (13) головного обтекателя, включение двигателя третьей ступени и отделение ее (14) от второй ступени ракеты-носителя. После достижения первой космической скорости отделяется двигательный отсек третьей ступени, космический корабль «Восток» выходит на орбиту искусственного спутника Земли (15) и движется по баллистическому принципу только под действием сил всемирного тяготения в состоянии невесомости.
   Состояние невесомости не означает отсутствия веса, так как именно этот вес (центростремительную силу) уравновешивает центробежная сила инерции движущегося по круговой орбите тела. Космонавт только не ощущает привычного веса (силы, с которой вследствие тяготения к Земле тело действует на опору, удерживающую его от свободного падения). На Земле ощущение веса возникает именно за счет силы реакции опоры (пола, земли, когда человек стоит; стула, когда он сидит, и т. п.).
   Возвращение космического корабля «Восток» и космонавта на Землю происходило после включения (16) тормозной двигательной установки корабля, корабль начинал двигаться к Земле по траектории баллистического спуска (17) с торможением в атмосфере. На высоте порядка 7 км отделялась (отстреливалась) крышка люка возвращаемого аппарата, через 2 с космонавт катапультировался (18), и далее происходил раздельный спуск возвращаемого аппарата и космонавта с последовательным вводом в поток воздуха сначала тормозных, а затем основных парашютов.
   Нетрудно заметить, что весовая отдача ракетно-космических систем (отношение массы полезной нагрузки к стартовой массе аппарата) очень мала. Это вызвано колоссальными расходами топлива для создания подъемной силы. Ракетодинамический принцип, единственно возможный для выведения ЛА на орбиту, является весьма неэкономичным для обеспечения полетов в атмосфере Земли, хотя в плотных слоях атмосферы возможен полет аппарата, реализующего и ракетодинамический, и баллистический принципы полета.
   Здесь следует отметить, что движение аппаратов в космическом пространстве возможно не только по ракетодинамическому и баллистическому (под действием сил всемирного тяготения) принципам полета. Реально использование «солнечного паруса» – устройства (например, в виде металлизированной пленки-паруса), обеспечивающего перемещение космического аппарата световым давлением солнечных лучей (солнечного ветра). 



§3. Реализация аэростатического принципа полета
    6 мая 1937 года после трехсуточного трансатлантического перелета на летном поле в Лейкхорсте под Нью-Йорком потерпел катастрофу германский дирижабль «Гинденбург», гигантский воздушный корабль длиной около 250 м, объемом 190 000 м3, с четырьмя дизельными двигателями мощностью по 810 кВт, с 25 каютами, ресторанами, салонами и библиотекой на борту. 
	[image: 1s]

	Рис. 4.3. К объяснению
аэростатического принципа полета


[bookmark: #61.4][bookmark: a05][bookmark: #116.15][bookmark: #98.15]Около ста пассажиров и членов экипажа погибли во время катастрофы в результате возгорания, а затем взрыва водорода, которым была наполнена оболочка дирижабля.    Практически во всем мире после этой катастрофы были прекращены попытки применить дирижабль (от франц. dirigeable – управляемый) в качестве пассажирского воздушного транспорта (так называемый «синдром "Гинденбурга"»).
   На долгие годы был сдан в архив самый экономичный в энергетическом смысле способ создания подъемной силы [image: y]в атмосфере – за счет реализации аэростатического принципа.
   При полете дирижабля (рис. 4.3) аэростатическая подъемная сила [image: y]уравновешивает силу тяжести [image: g]дирижабля , а сила тяги двигателей [image: p]– силу лобового сопротивления [image: x](и силу инерции при полете дирижабля с ускорением).
   Подъемная (архимедова, выталкивающая) сила аэростатических ЛА, которые принято называть аппаратами легче воздуха, в соответствии с законом Архимеда (по имени древнегреческого ученого) 
Y = W в g, 
где 
	W 
	– 
	объем газонаполненной оболочки аппарата, м3; 

	в
	– 
	плотность воздуха, вытесняемого дирижаблем, кг/ м3; 

	g 
	– 
	ускорение свободного падения, м/с2. 


     Запишем силу тяжести дирижабля в виде 
G = m0g = (mА + W г ) g, 
где 
	m 0
	– 
	взлетная масса дирижабля; 

	m А
	– 
	масса аппарата, определяемая как сумма масс полезной нагрузки, различного оборудования, силовой установки, топлива, конструкции ( в том числе и наполняемой газом оболочки объемом W ); 

	Wг
	– 
	масса заполняющего оболочку газа, имеющего плотность г .


   Необходимая для уравновешивания силы тяжести дирижабля подъемная сила Y = Wв g = (mА + Wг ) g.
   Отсюда ( в – г ) W g = mА.
   То есть для того, чтобы дирижабль с массой mА смог совершать полет, необходимо, чтобы плотность газа, заполняющего оболочку, была меньше плотности воздуха. Необходимый для полета объем газонаполненной оболочки 
	[image: f1]


    Напомним, что плотность воздуха (на уровне моря при температуре 0 °С) в =1,29 кг/м3. Для заполнения оболочки обычно используется водород ( в = 0,09 кг/ м3) или гелий ( г = 0,179 кг/ м3). Можно также заполнять оболочку подогретым воздухом, плотность которого будет меньше плотности воздуха, окружающего ЛА.
   В период Второй мировой войны в США возникла потребность долговременного патрулирования океанских акваторий с целью организации противолодочной обороны, и эту задачу с успехом решали дирижабли, которые входили в состав военно-морских сил до 1961 года.
   Быстрое истощение запасов углеводородного топлива на нашей планете и появление принципиально новых транспортных задач побудили проектировщиков с начала 70-х годов вновь обратиться к использованию аэростатического принципа полета. 

§4. Реализация аэродинамического принципа полета
[bookmark: #50.13]   Аэродинамический принцип создания подъемной силы (отбрасывание вниз части воздуха) можно технически реализовать либо за счет движения всего аппарата, снабженного неподвижной несущей поверхностью (крыло), либо за счет движения отдельных несущих частей аппарата (несущий винт, вентилятор и т. д.) относительно воздушной среды. И в том и в другом случае образование подъемной силы основано на законе механики о количестве движения (второй закон Ньютона, по имени английского математика, механика, астронома и физика И. Ньютона): 
m(V2 – V1) = Pt,
где 
	m 
	– 
	масса тела (в данном случае это масса отбрасываемого воздуха), кг; 

	V2 – V1
	– 
	изменение скорости тела (в данном случае вертикальная скорость отбрасываемого несущей поверхностью воздуха), м/с; 

	P 
	– 
	сила, приложенная к воздуху и направленная вниз, Н; 

	t 
	– 
	время действия силы, с. 


   Следовательно, Р = m(V2 – V1) / t.
   В соответствии с третьим законом Ньютона подъемная сила Y будет приложена к несущей поверхности и направлена вверх (против силы P, приложенной к воздуху и направленной вниз): 
[image: y]= – [image: p]. 
[bookmark: #r04_04_b][bookmark: #17.8]   В дальнейшем при обозначении сил, имеющих аэродинамическую природу, будем применять индекс а (Yа, Xа).
   Подробно механизм возникновения аэродинамической подъемной силы будет рассмотрен в разделе 5.2. Здесь еще раз подчеркнем, что движущаяся в воздухе несущая поверхность, создающая подъемную силу Yа, совершает работу по преодолению действующей на нее силы лобового сопротивления Xа. Поэтому для создания подъемной силы необходимо затрачивать энергию.
   Очевидно, что энергетические затраты ЛА, использующего аэродинамический принцип полета, будут тем меньше, чем меньше будет сила лобового сопротивления Xа, возникающая при создании необходимой для полета подъемной силы Yа, т. е. чем больше будет значение аэродинамического качества ЛА, определяемого отношением подъемной силы к силе лобового сопротивления: 
Kа = Yа / Xа. 
[bookmark: #36.13]   Далее будет показано, что аэродинамическое качество является свойством ЛА, определяемым в основном его геометрическими параметрами.
   Среди ЛА, реализующих аэродинамический принцип полета, наибольшее распространение получили планеры (франц. planeur, от planer – парить), самолеты и вертолеты. 
	[image: 1s]

	Рис. 4.4. К объяснению планирующего полета


[bookmark: #r04_05_b][bookmark: #37.15][bookmark: #5.16]    Планер не имеет силовой установки, поэтому его полет (рис. 4.4) в спокойной атмосфере возможен только с постоянным снижением под некоторым углом  к горизонту со скоростью планирования V, которая может быть представлена векторной суммой скорости снижения Vy и горизонтальной скорости полета Vx. Движение планера вперед происходит под действием составляющей Gsin силы тяжести [image: g], которая уравновешивает силу лобового сопротивления [image: xa], возникающую вместе с подъемной силой крыла [image: ya], уравновешивающей составляющую Gcos силы тяжести. Таким образом, при полете планера на создание подъемной силы и преодоление силы лобового сопротивления с потерей высоты расходуется потенциальная энергия, которой обладал планер, доставленный на высоту начала планирования с помощью наземной лебедки или самолета-буксировщика. Увеличить запас энергии для полета планер может, набирая высоту за счет энергии «термиков» – восходящих потоков теплого воздуха.
    Рассматривая схему сил, действующих на планер при планировании (см. рис. 4.4), запишем: 
Ya = Gcos; Xa = Gsin . 
   Отсюда tg = Xa / Ya = 1 / Ka, т. е. планер, имеющий большее аэродинамическое качество, будет планировать по более пологой траектории и дальность полета его при прочих равных условиях будет больше, следовательно, он более эффективно использует начальный запас энергии. Для современных планеров аэродинамическое качество Ka = 40 50. 
	[image: 2s]

	Рис. 4.5. Силы, действующие на самолет
в горизонтальном полете


[bookmark: #3.15]    Самолет совершает полет в атмосфере за счет силы тяги, создаваемой силовой установкой, и подъемной силы, создаваемой неподвижным относительно других частей самолета крылом.
   Двигатель самолета создает силу тяги воздушным винтом или реакцией струи выхлопных газов, расходуя при этом химическую энергию топлива, находящегося в топливных баках, на совершение работы против сил аэродинамического сопротивления или сопротивления трения при разбеге самолета по ВПП на взлете.
   При полете самолета со скоростью V (рис. 4.5) возникает подъемная сила [image: ya], противостоящая гравитационной силе (силе тяжести) [image: g]; вместе с тем возникает и сила, оказывающая сопротивление движению самолета [image: xa], которая преодолевается силой тяги двигателя [image: p].
   Таким образом, для совершения горизонтального полета самолета необходимо выполнить условия: 
G = Ya; P = Xa. 
   Отсюда сила тяги двигателя, потребная для совершения горизонтального полета, 
Рпотр = G Xa / Ya = G / Ka = mg / Ka . 
[bookmark: #6.2][bookmark: #r3b][bookmark: #5.3][bookmark: #26.2][bookmark: #19.9][bookmark: #128.15]   Очевидно, что энергетические затраты ЛА, реализующего аэродинамический принцип полета, на преодоление силы земного тяготения существенно меньше затрат ЛА, реализующего ракетодинамический принцип полета (где Рпотр = mg). У современных дозвуковых самолетов аэродинамическое качество Ka =15 18, у сверхзвуковых самолетов Ka = 8 12.
   Однако самолет (в традиционной конфигурации) не способен совершать вертикальный взлет и посадку, поскольку неподвижное крыло создает подъемную силу только при поступательном движении самолета.
   Вертолет, устаревшее название – геликоптер (от греч. helix (helikos) – спираль, винт и pteron – крыло), совершает полет за счет подъемной силы и силы тяги, создаваемых одним или несколькими несущими винтами, способными создавать подъемную силу без поступательного движения ЛА.
   Несущий винт 1 вертолета (рис. 4.6,а) состоит из нескольких лопастей, которые представляют собой крылья, приводимые во вращение двигателем. За счет вращения лопастей возникает аэродинамическая подъемная сила ( сила тяги винта) [image: ta], которая в режиме висения уравновешивает силу тяжести [image: g]([image: ta] = – [image: g]).
	[image: 3s]

	Рис. 4.6. К объяснению принципа полета вертолета


    На рис. 4.6,б показана схема сил, действующих на вертолет в горизонтальном полете. Несущий винт 1 при помощи специального устройства наклонен относительно фюзеляжа вертолета 2 вперед. Составляющая [image: ya]силы тяги винта [image: ta]уравновешивает силу тяжести [image: g](Ya = G), т. е. является подъемной силой вертолета; проекция [image: pa]силы [image: ta]на горизонтальную ось обеспечивает поступательное движение вертолета, уравновешивая возникающую при этом силу лобового сопротивления [image: xa](Pa = Xa), т. е. является силой тяги вертолета в горизонтальном полете.
   Аэродинамическое качество современных вертолетов Ka = 4  5.
   Практика показывает, что энергетические затраты на полет вертолета существенно больше, чем энергетические затраты на полет самолета при одинаковых взлетных массах и скорости полета.
   Однако вертолет обладает существенным свойством, которого не имеют самолеты традиционных схем, – он способен совершать вертикальный взлет, посадку и находиться в режиме висения. 
§5. Летательные аппараты, реализующие несколько принципов полета
   Классификация летательных аппаратов по принципам полета, приведенная выше, весьма условна. Так, ракета, выводящая спутник на околоземную орбиту, сочетает ракетодинамический принцип полета на начальном (активном) участке с баллистическим принципом на пассивном участке. Самолет-лаборатория, двигаясь по баллистической траектории, обеспечивает кратковременную (30–40 с) невесомость для тренировки космонавтов. В последнее время большое внимание уделяется созданию самолетов, базирующихся на малоразмерных ВПП.
	[image: 1s]

	Рис. 4.7. Проект комбинированного ЛА


[bookmark: #8.15][bookmark: #16.15][bookmark: #29.15][bookmark: #30][bookmark: #67.12]Самолеты вертикального взлета и посадки (СВВП) используют направленную вертикально силу тяги воздушных винтов или реализуют ракетодинамический принцип (силу тяги реактивных двигателей) на режимах вертикального взлета и посадки, а на крейсерских режимах – аэродинамический принцип. Самолеты короткого (СКВП) или укороченного (СУВП) взлета и посадки на взлетно - посадочных режимах преодолевают силу тяжести за счет подъемной силы крыла и вертикальной силы тяги двигателей, реализуя одновременно аэродинамический и ракетодинамический принципы полета.
   В связи с новыми достижениями науки и технологии появилась возможность создания самолетов, сочетающих аэродинамический и аэростатический принципы полета. ЛА «Эйрон-340» (рис. 4.7), проект которого разрабатывался в США, представляет собой горизонтально взлетающий аппарат, корпус которого способен создавать аэродинамическую подъемную силу при движении в атмосфере. За счет гелия, заполняющего часть корпуса, создается аэростатическая подъемная сила, компенсирующая силу веса конструкции. Аппарат рассчитан на перевозку груза массой 125 000 кг на расстояние 4000 км с крейсерской скоростью 240 км/ч на высоте 3600 м. Общая мощность четырех турбовинтовых двигателей 16 200 кВт.
   Многоразовые воздушно-космические аппараты (МВКА) типа «Спейс Шаттл» (США) и «Буран» (СССР), выводимые в космическое пространство с помощью ракет- носителей, в полете по орбите искусственного спутника Земли (ОИСЗ) реализуют баллистический принцип полета, при маневрировании на орбите с помощью ракетных двигателей – ракетодинамический принцип, при снижении с ОИСЗ в верхних слоях атмосферы – баллистический, а в нижних, плотных слоях атмосферы – аэродинамический принципы полета. 

§6. Крылатый летательный аппарат в космическом пространстве 

[bookmark: r04_08_b][bookmark: #33]   Надежда на положительное решение человечеством вопроса об исключительно мирном использовании космического пространства позволяет нам не касаться военных аспектов использования космических ЛА, хотя во многих технически развитых странах в этом направлении ведутся широкомасштабные работы.
   В то же время непрерывно расширяется сфера использования космических ЛА для решения сугубо земных проблем:
   - создание глобальной системы спутниковой радио- и телевизионной связи с непосредственным вещанием на индивидуальные антенны;
   - проведение метеорологических, геодезических, картографических работ и исследование природных ресурсов;
   - создание спутниковых систем навигации морского и воздушного транспорта и поиска терпящих бедствие;
   - производство в условиях невесомости уникальных по свойствам неорганических и органических материалов и веществ.
   Информация, получаемая из космоса, способствует интенсивному развитию производительных сил, контролю за состоянием и охране природной среды, она активно используется для нужд сельского, лесного, водного и рыбного хозяйства, океанографии, мелиорации, промышленного и гражданского строительства. Расширение этих работ требует увеличения грузопотока, направляемого на околоземные орбиты. Возникли и новые задачи, связанные с возвращением с орбиты на Землю крупногабаритных и тяжелых грузов.
   Доставка с околоземной орбиты полезной нагрузки (экипажей, оборудования и т. п.) уже давно осуществляется спускаемыми аппаратами (СА) космических кораблей.
   Спускаемые аппараты (рис. 4.8) 1 типа «Восток» возвращались с орбиты по баллистической траектории, поскольку их корпус сферической формы практически не создает подъемную силу и их аэродинамическое качество близко к нулю. 
	[image: 1s]

	Рис.4.8. К влиянию формы
спускаемого аппарата
на аэродинамическое качество
и относительную массу
полезной нагрузки


[bookmark: #r04_09_b][bookmark: #85.8][bookmark: #10.15]
   СА 2 типа «Союз» и «Аполлон» (США), имеющие форму «фары», при входе в плотные слои атмосферы с аэродинамическим качеством порядка Ka = 0,10,3 осуществляют «скользящий» спуск на режимах интенсивного торможения. Это позволяет достаточно точно привести их в заданную точку приземления, лежащую в плоскости орбиты ИСЗ или достаточно близкую к ней.
   Применение СА с несущим корпусом 3 (Ka = 0,3  0,6) и крылатых ЛА 4 (Ka = 1,7  2,5) существенно увеличивает эксплуатационные возможности по транспортировке грузов, поскольку такие аппараты обеспечивают маневрирование из плоскости орбиты при планирующем спуске в атмосфере, что позволяет расширить географию мест возможной посадки.
   При планирующем спуске примерно вдвое по сравнению со скользящим спуском снижается силовое воздействие на спускаемый аппарат воздушного потока и настолько уменьшается интенсивность омывающих аппарат высокотемпературных потоков воздуха, что это позволяет создать тепловую защиту, обеспечивающую возможность многократного применения крылатого ЛА для операций в космическом пространстве.
   Однако относительная масса полезной нагрузки [image: mpn](отношение массы полезной нагрузки к массе аппарата) планирующих ЛА существенно меньше, чем [image: mpn]СА скользящего спуска вследствие увеличения массы конструкции за счет крыла, оперения и существенно большей площади (и массы) теплозащитного покрытия.
   Так, на MBKA «Буран» площадь теплозащитного покрытия превышает 1000 м2, что почти в 100 раз больше, чем на СА «Союз».
   Поэтому, как показывают технико-экономические расчеты, при решении широкого комплекса задач по доставке грузов на орбиту ИСЗ и с орбиты на Землю рентабельными могут быть как способы, ставшие уже традиционными (использование одноразовых ракет- носителей и СА), так и способы, основанные на применении многоразовых ЛА, имеющих частично или полностью сохраняемые компоненты (элементы ЛА), пригодные для использования их в последующих полетах.
   В общем случае MBKA (или MTKK – многоразовый транспортный космический корабль) можно представить как ЛА, состоящий из разгонной ступени и воздушно-космического самолета (ВКС).
   Разгонная ступень (например, ракета-носитель) обеспечивает вывод ВКС на орбиту ИСЗ. ВКС (орбитальная ступень) производит все необходимые операции в космосе и возвращается на Землю «по-самолетному».
   Первыми в этом классе ЛА стали «Спейс Шаттл» (космический челнок, США) и комплекс «Энергия» – «Буран» (СССР) (рис. 4.9). 
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	Рис. 4.9. МВКА первого поколения


[bookmark: #233.15][bookmark: #39.14][bookmark: #24.15][bookmark: #21.4]Почти одинаковые параметры ТЗ на проектирование орбитальных ступеней (масса и объем полезной нагрузки), одинаковые условия возвращения с ОИСЗ с гиперзвуковой (от греч. hyper – над, сверх) скоростью, соответствующей числам М = 5 25, и посадки на ВПП объективно привели к выбору практически одинаковых компоновочных решений и геометрических параметров ВКС (ракетопланов) «Спейс Шаттл» 1 и «Буран» 4. Однако для комплексов в целом приняты принципиально различные технические концепции.
   MBKA «Спейс Шаттл» – это, фактически, снабженный ускорителями орбитальный самолет. Космический корабль 1, имеющий три маршевых кислородно-водородных ЖРД, крепится к внешнему топливному баку 3, содержащему запасы жидкого водорода (горючее) и жидкого кислорода (окислитель). На внешний топливной бак крепятся также два разгонных ракетных двигателя твердого топлива (РДТТ) 2, в корпусах РДТТ размещен твердый топливный заряд, горение которого обеспечивает создание силы тяги.
   При вертикальном старте MBKA «Спейс Шаттл» необходимая для преодоления силы земного тяготения сила тяги создается одновременной работой РДТТ и маршевых ЖРД корабля, расходующих топливо из внешнего топливного бака. После выгорания топлива разгонные РДТТ отделяются от внешнего топливного бака и с помощью парашютной спасательной системы, установленной под носовым обтекателем разгонной ступени, совершают мягкое приводнение. Маршевые двигатели корабля продолжают работу до выработки топлива из внешнего бака, после чего происходит разделение корабля и бака, который, двигаясь по баллистической траектории, падает в определенном районе Атлантического океана. Специальная двигательная установка орбитального маневрирования корабля «Спейс Шаттл», состоящая из двух ЖРД, работающих на самовоспламеняющихся компонентах топлива, размещенного в баках корабля (горючее – монометилгидразин, окислитель – четырехокись азота), завершает вывод корабля на орбиту. Таким образом, MBKA «Спейс Шаттл» (первый пилотируемый запуск корабля, названного «Колумбия», состоялся 12 апреля 1981 года) имеет два компонента многоразового применения – собственно орбитальный корабль и разгонные РДТТ.
   Вертикальный старт «Бурана» обеспечивает универсальная двухступенчатая ракета- носитель «Энергия», первая ступень которой состоит из четырех ракетных блоков 5, каждый из которых оснащен кислородно-керосиновым ЖРД. Вторая ступень 6 «Энергии» – оснащенный четырьмя кислородно-водородными ЖРД центральный блок, на который компонуются блоки первой ступени и ВКС.
   Старт комплекса производится при работающих двигателях первой и второй ступеней. После выработки топлива из блоков первой ступени они попарно отделяются, затем происходит их разделение, они стабилизируются и осуществляют управляемый спуск в атмосфере. Отделение «Бурана» от второй ступени происходит, когда в расчетной точке промежуточной орбиты (суборбиты) будет достигнута заданная скорость. Включая на суборбите маршевый двигатель, «Буран» сначала поднимается на промежуточную, а затем на круговую опорную орбиту, а вторая ступень РН «Энергия», продолжая пассивный (баллистический) полет, падает в определенном районе Тихого океана.
   Таким образом, на момент первого пуска (15 ноября 1988 года) система «Энергия» – «Буран» имела только один компонент многоразового применения – собственно орбитальный корабль.
   Блоки первой ступени РН «Энергия» могут оснащаться парашютно-ракетной системой спасения. Отработка РН в последующих пусках этой системы и оснащение аналогичной системой второй ступени – возможный путь превращения комплекса «Энергия» – «Буран» в полностью многоразовую систему.
   Осуществление таких проектов MBKA, как «Спейс Шаттл» и «Буран», потребовало, безусловно, огромных материальных затрат. Окупиться эти затраты могут лишь в процессе длительной эксплуатации таких систем.
   Однако разработка, испытания и опыт их эксплуатации открывают пути для поиска новых, более экономичных разработок многоразовых космических ЛА. Очевидно, что парашютный способ спасения отдельных компонентов MBKA достаточно сложен и не обеспечивает возвращения спасаемых компонентов непосредственно на стартовую площадку, а это значит, что для подготовки к повторному полету потребуются значительные затраты средств и времени. Очевидно также, что повторное использование всех компонентов космической транспортной системы резко увеличивает ее экономическую эффективность. Резко увеличить экономическую эффективность можно, отказавшись от дорогостоящих сооружений стартового комплекса, обеспечивающего вертикальный старт.
   Использование крылатого ЛА в качестве разгонной ступени, выводящей на орбиту ИСЗ крылатый возвращаемый аппарат, может быть достаточно серьезной альтернативой другим проектным проработкам MBKA.
   Возможные проектные концепции таких MBKA проиллюстрированы рис. 4.10 и 4.11. 
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	Рис. 4.10. Концепция МВКА
с дозвуковым разгонщиком
	Рис. 4.11. Концепция МВКА
с гиперзвуковым разгонщиком


[bookmark: #42.15]    Пилотируемые или автоматически управляемые двухступенчатые ЛА, состоящие из дозвукового (рис. 4.10) или гиперзвукового (рис. 4.11) самолета-разгонщика (носителя) 1, доставляют орбитальный ЛА 2 в расчетную точку старта с заданной высотой и скоростью полета. Аппараты проектируются под горизонтальный взлет аэрокосмического комплекса и горизонтальную посадку самолета-разгонщика на обычный аэродром, что значительно снижает расходы на его эксплуатацию. Орбитальная ступень 2, отделяясь от самолета- разгонщика, выходит на орбиту ИСЗ и после выполнения полетного задания возвращается на аэродром старта, совершая посадку «по-самолетному». В качестве дозвукового самолета- носителя для таких перспективных многоразовых аэрокосмических систем может быть использован самолет АН-225 «Мрия», основные технические характеристики которого приведены в главе 20. Разработка гиперзвукового разгонщика, как и разработка орбитальных ступеней MBKA следующего поколения, связана с решением множества проблем. Среди них – проблема создания таких аэродинамических форм, которые при приемлемом аэродинамическом нагреве будут обладать гиперзвуковым аэродинамическим качеством Ka  4, что позволит при возвращении орбитальной ступени с экваториальной орбиты совершать посадку на аэродромах Европейского континента.
   Высокая эффективность гиперзвуковых самолетов-разгонщиков может быть обеспечена созданием комбинированных силовых установок, работающих в режиме воздушно-реактивных двигателей (их устройство подробно рассмотрено в главе 14) при полете в атмосфере со скоростями, соответствующими числам М 5, а за пределами атмосферы – в режиме ЖРД. Проектировщики, работающие над проектами MBKA следующего поколения, возлагают большие надежды на силовую установку, работающую при выведении MBKA на орбиту искусственного спутника Земли в плотных слоях атмосферы с ожижением атмосферного воздуха, т. е. с наполнением в процессе полета баков MBKA жидким кислородом, что позволяет существенно снизить стартовую массу MBKA.
   Гиперзвуковой разгонщик, совершающий полет со скоростями, соответствующими M=1012, может быть использован как одноступенчатый пассажирский ВКС, способный совершать полеты на высотах между границами атмосферы и ближним космосом. Перелет на таком самолете из Лондона в Сидней (Австралия) займет 45 мин, а полное время от старта до посадки, включая ожидание в воздухе при подходе к аэродрому посадки, не превысит 70 мин, в то время как продолжительность полета по этому маршруту на современном дозвуковом пассажирском самолете составляет 24 ч.
   Создание крылатых ЛА, обеспечивающих работу в околоземном космическом пространстве и в верхних слоях атмосферы с гиперзвуковыми скоростями полета, позволит существенно повысить экономическую эффективность полетов, однако для реализации этих возможностей требуется проведение широкого комплекса научных и проектно- конструкторских исследований, направленных на обеспечение оптимального взаимодействия ЛА с атмосферой при гиперзвуковых скоростях полета.
* * * 
[bookmark: a03]   Мы уже отмечали, что малая масса ЛА, малое аэродинамическое сопротивление, которое он испытывает в полете, высокая надежность всегда желательны, но получены они могут быть только за счет каких-либо других характеристик ЛА; однако при прочих равных условиях взлетная масса ЛА может служить критерием эффективности при выборе проектного решения.
   Поскольку полет основан на преодолении гравитационной силы (силы тяжести), уменьшение массы любой детали, агрегата, системы, ЛА в целом – одна из основных задач, которую решают все специалисты, участвующие в разработке ЛА.
   В то же время созданы гигантские ЛА, реализующие различные принципы полета.
   Ракетно-космическая система «Сатурн» – «Аполлон», обеспечившая в 1969–1972 годах полеты американских астронавтов на Луну, является самой большой в мире. Трехступенчатая ракета-носитель «Сатурн-5» выводила на окололунную орбиту КК «Аполлон» (масса до 47 000 кг), лунная кабина которого (масса 14 700 кг) с двумя астронавтами на борту совершала посадку на Луну. Стартовая масса системы «Сатурн» – «Аполлон» до 2 950 000 кг, сухая масса (масса без топлива) 180 000 кг, высота системы на старте 110,7 м, диаметр 10,1 м (по лопастям стабилизаторов 19,2 м).
   Самым большим жестким дирижаблем было германское пассажирское воздушное судно LZ-130 «Граф Цеппелин II» (1938). Общая мощность четырех дизельных двигателей 3090 кВт. Длина 245,1 м, диаметр 41,1 м, объем 199 981 м3. Масса конструкции 116 000 кг, аэростатическая подъемная сила 2 119 000 Н, полезная аэростатическая подъемная сила 912 300 Н.
   Гигантский транспортный планер «Мессершмитт» Ме 321 (Германия, 1941) с размахом крыла 55,24 м имел грузовой отсек (длина 11 м, высота 3,3 м, ширина 3,15 м), способный вместить до 200 экипированных солдат. Взлетная масса 35 000 кг.
   Самый большой самолет в мире – Ан-225 «Мрия», разработанный в ОКБ им. О.К. Антонова в 1988 году, является также первым самолетом, рассчитанным на полеты при общей массе, превышающей 600 000 кг. В течение года после первого полета на этом самолете было установлено более 100 новых мировых рекордов грузоподъемности, скорости, высоты и дальности полета.
   Экспериментальный двухвинтовой вертолет (1967) поперечной схемы Ми-12 (В-12) ОКБ Генерального конструктора М.Л. Миля - самый большой в мире. Полный размах лопастей двух несущих винтов 67 м, длина фюзеляжа 37 м, мощность каждого из четырех двигателей 4800 кВт. Нормальная взлетная масса вертолета 97 000 кг (максимальная – 105 000 кг), полезная (коммерческая) нагрузка до 40 000 кг.
   Приведенные данные, с одной стороны, характеризуют сложность проблем, поставленных в техническом задании на проектирование, а с другой – высокий научно- технический потенциал проектировщиков, сумевших преодолеть огромные гравитационные силы.


Лекция №3

Тема: «Факторы, определяющие конструкцию самолета».

§ 1. Общие требования, предъявляемые к конструкции самолета.
§ 2. Силы действующие на самолет в полета. Перегрузки.
§ 3. Нормы прочности самолета.
§ 4. Нагрев самолета.






§ 1. Общие требования, предъявляемые к конструкции самолета.

Требования, предъявляемые к конструкции самолета, диктуются соображениями аэродинамики, прочности, жесткости, минимальной массы, эксплуатации, производства, а для военных самолетов и малой заметности.
Аэродинамические требования. При выбранном двигателе самолет должен обладать возможно более высокими летными данными и быть устойчивым и управляемым на всех режимах полета. Летные данные самолета определяются величинами горизонтальной, вертикальной и посадочной скоростей, высотой и дальностью полета, грузоподъемностью, величинами взлетной и посадочной дистанций.
Скорость полета является наиболее важной характеристикой самолета. Чтобы увеличить скорость полета при неизменной мощности или тяге двигателя необходимо уменьшить сопротивление самолета. Совершенствование самолета все время идет по пути уменьшения коэффициента лобового сопротивления.
Сначала это потребовало перехода от бипланной схемы к монопланной, уменьшения числа выступающих в поток частей(подкосов, раскосов, расчалок, тяг, установки убирающегося шасси и т.п.), перехода от полотняной обшивки к жесткой и к повышению качества ее поверхности, а при дальнейшем увеличении скоростей и возникновении волнового сопротивления – применения стреловидных крыльев и оперения с тонкими профилями.
Требования прочности. При всех возможных в полете и при посадке нагрузках ни один из элементов конструкции не должен разрушиться. Величины нагрузок, характер их распределения для отдельных частей самолета на различных режимах полета и посадки регламентируются нормами прочности и нормами летной годности. При этом должны учитываться и знакопеременность нагрузок, приводящая к явлениям усталости, и аэродинамический нагрев при полете на больших сверхзвуковых скоростях.
Требования жесткости. Жесткость конструкции должна исключить возможность появления недопустимых с точки зрения аэродинамики деформаций и возникновения опасных вибраций, приводящих к разрушению конструкции.
Требования минимальной массы. Конструкция самолета в целом, отдельных его частей, элементов и деталей должна иметь возможно меньшую массу, так как у самолета, как ни у одной другой машины, его масса сильно влияет на основные функциональные характеристики – летные данные. Уменьшение массы конструкции достигается обеспечением равнопрочности, сокращением количества разъемов, вырезов, несиловых элементов, применением новых конструкционных материалов. При выборе конструктивно-силовой схемы детали, элемента, агрегата необходимо стремиться, чтобы разрушающие напряжения конструкции были возможно ближе к разрушающим напряжениям данного материала.
Эксплуатационные требования. Должна быть обеспечена надежность работы всех агрегатов самолета при возможно более простом их обслуживании.
Простота обслуживания самолета обеспечивается хорошим доступом ко всем требующим осмотра узлам самолета, агрегатам оборудования и силовой установки, быстротой заправки топливом и маслом, удобным подходом к штуцерам зарядки кислородом и сжатым воздухом, удобством и быстротой монтажа и демонтажа отдельных агрегатов, простотой ремонта и т.п.
§ 2. Силы действующие на самолет в полета.
[bookmark: #3.10][bookmark: #6.10]Пространственное движение самолета, характеризующееся изменением положения самолета в пространстве, изменением скорости и направления полета, называется  маневром, а способность совершать маневр – маневренностью самолета (франц. manoeuvrer – приводить в движение, управлять, маневрировать, от лат. manu operor – работаю руками). Все силы, действующие на самолет в полете, могут быть сведены к трем: полной аэродинамической силе Ra , силе тяжести G и силе тяги двигателя P . Эти силы, в свою очередь, можно привести к равнодействующей силе F, приложенной в центре масс самолета, и моменту M относительно центра масс (рис. 2.1.):
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_1.gif]
	;
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_2.gif]


где
	Pi
	-
	составляющие силы F;

	ri
	-
	плечо силы Pi относительно центра масс


    В общем случае сила F и момент M, действующие на самолет, отличны от нуля и самолет движется поступательно вдоль вектора силы F с ускорением j = F/m и вращается относительно оси, направленной вдоль вектора M с угловым ускорением
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_3.gif]


где
	j 
	 -
	 линейное ускорение центра масс самолета, м/с2;

	F 
	 -
	 действующая на самолет сила, Н;

	m
	 -
	 масса самолета, кг;

	e
	 -
	 угловое ускорение самолета, рад/с2;

	M
	 -
	 действующий на самолет момент сил, Н·м;

	Jm 
	 -
	 момент инерции самолета относительно центра масс, кг·м2.


[bookmark: #r06_04_b][bookmark: #67.10]    Момент инерции самолета относительно центра масс
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где
	mi
	-
	масса i-го агрегата самолета (например, масса двигателя);

	ri
	-
	расстояние от центра масс i-го агрегата до оси вращения самолета, проходящей через центр масс, т. е. до вектора момента M.



	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/06_04_s.jpg]

	Рис. 2.1. Силы действующие на
самолет в криволинейном полете


[bookmark: d01][bookmark: #104.15][bookmark: #105.15][bookmark: #145.13]При ускоренном поступательном и вращательном движении самолета на каждый агрегат или размещенный на самолете груз действуют инерционные силы Pi =miji , где mi – масса i-го агрегата самолета; ji– линейное ускорение i-го агрегата. В этом случае линейное ускорение каждого агрегата вследствие вращательного движения самолета будет отличаться от линейного ускорения центра масс самолета тем больше, чем дальше от центра масс самолета находится агрегат. Движущийся в криволинейном пространственном полете самолет можно рассматривать как находящийся в равновесии, если по принципу Д'Аламбера  (по имени французского математика, механика и философа Ж. Л. Д'Аламбера) включить в число действующих на него сил силу инерции
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равную сумме инерционных сил, действующих на каждый агрегат самолета. Таким образом, можно записать:
F + Pj = 0, т.е. Ra + G + P + Pj = 0.
[bookmark: #111.15]Все силы, действующие на самолет в полете, удобно объединить в две группы:
- поверхностные силы - силы, не связанные с массой самолета (полная аэродинамическая сила Raи сила тяги двигателя P ), которые, собственно, и определяют полет: Rп = Ra + P ;
[bookmark: #108.15]- массовые силы – силы, связанные с массой самолета (сила тяжести G и инерционная сила Pj ), которые необходимо преодолеть для совершения полета: Rм = G + Pj.
    Здесь уместно еще раз отметить, что сила лобового сопротивления Xa, которую приходится преодолевать силой тяги двигателя P, возникает как неизбежное следствие получения подъемной силы Ya, неразрывно связана с ней, поэтому силу лобового сопротивления, как и подъемную силу, с полным основанием можно отнести к группе сил Rп, которые определяют полет. Таким образом, можно рассматривать равновесие самолета в любом пространственном движении под действием сил Rп и Rм, т. е. 
F = Rп + Rм = 0;      M = Mп + Mм = 0.
    Изменение силы F и момента M (появление приращений ΔF и ΔM при изменении полной аэродинамической силы Ra, силы тяги двигателя P или силы тяжести G) приводит к изменению параметров пространственного движения самолета. 
[bookmark: #32.4]Движение самолета неуправляемое, если приращения (возмущения) силы ΔF и момента  ΔM не обусловлены действиями летчика, а вызваны какими- либо не зависящими от него обстоятельствами (например, порыв ветра в турбулентной атмосфере). 
[bookmark: #34.4][bookmark: #44.17]Движение самолета управляемое, если приращение силы ΔF и момента ΔM обусловлено действиями летчика. В этом случае ΔF и ΔM называются управляющими воздействиями. 
[bookmark: #23.13]Летчик может изменить значение и ориентацию в пространстве полной аэродинамической силы, значение и направление силы тяги двигателя. Целенаправленное изменение этих сил приведет к формированию потребной траектории полета самолета. При решении многих задач, связанных с полетом самолета (расчет траекторий, определение прочностных характеристик и т. д.), используется понятие перегрузки.
Перегрузка – отношение суммы векторов полной аэродинамической силы и силы тяги к силе тяжести: 
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_6.gif]


     Поскольку  Rп = Ra + P  и P = – Pм , то
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_7.gif]
	или 
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_8.gif]


    Вектор перегрузки характеризует маневренность самолета, так как он учитывает величину и направление сил, изменяя которые можно управлять траекторией движения самолета. Перегрузка показывает, во сколько раз силы, определяющие траекторию движения, больше или меньше силы тяжести самолета или (что то же самое) во сколько раз ускорение движения самолета в каком-либо направлении больше или меньше ускорения земного тяготения. Для каждого отдельно взятого агрегата самолета или любого груза, находящегося на самолете, перегрузка показывает, во сколько раз действующая на него сила больше или меньше силы тяжести агрегата или груза.
    Перегрузка, действующая на самолет, может быть записана через ее проекции nx, ny, nz, на оси координат в виде 
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_9.gif]


где
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_10.gif]
	 -
	[bookmark: #26.13]продольная (тангенциальная) перегрузка;

	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_11.gif]
	 -
	[bookmark: #25.13] нормальная перегрузка; 

	[image: http://oat.mai.ru/book/glava06/6_2/ch6_2_12.gif]
	 -
	[bookmark: #24.13] боковая перегрузка; 

	 Rпх, Rпу, Rпz
	 -
	 проекции силы на оси координат.


§ 3. Нормы прочности самолета.
Для обеспечения безопасности полетов конструкция ЛА должна быть достаточно прочной в эксплуатации в течение всего срока службы ЛА. При оценке прочности ЛА рассматриваются следующие эксплуатационные условия: маневренный полет и полет в неспокойном воздухе, а также движение по ВПП. Действие нагрузок на конструкцию проявляется по-разному в зависимости от их значения, характера приложения и количества повторений. Большие, но редко возникающие, нагрузки могут вызвать остаточные деформации и разрушение конструкции. Небольшие, но часто повторяющиеся нагрузки, могут привести к усталостным повреждениям конструкции. Требования к прочности ЛА, направленные на обеспечение безопасности полетов, содержатся в Нормах летной годности самолетов (НЛГС). Это свод основных обязательных требований к прочности, жесткости и долговечности конструкции. НЛГС устанавливают ситуации нагружения, опасные для конструкции самолета, и их предельные параметры. Для гражданских самолетов в СССР было разработано несколько редакций НЛГС, которые являлись государственным стандартом и соответствовали требованиям ИКАО (International Civil Aviation Organization). В настоящее время Межгосударственный авиационный комитет (МАК), основной задачей которого является обеспечение безопасности полетов самолетов ГА, разработал обязательные к выполнению Авиационные правила (АП), которые с одной стороны являются логическим развитием НЛГС, а с другой стороны, приведены в соответствие аналогичным правилам других стран мира. К конструкции ЛА предъявляется требование выдерживать (без разрушений) нагрузки, возникающие в процессе эксплуатации, а элементы конструкции не должны иметь при этом остаточных деформаций.
[image: ]
Жесткость ЛА – способность противостоять деформациям от нагрузок. Расчеты на жесткость производятся с целью определения деформаций, возникающих в конструкции. Деформации могут существенно изменить картину обтекания ЛА, снизить эффективность органов управления, привести к возникновению автоколебаний и, следовательно, к разрушению [image: ]конструкции. Нормы жесткости регламентируют нагрузку, при которой не возникает потери устойчивости обшивки и остаточных деформаций конструкции. При расчете на прочность и анализе работы конструкции внешние силы, действующие на ЛА и укрепленные на нем агрегаты в полете и при движении ЛА по земле подразделяют на поверхностные и массовые.
 К поверхностным силам относятся: - распределенные воздушные нагрузки, приложенные к обшивке крыла. Это связанные с наружным обтеканием аэродинамические силы и статические нагрузки от давления внутри крыла; - поверхностные нагрузки, действующие на агрегаты, прикрепленные к крылу, и передающиеся через узлы крепления агрегатов с крылом. Это могут быть тяга двигателей, нагрузки от шасси при движении по земле и т.п.; К массовым силам относятся: - распределенные нагрузки, действующие на массу конструкции и приложенные непосредственно к каждому ее элементу; - сосредоточенные силы, передающиеся на планер от прикрепленных к нему агрегатов (двигатели, шасси и т.д.). 
При анализе работы под нагрузкой любого элемента конструкции необходимо установить: а) какие внешние нагрузки действуют на конструкцию и каким образом они к ней приложены; б) что является опорой для конструкции и каким образом нагрузка передается с конструкции на опору; в) что происходит внутри конструкции при ее нагружении. Любое внешнее силовое воздействие на конструкцию (независимо от физической природы сил) должно быть уравновешено эквивалентным силовым противодействием (третий закон Ньютона). Одну из взаимоуровновешенных сил, действующих на самолета, принято называть внешней силой, а другую силой реакции опоры. При воздействии внешних нагрузок на конкретный элемент конструкции, он может изменять свои формы и размеры (т.е. деформироваться). В зависимости от характера приложения нагрузок деформация может иметь различные виды: растяжение, сжатие, изгиб, кручение, сдвиг.
Растяжение. При растяжении материала прочные межатомные связи, соединяющие атомы недеформированного тела, создают большие внутренние силы противодействия внешней нагрузке. Под действием внешних сил частицы материала конструкции будут перемещаться до тех пор, пока между внешними и внутренними силами не установится равновесие, называемое деформированным состоянием. Мерой воздействия внешних сил на атомы вещества, которые могут удаляться друг от друга (при растяжении) или сближаться (при сжатии) является напряжение. Характер работы конструкции под нагрузкой во многом определяется выбором конструкционных материалов. Одной из основных характеристик материала конструкции является диаграмма [image: ]растяжения (кривая деформирования – рис. 1.2.1) – зависимость напряжений и деформаций удлинения, получаемая в результате испытаний образцов материала на удлинение. На диаграмме (см. рис. 1.2.1) до точки А рост напряжения идет без разрушения межатомных связей, а в интервале от т. А до т. D межатомные связи постепенно разрушаются, что приводит к значительному местному утонению образца. В т. D происходит разрушение образца. Наличие в материале микротрещин, вкраплений инородных матер лов, а также резкие изменения однородности формы конструкции (вырезы, риски и т.д.) нарушают постоянство напряжений и резко снижают несущую способность конструкции.
[image: ]Сжатие. При сжатии межатомные расстояния под действием нагрузки уменьшаются, межатомные силы отталкивания растут, и атомы стремятся «выскользнуть» из-под нагрузки в боковом направлении. Разрушение различных конструктивных элементов происходит по-разному, что определяется в основном формой и пропорциями этих элементов. На рис. 1.2.2 показаны различные виды деформированных состояний при сжатии. На рис. 1.2.2а и 1.2.2б приведены примеры потери устойчивости стержнем при различных условиях закрепления его концов в случае воздействия на него небольших нагрузок. При этом стержень сначала только упруго изгибается, при дальнейшем же увеличении нагрузки изогнутый стержень разрушается. Это называется общей потерей устойчивости. На рис. 1.2.2 в показана местная потеря устойчивости тонкостенным цилиндром. Для увеличения несущей способности конструкции, работающей на сжатие, ей придают форму, способную выдержать большие усилия сжатия без потери устойчивости. Например, плоский лист можно заменить гофрированным или криволинейным. 
[image: ]Сдвиг. Пример сдвига (или среза) заклепочного соединения приведен на рис. 1.2.3. Сдвиг возникает тогда, когда внешние силы смещают два параллельных плоских сечения элемента конструкции одно относительно другого при неизменном расстоянии между ними, и напряжения сдвига служат мерой сопротивления сдвигу одной части твердого тела относительно другой. При сдвиге внешней нагрузке противостоят только диагональные межатомные связи, работающие на растяжение-сжатие. Деформация чистого сдвига заключается в изменении прямых углов. Нагружение, например, тонкого листа сдвигающими усилиями по вертикальным кромкам при достижении критических усилий сдвига может привести к потере устойчивости при сдвиге – гофрированию. Причиной разрушения конструкции являются появляющиеся и развивающиеся в процессе эксплуатации трещины, которые возникают из-за несовершенства атомно-кристаллической пространственной решетки.
[image: ]Кручение. Схема нагружения кручением показана на рис. 1.2.4. Внешние силы, образующие момент относительно оси элемента конструкции, вызывают его деформацию, которая заключается в плоском повороте поперечных сечений друг относительно друга. Продольная линия, нанесенная на поверхность элемента конструкции, нагруженной кручением, принимает форму винтовой линии. Наиболее рациональным конструктивным элементом, предназначенным для восприятия кручения, является тонкостенная оболочка (см. рис. 1.2.2 в). Но и такая конструкция, нагруженная кручением, может потерять устойчивость с образованием равномерно расположенных в окружном направлении вмятин, идущих по винтовым линиям. Поэтому тонкостенные оболочки, работающие на кручение, нуждаются в подкреплении в направлении возможной потери устойчивости.
Изгиб. Некоторые возможные схемы нагружения изгибом показана на рис. 1.2.5. Внешние силы при этом вызывают деформации, которые искривляют продольную ось балки. Выпуклая сторона балки растянута, вогнутая – сжата. Зоны растяжения и сжатия разделены нейтральным слоем, длина которого при изгибе остается постоянной. Поэтому применение балок прямоугольного сечения для восприятия изгиба является нерациональным, так как средний (нерастянутый) слой будет недогружен. Для восприятия изгиба применяют [image: ]конструкции, в которых зоны, воспринимающие растяжение и сжатие имеют большую площадь, а ненагруженные зоны - меньшую. В технике широко распространен изгиб элементов конструкции, вызванный приложением к ним сосредоточенной силы или распределенной нагрузки. На рис. 1.2.6 показаны нагрузки, действующие на крыло самолета. Под действием этих нагрузок крыло будет деформироваться, а в сечениях крыла возникнут ответные уравновешивающие реакции, препятствующие недопустимым деформациям конструкции. Различные внешние нагрузки, одновременно действующие на ЛА в различных плоскостях, стремятся деформировать [image: ]конструкцию и создают в ней весь спектр внутренних сил. Под действием нагрузок на рис. 1.2.6., а также силы тяги двигателей в любом произвольном сечении крыла возникнут следующие внутренние силовые факторы: перерезывающая сила Q, изгибающий момент Мизг и крутящий момент Мкр, которые будут уравновешивать условно отсеченную часть крыла (рис. 1.2.7).
§ 4. Нагрев самолета.
Нагрев самолета в полете происходит главным образом по двум причинам: от аэродинамического торможения воздушного потока и от тепловыделения двигательной установки. Оба эти явления составляют процесс взаимодействия между средой (воздухом, выхлопными газами) и обтекаемым твердым телом (самолетом, двигателем). Второе явление типично для всех самолетов, и связано оно с повышением температуры элементов конструкции двигателя, воспринимающих тепло от воздуха, сжатого в компрессоре, а также от продуктов сгорания в камере и выхлопной трубе. При полете с большими скоростями внутренний нагрев самолета происходит также и от воздуха, тормозящегося в воздушном канале перед компрессором. При полете на малых скоростях воздух, проходящий через двигатель, имеет относительно низкую температуру, вследствие чего опасный нагрев элементов конструкции планера не происходит. При больших скоростях полета ограничение нагрева конструкции планера от горячих элементов двигателя обеспечивается посредством дополнительного охлаждения воздухом низкой температуры. Обычно используется воздух, отводимый от воздухозаборника с помощью направляющей, отделяющей пограничный слой, а также воздух, захватываемый из атмосферы с помощью дополнительных заборников, размещенных на поверхности гондолы двигателя. В двухконтурных двигателях для охлаждения используется также воздух внешнего (холодного) контура.
Таким образом, уровень теплового барьера для сверхзвуковых самолетов определяется внешним аэродинамическим нагревом. Интенсивность нагрева поверхности, обтекаемой потоком воздуха, зависит от скорости полета. При малых скоростях этот нагрев так незначителен, что повышение температуры может не приниматься во внимание. При большой скорости воздушный поток обладает высокой кинетической энергией, в связи с чем повышение температуры может быть значительным. Касается это равным образом и температуры внутри самолета, поскольку высокоскоростной поток, заторможенный в воздухозаборнике и сжатый в компрессоре двигателя, приобретает настолько высокую температуру, что оказывается не в состоянии отводить тепло от горячих частей двигателя.
    Рост температуры обшивки самолета в результате аэродинамического нагрева вызывается вязкостью воздуха, обтекающего самолет, а также его сжатием на лобовых поверхностях. Вследствие потери скорости частицами воздуха в пограничном слое в результате вязкостного трения происходит повышение температуры всей обтекаемой поверхности самолета. В результате сжатия воздуха температура растет, правда, лишь локально (этому подвержены главным образом носовая часть фюзеляжа, лобовое стекло кабины экипажа, а особенно передние кромки крыла и оперения), но зато чаще достигает значений, небезопасных для конструкции. В этом случае в некоторых местах происходит почти прямое соударение потока воздуха с поверхностью и полное динамическое торможение. В соответствии с принципом сохранения энергии вся кинетическая энергия потока при этом преобразуется в тепловую и в энергию давления. Соответствующее повышение температуры прямо пропорционально квадрату скорости потока до торможения (или, без учета ветра - квадрату скорости самолета) и обратно пропорционально высоте полета. Теоретически, если обтекание имеет установившийся характер, погода безветренна и безоблачна и не происходит переноса тепла посредством излучения, то тепло не проникает внутрь конструкции, а температура обшивки близка к так называемой температуре адиабатического торможения. 
[image: ]
    В действительных условиях повышение температуры обшивки самолета от аэродинамического нагрева, т.е. разница между температурой торможения и температурой окружения, получается несколько меньшей ввиду теплообмена со средой (посредством излучения), соседними элементами конструкции и т. п. Кроме того, полное торможение потока происходит лишь в так называемых критических точках, расположенных на выступающих частях самолета, а приток тепла к обшивке зависит также от характера пограничного слоя воздуха (он более интенсивен для турбулентного пограничного слоя). Значительное снижение температуры происходит также при полетах сквозь облака, особенно когда они содержат переохлажденные капли воды и кристаллики льда. Для таких условий полета принимается, что снижение температуры обшивки в критической точке по сравнению с теоретической температурой торможения может достичь даже 20-40%. Тем не менее общий нагрев самолета в полете со сверхзвуковыми скоростями (особенно на малой высоте) иногда так высок, что повышение температуры отдельных элементов планера и оборудования приводит либо к их разрушению, либо, как минимум, к необходимости изменения режима полета. Например, при исследованиях самолета ХВ-70А в полетах на высотах более 21000 м со скоростью М=3 температура входных кромок воздухозаборника и передних кромок крыла составляла 580-605 К, а остальной части обшивки 470-500 К. Последствия повышения температуры элементов конструкции самолета до таких больших значений можно оценить в полной мере, если учесть тот факт, что уже при температурах около 370 К размягчается органическое стекло, повсеместно употребляемое для остекления кабин, кипит топливо, а обычный клей теряет прочность. При 400 К значительно снижается прочность дюралюминия, при 500 К происходит химическое разложение рабочей жидкости в гидросистеме и разрушение уплотнений, при 800 К теряют необходимые механические свойства титановые сплавы, при температуре выше 900 К плавятся алюминий и магний, а сталь размягчается. Повышение температуры приводит также к разрушению покрытий, из которых анодирование и хромирование могут использоваться до 570 К, никелирование - до 650 К, а серебрение - до 720 К. 
ГОСТ 25431-82 Таблица динамических давлений и температур торможения воздуха в зависимости от числа Маха и высоты полета
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Стратегический бомбардировщик ХВ-70 «Валькирия»
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[image: ]Способы защиты самолета от эффектов аэродинамического нагрева определяются факторами, препятствующими росту температуры. Кроме высоты полета и атмосферных условий, существенное влияние на степень нагрева самолета оказывают:
· коэффициент теплопроводности материала обшивки;
· величина поверхности (особенно лобовой) самолета;
· время полета.
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Лекция №4
Тема: «Основы аэродинамики».
§ 1. Взаимодействие среды и движущегося тела. Классификация скоростей полета.
§ 2. Аэродинамический эксперимент.
§ 3. Основные законы аэродинамики.
§ 3. Аэродинамические характеристики самолета


§ 1.  Взаимодействие среды и движущегося тела. Классификация скоростей 
полета
Аэродинамика - раздел механики, в котором изучаются законы движения газообразной среды (например, воздуха) и ее взаимодействие с движущимися в ней обтекаемыми твердыми телами.
Характер взаимодействия внешней газовой среды (атмосферы) и движущегося в ней тела (ЛА) существенным образом зависит от скорости полета ЛА и от высоты полета, поскольку с высотой изменяются параметры атмосферы. 
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При небольших скоростях движения происходит в основном силовое взаимодействие, т. е. в результате движения возникают силы, которые оказывают сопротивление движению тела в газовой среде. С ростом скорости силовое взаимодействие сопровождается тепловым взаимодействием, т. е. нагревом поверхности обтекаемого тела вследствие теплопередачи от газа к телу. При очень больших скоростях полета аэродинамический нагрев становится настолько сильным, что может разрушить материал конструкции ЛА путем его оплавления или сублимации (от лат. sublimo - возношу), т. е. непосредственного перехода материала ЛА из твердого в газообразное состояние и, как следствие, уноса разрушенной части материала. Аэродинамический нагрев может привести к химическому взаимодействию между газовой средой и материалом конструкции ЛА, в результате чего также возникает эффект уноса части материала. На больших скоростях полета вследствие механического воздействия может возникнуть эрозия (от лат. erosio - разъедание) материала конструкции, что также сопровождается эффектом уноса массы, или абляцией (позднелат. ablatio - отнятие). Естественно, что в первую очередь проектировщика интересует силовое взаимодействие ЛА и внешней газовой среды, поскольку в результате этого взаимодействия возникают силы, обеспечивающие полет ЛА.
   Движение ЛА, раздвигающего воздух, вызывает возмущения воздушной среды, которые, распространяются во все стороны со скоростью звука в виде колебаний давления и плотности воздуха. При малых скоростях полета эти возмущения значительно опережают ЛА, и воздушный поток, еще даже не приблизившись к нему, изменяет свое направление, раздвигаясь и "приспосабливаясь" к обтеканию частей ЛА. Сжатие воздуха при этом незначительно.
   С ростом скорости полета ЛА и приближением ее к скорости звука (скорости распространения возмущений) созданные ЛА возмущения не могут значительно опередить его, взаимодействие ЛА с невозмущенной ("не подготовленной" к обтеканию ЛА) внешней средой вызывает сильное сжатие воздуха, повышение его давления и, как следствие, увеличение сил, действующих на ЛА. Таким образом, критерием, позволяющим оценить силовое взаимодействие ЛА и воздушной среды, критерием сжимаемости потока воздуха может служить число М. Чем больше число М, тем сильнее проявляется в полете эффект сжимаемости воздуха. На основании этого критерия принята следующая классификация скоростей полета ЛА:
      - малые дозвуковые скорости, соответствующие числам (М0,4-0,6), при которых сжимаемость воздуха практически мало влияет на силовое взаимодействие ЛА и окружающей среды;
      - большие дозвуковые скорости, соответствующие числам (М 0,6-0,9), при которых влияние сжимаемости на силовое взаимодействие весьма существенно, однако тепловое взаимодействие практически отсутствует и его можно не рассматривать;
      - околозвуковые (трансзвуковые, от лат. trans - через, за, за пределами), соответствующие числам М1;
      - сверхзвуковые (М > 1), при которых проектировщики обязаны учитывать не только силовое, но и тепловое взаимодействие ЛА и окружающей среды;
      - гиперзвуковые скорости, соответствующие числам (M5), при которых силовое и тепловое взаимодействие ЛА и окружающей среды настолько интенсивно, что может сопровождаться химическим и механическим взаимодействием и чревато возможностью эрозии и уноса материала конструкции.
   При проектировании ЛА для определения его летных характеристик, разработки конструкции агрегатов и систем необходимы данные по интенсивности всех видов взаимодействия ЛА с воздушным потоком. Специфика взаимодействия на различных скоростях полета требует применения различных математических моделей, учитывающих эту специфику и базирующихся на различной математической основе. Теоретическое определение величин, характеризующих это взаимодействие, практическое измерение их в полете весьма сложно. С достаточной для инженерных работ точностью выполнить эту задачу позволяет аэродинамический эксперимент.
§ 2. Аэродинамический эксперимент.
[bookmark: #146.13]   В аэродинамике на основании принципа относительности классической механики сформулирован принцип обратимости: величина, направление и точка приложения аэродинамических сил не зависят от того, обтекается ли тело потоком воздуха, или же оно движется в неподвижном воздухе, и определяются только величиной и направлением относительной скорости тела и потока. Принцип обратимости позволяет вместо сил, действующих на реальный ЛА при его движении, рассмотреть силы, действующие на неподвижную модель ЛА, обтекаемую потоком воздуха. Если (рис. 5.1) модель самолета 1 закрепить на системе динамометров и направить на неподвижную модель поток воздуха со скоростью Vм, то динамометр 2 покажет подъемную силу Ya м, а динамометр 3 - силу сопротивления модели Xa м.
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	Рис. 5.1. Измерение аэродинамических сил на модели


[bookmark: #11.2][bookmark: #r05_02_b][bookmark: r02][bookmark: #124.8][bookmark: #8.20][bookmark: #49.16] Система устройств, позволяющих измерять действующие на модель силы, называется аэродинамическими весами. Измерив силы, действующие на модель, можно рассчитать силы, которые будут действовать на реальный ЛА, если в процессе эксперимента было обеспечено геометрическое подобие модели натуре, кинематическое и динамическое подобие скоростей потока, обтекающего натурный ЛА и его модель.
   Для этого необходимо выдержать равенство для модели и натурного ЛА некоторых безразмерных параметров, составленных из физических и геометрических величин, характеризующих модель и натуру, - так называемых определяющих критериев подобия. Например, число Маха М является одним из основных критериев механического подобия в аэродинамике, влияние которого существенно в тех случаях, когда нельзя пренебрегать сжимаемостью газа. Число Рейнольдса Re, названное так по имени английского физика и инженера О. Рейнольдса, - критерий подобия для течения вязких жидкостей и газов, характеризующий отношение сил инерции к силам вязкости.
   Для создания потока воздуха, отвечающего определенному критерию подобия, при испытании моделей используются специальные установки - аэродинамические трубы. На рис. 5.2 показана принципиальная схема аэродинамической трубы.
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	Рис. 5.2. Принципиальная схема аэродинамической трубы


[bookmark: #21.2][bookmark: #276.15][bookmark: #277.15][bookmark: #r05_03_b][bookmark: #351.15]
   Аэродинамическая труба представляет собой замкнутый воздушный канал; в рабочей части трубы 1 на аэродинамических весах 2 установлена испытываемая модель 3. По замкнутому воздушному каналу вентилятор 6, приводимый в действие электромотором 7, прогоняет воздух. Пройдя через спрямляющую решетку 9, которая служит для создания равномерного поля скоростей по всему сечению трубы, и сужающуюся часть трубы (конфузор) 10, в которой воздух разгоняется до необходимой скорости, воздушный поток входит в рабочую часть трубы. Пройдя рабочую часть трубы, воздушный поток попадает в расширяющуюся часть трубы (диффузор) 4, где плавно тормозится, что снижает сопротивление движению воздуха по каналу и в поворотных лопатках и увеличивает КПД вентилятора. Лопасти вентилятора защищены прочной сеткой 5 от повреждений на случай возможного разрушения испытываемой модели. Система поворотных лопаток 8 обеспечивает плавное течение воздушного потока по каналу трубы. Для создания равномерного поля скоростей в рабочей части трубы поперечное сечение ее имеет обычно форму круга или эллипса.
   Мы рассмотрели простейшие принципиальные схемы аэродинамических весов и аэродинамической трубы. В реальности это сложные инженерные сооружения, построенные специально для проведения определенного вида аэродинамических экспериментов. ЦАГИ располагает большим количеством различных аэродинамических труб, позволяющих испытывать натурные изделия авиационной техники и модели в широком спектре скоростей потока воздуха (от малых, порядка нескольких метров в секунду, до больших, в несколько раз превышающих скорость звука). Кроме количественных характеристик (значений сил, действующих на обтекаемое потоком тело), всегда важно знать качественную картину обтекания, увидеть, насколько плавно обтекается тело потоком воздуха. Существуют различные методы, позволяющие визуализировать (сделать видимой) картину обтекания. Видимая картина обтекания тела потоком называется аэродинамическим спектром (спектром обтекания). Так, если на поверхность модели (или реального самолета) наклеить одним концом шелковые нити длиной 50-100 мм, то, перемещаясь под действием потока воздуха, свободные концы шелковинок позволят представить картину направления струй потока, обтекающих тело. Располагая шелковинки на специальных державках перед обтекаемым телом и за ним, мы можем представить полную картину обтекания тела. Схематизированная картина обтекания крыла самолета воздушным потоком представлена на рис. 5.3.
   При обтекании крыла 1 струйка 2 (условно выделенный движущийся объем воздуха) разделяется на две части, одна из которых (5) обтекает крыло сверху, а другая (6) - снизу.
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	Рис. 5.3. Схематизированная картинка обтекания крыла
	Рис. 5.4. Концевые вихри за крылом летящего самолета


[bookmark: #r05_05_b][bookmark: #36.2][bookmark: #19.13]
   Струйки 5, обтекающие крыло сверху, отклоняются в сторону фюзеляжа 3, а струйки 6, обтекающие крыло снизу, отклоняются к концу крыла за счет перетекания воздуха с нижней на верхнюю поверхность через концевую кромку крыла. Струйки 8, перетекая с нижней поверхности, захватывают часть струек 7 с верхней поверхности и образуют стекающий с конца крыла мощный концевой вихрь 9. Встречаясь на задней кромке, струйки, стекающие с верхней и нижней поверхности крыла под разными углами, закручивают воздух и образуют непрерывную вихревую пелену, которая уносится потоком воздуха назад.
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	Рис. 5.5. Части самолета в спутной струе крыла


[bookmark: #353.15][bookmark: #249.15][bookmark: #r05_06_b]
   Таким образом, за крылом летящего самолета образуется мощная вихревая пелена (спутная струя, вихревой след) (рис. 5.4), которая сохраняется достаточно долго после пролета самолета. Эта спутная струя представляет серьезную опасность для летящих следом самолетов, поскольку попадание их в спутную струю равноценно полету в турбулентной атмосфере с восходящими и нисходящими потоками большой интенсивности. Наличие зоны турбулентности после пролета тяжелого самолета, совершающего взлет или посадку, вызывает необходимость увеличивать временной интервал перед пролетом следующего самолета (особенно легкого), что фактически может регламентировать интенсивность полетов в районе аэродрома. В спутную струю крыла могут попадать части самолета, находящиеся за крылом (рис. 5.5), что заставляет проектировщиков учитывать этот эффект при разработке проекта.
   Рассмотрим более подробно картину обтекания крыла в сечении его плоскостью, параллельной вектору скорости набегающего потока (плоскость 4 на рис. 5.3). Чтобы проследить траектории струй воздуха (рис. 5.6), выпустим в поток воздуха 1 дым 2 от специального дымаря через отверстия в трубке 3. 
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	Рис. 5.6. Аэродинамический спектр обтекания крыла 
Начало формы
Конец формы


[bookmark: #116.13][bookmark: #115.13][bookmark: #252.15][bookmark: #57.13][bookmark: #61.13][bookmark: #58.13][bookmark: #60.13][bookmark: #59.13][bookmark: #9.20][bookmark: #r05_07_b][bookmark: #120.13][bookmark: #253.15][bookmark: #23.22]
   Струйки дыма 4 дадут нам спектр обтекания. В спектре обтекания можно выделить некоторые характерные участки. Часть потока 5 перед телом, в которой струйки не деформированы присутствующим в потоке телом и текут прямолинейно с одинаковой скоростью, называется невозмущенным потоком. Скорость невозмущенного потока в дальнейшем будем обозначать символом V¥. Часть потока 6, в которой струйки деформированы присутствующим в потоке телом, называется возмущенным потоком. Под влиянием вязкости (внутреннего трения) на поверхности тела 7 скорость воздуха становится равной нулю. По мере удаления от тела в направлении, перпендикулярном его поверхности, скорость течения увеличивается и на некотором расстоянии от поверхности тела, очерченном границей 8, достигает скорости, которая по мере удаления от тела практически не меняется. Слой воздуха, в котором происходят изменения местной скорости обтекания тела, называется пограничным слоем (погранслоем) 9а, 9б, 9в. Вначале струйки воздуха в пограничном слое будут двигаться плавно, слоисто, не перемешиваясь между собой. Эта часть 9а пограничного слоя называется ламинарным (от лат. lamina - лист, пластинка, полоска) пограничным слоем. Затем, в силу шероховатости поверхности тела и вязкости самого воздуха, поток начнет завихряться, частицы воздуха описывают произвольные криволинейные траектории. Эта часть 9в пограничного слоя называется турбулентным пограничным слоем. Часть 9б пограничного слоя между ламинарным и турбулентным пограничными слоями называется переходным пограничным слоем.  Режим течения характеризуется числом Re. Для каждого вида течения существует такое критическое число Рейнольдса Reкр, что если характеризующее поток число Re < Reкр, то течение всегда ламинарное, при Re > Reкр течение обычно турбулентное.
   Силы, возникающие при движении тела в воздухе, существенным образом зависят от процессов, происходящих в пограничном слое. Сила трения потока воздуха о тело, составляющая значительную долю сопротивления движению тела в воздухе, реализуется полностью в пограничном слое. Сбегающий с обтекаемого тела пограничный слой образует спутную струю 11, которая представляет собой массу завихренного воздуха. Часть потока 10, находящаяся вне пограничного слоя, в которой вязкость (силы трения между отдельными слоями воздуха) практически не проявляется, называется свободным потоком (потенциальным слоем).
   Эпюры (франц. epure - чертеж) поля скоростей в пограничном слое представлены на рис. 5.7.
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_2/05_07_s.jpg]

	Рис. 5.7. Эпюры поля скоростей в пограничном слое


[bookmark: #305.15][bookmark: #242.15][bookmark: #30.16][bookmark: #32.16]
   В концевой части профиля (см. сечения VI-VI и VII-VII) в пограничном слое начинается течение воздуха против основного потока, образуются крупные вихри, которые периодически срываются с поверхности крыла. Начинается так называемый срыв потока. В свободном потоке скорость в струе вначале возрастает от скорости невозмущенного потока V¥ до максимальной местной скорости VIII в наиболее узком сечении струи, а затем уменьшается по мере расширения струи (VIVVIII) и на определенном расстоянии от тела местная скорость в струе снова становится равной скорости невозмущенного потока. На передней кромке существует точка 1, к которой струйка подходит под прямым углом и в которой она при ударе о тело полностью тормозится. Эта точка называется критической точкой или точкой полного торможения потока.
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_2/05_08_s.jpg]

	Рис. 5.8. Эпюра распределения давления по профилю крыла


[bookmark: #22.22][bookmark: #149.13][bookmark: #44.16][bookmark: #r05_08_b]
   В процессе эксперимента можно измерить давление в различных точках обтекаемого тела. Отложив перпендикулярно контуру профиля значения давлений, измеренные в соответствующих точках, в виде векторов, получим эпюру распределения давления по профилю крыла (рис. 5.8), рассмотренному выше. Измерения показывают, что на носике профиля образуется зона повышенного давления, отмеченная на эпюре знаком "плюс"; на верхней и нижней поверхности профиля образуются зоны пониженного давления, которые отмечены на эпюре знаком "минус". Таким образом, в результате аэродинамических экспериментов установлено, что причинами возникновения сил, действующих на обтекаемое потоком воздуха тело, являются трение воздуха в пограничном слое и давление воздушного потока на обтекаемое тело.
§ 3. Основные законы аэродинамики.
[bookmark: #35.4]   При реальном полете самолета непрерывно изменяются скорость и другие параметры воздушного потока, обтекающего самолет. Соответственно изменяются и спектры обтекания, и эпюры распределения давления по поверхности самолета. Такое движение называется неустановившимся. Для создания теоретической модели явления введем упрощения, которые позволят нам выяснить основные закономерности, упростят выводы, не снижая, однако, их практического, инженерного значения.
[bookmark: #33.4][bookmark: #26.3][bookmark: #25.3]Упрощение первое. Будем рассматривать только установившееся движение - такое движение воздушного потока, в каждой точке которого параметры (V - скорость, p - давление, ρ - плотность) не меняются с течением времени.
Упрощение второе. Примем так называемую гипотезу сплошности, или неразрывности, среды. Не будем учитывать молекулярные движения воздуха и межмолекулярные промежутки, т. е. будем рассматривать воздух как сплошную неразрывную среду с определенной плотностью ρ, которая, однако, может изменяться за счет изменения "плотности упаковки" молекул воздуха, имеющих ничтожно малый объем.
Упрощение третье. Будем считать, что вязкость воздуха равна нулю, т. е. нет сил внутреннего трения. Это значит, что из спектра обтекания тела мы удалили пограничный слой, пренебрегли силой лобового сопротивления, обусловленного трением воздуха о поверхность самолета. В дальнейшем, при описании аэродинамических характеристик самолета, учесть эти силы нам позволит специальный раздел аэродинамики - теория пограничного слоя.
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	Рис. 5.14. К выводу основных уравнений аэродинамики


[bookmark: #382.15][bookmark: #2.3][bookmark: #51.16][bookmark: #48.17][bookmark: #43.14][bookmark: #44.14]
   В соответствии с принятыми упрощениями можно рассматривать движение струйки неразрывной невязкой среды (идеального сжимаемого газа) внутри трубки тока (рис. 5.14), образованной неизменными во времени траекториями частиц воздуха, проходящими по границе струи.
   Уравнение неразрывности является математическим описанием закона сохранения материи для струйки идеального сжимаемого газа.
   Через сечение струйки I-I внутрь трубки тока за время dt войдет столбик газа объемом F1V1dt, где F1 - бесконечно малая площадь столбика (площадь поперечного сечения струйки), м2; V1 - скорость потока газа на входе в сечение, м/с; V1dt - длина столбика, м. Секундный массовый расход газа m1 cек = ρ1V1F1 - масса газа, прошедшего за одну секунду через сечение струйки I-I, кг/с, где ρ1 - плотность газа, кг/м3; V1F1 - секундный объемный расход газа, м3/с. В соответствии с гипотезой неразрывности через сечение струйки II-II из трубки тока за одну секунду выйдет масса газа m2 cек = ρ2V2F2, равная массе газа m1 cек, вошедшей в трубку тока через сечение I-I. Таким образом, секундный массовый расход газа через любое сечение струйки есть величина постоянная:
ρVF = const. 
[bookmark: #49.17]   Это соотношение называется уравнением неразрывности или уравнением постоянства расхода. При движении самолета с малыми дозвуковыми скоростями V, соответствующими числам M 0,40,6 (конкретное значение M=V/a зависит от формы обтекаемого тела), сжимаемость воздуха практически не проявляется, т. е. можно считать, что плотность воздуха постоянна (ρ = const). В этом случае для струйки ρ1=ρ2 и уравнение неразрывности примет вид
VF = const. 
[bookmark: #46.17]   Отсюда следует, что для несжимаемого идеального газа скорость в струйке V тем больше, чем меньше площадь сечения струйки F, и наоборот.
   Уравнение Бернулли является математическим описанием закона сохранения энергии для струйки идеального сжимаемого газа:
E1 = E2 = ... = const, 
т. е. внутри трубки тока, когда нет обмена массой и энергией между струйкой и окружающей ее средой (соседними струйками), сумма всех видов энергии в любом сечении струйки постоянна.
Учитывая только кинетическую энергию и энергию силы давления в струйке, можно записать для любого сечения струйки:
Ei = Eк + Ep, 
	где    
	Ei 
	   - 
	полная энергия в i-м сечении струйки, Дж; 

	
	Eк 
	   - 
	кинетическая энергия движущегося через сечение газа; 
	

	
	Ep 
	   - 
	энергия силы давления газа. 
	


   Кинетическая энергия характеризует способность движущегося газа производить работу:
[image: ch5_4_23]
   Энергия силы давления характеризует способность газа производить работу силой давления, проталкивающей газ через сечение струйки:
Ep = PL, 
	где    
	P = pF 
	   - 
	сила давления, Н; 

	
	p 
	   - 
	давление газа в сечении струйки, Па; 
	

	
	F 
	   - 
	площадь поперечного сечения струйки, м2; 
	

	
	L = Vdt 
	   - 
	перемещение данного объема газа со скоростью V за промежуток времени dt, м. 
	


   Отсюда
[image: ch5_4_25]
   С учетом этих выражений запишем уравнение Бернулли в виде
[image: ch5_4_26]
[bookmark: #1.3]   В соответствии с уравнением неразрывности массовый расход mcекdt = сonst.
   Для идеального несжимаемого газа ρ = сonst.
   Поэтому для идеального несжимаемого газа уравнение Бернулли запишем в виде
[image: ch5_4_29]
	где    
	ρV2/2 
	   - 
	[bookmark: #23.11][bookmark: #2.4]скоростной напор (динамическое давление), Па; 

	
	p 
	   - 
	[bookmark: #4.4]статическое давление, Па. 
	


[bookmark: #r05_15_b]   Для идеального несжимаемого газа сумма скоростного напора и статического давления в струйке есть величина постоянная, т. е. с увеличением скорости V давление в струйке p падает, и наоборот.
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	Рис. 5.15. К построению математической модели картины обтекания


[bookmark: #r05_16_b][bookmark: #r05_17_b]
   Знание основных законов аэродинамики позволяет построить математическую модель картины обтекания тела свободным потоком (без учета пограничного слоя) и определить значения аэродинамических сил, зависящих от распределения давления по поверхности тела. Если рассмотреть движение (рис. 5.15) частиц газа 1, 2, 3 в различных струйках потока, обтекающего тело, то, в силу гипотезы неразрывности, эти частицы в любой момент времени должны одновременно проходить различные сечения потока сечения (I-I, II-II, III-III). Частица 3 движется в струйке, на которой не сказывается присутствие в потоке тела, поэтому скорость ее в любом сечении V3 и давление в струйке p3 будут равны скорости V и давлению в струйке p невозмущенного потока. Частицы 1 и 2, движущиеся в искривленных струйках по криволинейным траекториям, должны преодолевать более длинный путь, чем частица 3, и, следовательно, двигаться с большими увеличение местными скоростями обтекания, т. е. V1 > V; V2 > V.
   В соответствии с уравнением Бернулли увеличение местных скоростей обтекания приведет к снижению давления в струйке, т. е. p1 < p; p2 < p.
   Зная форму обтекаемого тела, мы может рассчитать траектории движения частиц, определить изменения площади струек вдоль тела. По уравнению неразрывности вычислим местные скорости обтекания и по уравнению Бернулли - распределение давления по поверхности тела.
   Расчетные методики, построенные на базе основных законов аэродинамики, позволяют достаточно точно описать картины обтекания тел, полученные в результате эксперимента. Очевидно, что для симметричного профиля, обтекаемого потоком воздуха под нулевым углом атаки, характер течения струй, их площади и местные скорости обтекания в i-х сечениях на верхней поверхности V1i и на нижней поверхности V2i будут одинаковы. В этом случае для параметров потока (V и p) в соответствии с уравнением Бернулли справедливы соотношения, представленные на рис. 5.16. При несимметричном обтекании на малых углах атаки на основании уравнения Бернулли получим соотношения, представленные на рис. 5.17.
   Для каждого i-го сечения значения местных скоростей обтекания профиля Vi можно записать в виде
Vi=V+ΔVi, 
	где    
	V 
	   - 
	скорость набегающего потока; 

	
	ΔVi 
	   - 
	приращение скорости, зависящее от формы траектории движения частиц воздуха вдоль профиля, обусловленной его формой. 
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	Рис. 5.16. Соотношения, полученные из уравнения Бернулли при симметричном обтекании
	Рис. 5.17. Соотношения, полученные из уравнения Бернулли при несимметричном обтекании


[bookmark: #r05_18_b]
   Распределение скоростей ΔVi при несимметричном обтекании профиля (рис. 5.18) сходно с распределением скоростей при вихревом движении.
	[image: 05_18_s]

	Рис. 5.18. "Вихревое движение" при обтекании профиля


[bookmark: #13.19]
   Н.Е. Жуковский, разработавший в 1906 году теорию подъемной силы крыла, предложил моделировать крыло вихрем, при взаимодействии которого с плоскопараллельным набегающим потоком скорости их суммируются. На верхней поверхности вихря скорость частиц увеличивается (Vi=V+ΔVi), на нижней - уменьшается (Vi=V- ΔVi,). Значение возникающей при этом подъемной силы зависит от интенсивности вихря, которая измеряется так называемой циркуляцией скорости Г профиля крыла
Г = ΣΔVids, 
где ds - элементарная длина соответствующего участка контура.
Н.Е. Жуковский вывел теоретическую формулу для определения подъемной силы для части длиной l крыла бесконечного размаха:
Ya = ρVlГ, 
	где    
	Ya 
	   - 
	подъемная сила, Н; 

	
	ρ 
	   - 
	плотность воздуха, кг/м3; 
	

	
	V 
	   - 
	скорость потока, м/с; 
	

	
	l 
	   - 
	длина части крыла, м; 
	

	
	Г 
	   - 
	циркуляция скорости профиля крыла, м2/с. 
	


   Н.Е. Жуковский и С.А. Чаплыгин первыми теоретически установили связь между формой профиля, углом атаки и возникающей вокруг профиля циркуляцией.
   Таким образом, простейшие математические модели, описывающие обтекание тела идеальным газом, позволяют нам рассчитать составляющую полной аэродинамической силы - силу давления Pдавл, возникающую в результате преобразования кинетической энергии потока (скоростного напора ρV2/2 ) в энергию давления (статическое давление p).
   В инженерных аэродинамических расчетах принято выражать полную аэродинамическую силу Ra формулой
[image: ch5_4_51]
	Здесь    
	Ra 
	   - 
	полная аэродинамическая сила, Н; 

	
	CRa 
	   - 
	безразмерный коэффициент полной аэродинамической силы; 
	

	
	ρV2/2 
	   - 
	скоростной напор, Па; 
	

	
	S 
	   - 
	характерная площадь обтекаемого тела, м2. 
	


   Полная аэродинамическая сила прямо пропорциональна кинетической энергии потока, которая при обтекании тела трансформируется в энергию трения в пограничном слое и в потенциальную энергию давления. 
	[image: 05_19_s]

	Рис. 5.19. Вихревая поверхность, моделирующая крыло


[bookmark: #96.8][bookmark: #37.2][bookmark: #35.2][bookmark: #r05_19_b]Этот фактор учитывается в формуле величиной ρV2/2. Влияние размеров обтекаемого тела учитывается характерной площадью S, причем в качестве характерной площади может быть принята либо площадь миделя фюзеляжа самолета, либо площадь крыла. Безразмерный коэффициент полной аэродинамической силы CRa определяется опытным путем в процессе аэродинамических экспериментов или теоретическими расчетами.

   Коэффициент CRa учитывает влияние на величину Ra формы обтекаемого тела, состояния его поверхности и положения обтекаемого тела относительно набегающего потока воздуха.
   Современные расчетные методы, моделирующие крыло 1 (рис. 5.19) системой (до нескольких сотен) П-образных вихрей 2, позволяют в результате решения на ЭВМ системы уравнений, описывающих взаимодействие вихрей, рассчитать циркуляцию и достаточно точно определить значения аэродинамических сил и их распределение по несущей поверхности.




§ 4. Аэродинамические характеристики самолета

В общем случае при полете самолета (при наличии угла атаки α и угла скольжения β) вектор полной аэродинамической силы самолета Ra ориентирован в пространстве произвольным образом. В соответствии с записанным ранее выражением для полной аэродинамической силы проекции ее на оси скоростной системы координат можно записать в следующем виде:
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/ch5_7_4.gif]
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[bookmark: #95.8][bookmark: #94.8][bookmark: #93.8]   Здесь Ya - подъемная сила самолета, Н; Xa - сила лобового сопротивления (составляющая силы Ra по оси OXa скоростной системы осей координат, взятая с обратным знаком), Н; Za - боковая сила, Н; CYa, CXa , CZa - соответственно безразмерные коэффициенты подъемной силы, силы лобового сопротивления и боковой силы; S - площадь крыла самолета, м2; ρV2/2 - скоростной напор, Па.
   Отсюда
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/ch5_7_17.gif]
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   Физический смысл коэффициентов CYa, CXa, CZa аналогичен физическому смыслу коэффициента полной аэродинамической силы CRa .
   Составляющие ( CYa, CXa и CZa ) безразмерного коэффициента полной аэродинамической силы CRa и положение точки ее приложения (центр давления) полностью описывают аэродинамические характеристики самолета.
   В установившемся полете без скольжения (β=0) боковая сила отсутствует, поэтому, естественно,
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/ch5_7_28.gif]
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[bookmark: #r05_31_b]    Обычно принято представлять аэродинамические характеристики самолета в виде зависимостей составляющих коэффициента полной аэродинамической силы ( CYa и CXa ) от полетных углов (α и β). Примерные зависимости CYa(α) и CXa (α) приведены на рис. 5.31. 
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/05_31_s.jpg]

	Рис. 5.31. Зависимость аэродинамических коэффициентов от угла атаки (пример)

	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/05_32_s.jpg]

	Рис. 5.32. Поляра самолета (пример)


[bookmark: #1.2][bookmark: #58.4][bookmark: #r05_32_b][bookmark: #101.13][bookmark: #r05_33_b][image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/05_33_s.jpg]
При достижении критического угла атаки на крыле начинается срыв потока, подъемная сила резко падает. Срыв обычно начинается не одновременно на левой и правой консоли крыла (франц. console - конструкция, жестко закрепленная одним концом при свободном другом).
   Это происходит вследствие наличия скольжения, технологических неточностей при изготовлении самолета - возможна "валежка" (резкое кренение самолета). Поэтому в эксплуатации ограничивают диапазон летных углов атаки самолета предельно допустимым углом αдоп, который меньше αкр на 2-5°.
   Одной из форм представления аэродинамических характеристик самолета является поляра - взаимозависимость коэффициентов CYa и CXa (рис. 5.32). Каждая точка на поляре соответствует определенному углу атаки α.
   Обычно при построении поляры принято масштаб для CYa брать крупнее, чем для CXa.
   Если построить поляру в одинаковых масштабах для CYa и CXa (рис. 5.33), то ее можно рассматривать как полярную диаграмму в координатах CRa и φ, где φ - угол наклона полной аэродинамической силы к направлению потока V¥. В этом случае поляра является геометрическим местом концов вектора коэффициента полной аэродинамической силы CRa. Характерными точками поляры являются: 
	

	Рис. 5.33. К объяснению сущности поляры 



      - угол αо нулевой подъемной силы (CYa=0; CXa= CXa0» CXamin );
      - наивыгоднейший угол атаки αнв, соответствующий максимальному аэродинамическому качеству самолета, определенному нами ранее как отношение подъемной силы самолета к силе лобового сопротивления.
   При фиксированном угле атаки αi, соответствующем определенному режиму полета, Ka = Ya/Xa=CYa/CXa, т. е. аэродинамическое качество определяется безразмерными коэффициентами аэродинамических сил, учитывающими форму обтекаемого тела, состояние его поверхности и его положение относительно набегающего потока воздуха при заданной скорости полета (M=const). Из рис. 5.33 видно, что аэродинамическое качество определяется как
Ka=Ya / Xa=tgφ 
[bookmark: #106.8][bookmark: #r05_34_B][bookmark: #108.8]   Максимальному качеству Ka max будет соответствовать угол атаки aнв, полученный как точка касания поляры с прямой, проведенной из начала координат.
   Критическому углу атаки αкр соответствует максимальный коэффициент подъемной силы CYa max.
   Углу атаки αдоп соответствует предельно допустимый коэффициент подъемной силы CYa доп.
   Ранее отмечалось, что сила индуктивного сопротивления Xa i ~ Ya2, соответственно коэффициент индуктивного сопротивления запишем в виде CXa i=ACYa2, где коэффициент A, характеризующий сопротивление, обусловленное подъемной силой, учитывает влияние формы крыла самолета на скос потока. Естественно, что, чем длиннее крыло, тем меньше будет влияние перетекания потока с нижней поверхности крыла на верхнюю, тем меньше будет скос потока и меньше CXa i.
   Принимая во внимание выражение CXa=ACYa 2 , в диапазоне летных углов атаки можно аппроксимировать поляру самолета квадратичной параболой
CXa=CXa0 + A CYa2 
[bookmark: #105.8][bookmark: #79.12]   Коэффициент A называют иногда коэффициентом отвала поляры или просто отвалом поляры.
	[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/05_34_s.jpg]

	Рис. 5.34. Зависимость аэродинамического качества от угла атаки (пример)



   На основании поляры самолета можно построить зависимость аэродинамического качества от угла атаки (рис. 5.34).
   Значения аэродинамических коэффициентов существенным образом зависят от скорости (числа М) полета. Для скоростей полета, соответствующих M¥< Mкрит, коэффициент лобового сопротивления CXaо определяется только силами сопротивления трения и сопротивления давления. Для скоростей полета, соответствующих M¥ ³ Mкрит, к этому сопротивлению добавляется волновое сопротивление.
   В общем виде
CXaо=CXa тр тр + CXa д д + CXa в 
	где    
	CXa тр 
	   - 
	[bookmark: #103.8]коэффициент лобового сопротивления сил трения; 

	
	CXa д 
	   - 
	[bookmark: #102.8]коэффициент лобового сопротивления сил давления; 
	

	
	CXa в 
	   - 
	[bookmark: #97.8]коэффициент волнового сопротивления. 
	


[bookmark: #r05_35_b]   Следовательно, все аэродинамические характеристики самолета должны быть известны не только в диапазоне летных углов атаки, но и во всем диапазоне скоростей (чисел М) полета.
   Примерная зависимость аэродинамических коэффициентов для прямого крыла от числа М приведена на рис. 5.35. Здесь коэффициент C αYa - производная коэффициента подъемной силы CYa по углу атаки α, 1/рад; C αYa=CYa/(α - αо) (см. рис. 5.31).
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	Рис. 5.35. Зависимость аэродинамических коэффициентов прямого крыла от числа М (пример)


[bookmark: #20.1]
   До чисел М £ 0,4 значения всех аэродинамических коэффициентов практически постоянны, так как сжимаемость воздуха в потоке не проявляется.
   С ростом скорости до соответствующей Mкрит увеличение коэффициента C αYa происходит из-за проявления сжимаемости и увеличения зоны разрежения над крылом; коэффициент CXaо медленно растет из-за увеличения зоны повышенного давления перед крылом.
   В диапазоне чисел М от Mкрит до М=1 увеличение C αYa замедляется из-за образования местной сверхзвуковой зоны и прямого скачка уплотнения над крылом и достигает максимума к моменту появления местной сверхзвуковой зоны и скачка уплотнения под крылом. С дальнейшим ростом скорости происходит сначала уменьшение до минимума, а затем опять увеличение коэффициента C αYa, так как смещаются к задней кромке скачки уплотнения сначала на нижней, а затем на верхней поверхности крыла, что сопровождается соответствующим увеличением зон разрежения на этих поверхностях. Увеличение коэффициента C αYa прекращается с появлением головного прямого отсоединенного скачка при М=1.
   Одновременно резко увеличивается коэффициент лобового сопротивления в связи с развитием волнового кризиса; коэффициент CXaо достигает максимального значения при М=1 вследствие появления головного прямого отсоединенного скачка.
   В диапазоне чисел M>1 с ростом сверхзвуковой скорости головной скачок уплотнения приближается к передней кромке, приобретая форму косого, затем скачок становится присоединенным, углы наклона скачков уменьшаются, соответственно уменьшаются зоны возмущений на верхней и нижней поверхностях профиля, что приводит к уменьшению коэффициентов C αYa и CXaо.
   Резкое увеличение лобового сопротивления (рис. 5.35, 5.36) и, соответственно, уменьшение качества самолета (рис. 5.37) требуют для полета со скоростями, соответствующими M >Mкрит (преодоления так называемого "звукового барьера"), значительного увеличения тяги двигателя P.
   Напомним, что для совершения горизонтального полета необходимо выполнить условия:
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   Отсюда потребная для горизонтального полета тяга двигателя
[image: http://oat.mai.ru/book/glava05/5_7/ch5_7_97.gif]
   Самолеты с прямым крылом и поршневыми двигателями с воздушными винтами не могли не только достигнуть скоростей полета, соответствующих M ³1, но даже и приблизиться к таким скоростям.
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	Рис. 5.36. Зависимость максимального аэродинамического качества от числа М и конфигурации крыла самолета (пример)
	Рис. 5.37. Зависимость коэффициента лобового сопротивления от числа М и конфигурации самолета (пример)


[bookmark: #r05_36_b]
   Рис. 5.36 и 5.37 достаточно наглядно показывают, что выбор соответствующих форм самолета позволяет существенным образом снизить неблагоприятное влияние сжимаемости при полете на высоких скоростях.
   Приблизиться к "звуковому барьеру", а затем и преодолеть его стало возможным в связи с созданием реактивных двигателей и разработкой аэродинамиками и конструкторами новых форм самолета.

Лекция №5
Тема: «Основы аэродинамики».
§ 1. Геометрические параметры обтекаемых тел 
§ 2. Полетная конфигурация самолета
§ 3. Аэродинамические схемы. Продольная и боковая балансировка,
устойчивость и управляемость самолета
§ 4.


§ 1. Геометрические параметры обтекаемых тел

[bookmark: #47.8][bookmark: #165.13]Летно-технические характеристики ЛА во многом определяются его аэродинамической компоновкой.  Аэродинамическая компоновка как процесс - это выбор схемы взаимного расположения и геометрических параметров основных частей ЛА, обтекаемых воздухом в процессе полета, увязка их между собой с целью получения таких аэродинамических характеристик ЛА ( CYa, CX a , Ka и др.), которые позволили бы проектируемому ЛА выполнить поставленные задачи. Аэродинамическая компоновка (аэродинамическое проектирование) ЛА тесно связана с проектированием конструкции, выбором параметров силовой установки ЛА и т. д. Так, например, очевидно, что самолет с убирающимся в полете шасси будет иметь меньшее лобовое сопротивление на основных режимах полета, чем самолет с неубирающимся шасси. Однако масса самолета с убирающимся шасси при прочих равных условиях будет больше массы самолета с неубирающимся шасси за счет системы уборки, ниш для уборки шасси, более сложной конструкции стоек шасси. Это потребует увеличения мощности двигателя, соответственно, увеличения расхода топлива и т. д. И для легких нескоростных самолетов может оказаться более выгодным не убирающееся в полете шасси.
	[image: 07_01_s]

	Рис. 7.1. Основные части самолета (на примере АН-14 ОКБ им. О.К.Антонова)


[bookmark: #3.20][bookmark: #131.8][bookmark: #59.12][bookmark: #57.12][bookmark: #1.20][bookmark: #24.18][bookmark: #81.10]   Таким образом, при выборе форм, геометрических параметров частей легкого сравнительно нескоростного самолета приходится рассматривать как минимум два варианта возможных решений (самолеты с убирающимся и неубирающимся шасси), учитывая при этом не только изменения аэродинамических характеристик, но и изменения массы самолета, потребной тяги двигателя и т. д. Следовательно, аэродинамическое проектирование является неотъемлемой частью проектирования ЛА в целом. Аэродинамическая компоновка как результат аэродинамического проектирования - это облик ЛА, формы, размеры и взаимное расположение его обтекаемых частей. Рассмотрим основные геометрические параметры частей самолета, обтекаемых потоком в полете.  Несущими частями самолета (в аэродинамическом аспекте) называются обтекаемые потоком части самолета, создающие подъемную силу и силы, обеспечивающие устойчивость движения и управляемость самолета. Это (рис. 7.1) крыло 1, горизонтальное оперение 2 и вертикальное оперение 3 самолета. Ненесущими частями самолета называются обтекаемые потоком части самолета, доля подъемной силы которых пренебрежимо мала по сравнению с подъемной силой несущих частей. Это фюзеляж (корпус) 4 и мотогондолы 5. 
 Геометрические параметры несущей поверхности (крыла)
[bookmark: #16.18]   Форма горизонтального и вертикального оперения самолета описывается теми же параметрами, что и форма крыла. Форма крыла в плане появляется в результате компромисса между требованиями аэродинамики, прочности, технологии и т. п. и описывается отрезками прямых, кривых (второго и более высоких порядков) или их комбинацией. Обратите внимание на формы крыльев самолетов, показанных на рис. 7.2 (масштабы самолетов - разные). 
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	Рис. 7.2. Различные формы в плане несущих поверхностей самолетов:
а - АНТ-5; б - По-2; г - Як-40; д - HFB-320 (ФРГ); е - К-2; ж - Ту-144; з - Ан-28; и - Ил-62


[bookmark: #r07_03_b][bookmark: #8.30]
   Крыльям, форма в плане которых ограничивается простейшими кривыми второго порядка, иногда дают названия по названию соответствующей кривой: "эллиптическое" (эллипсовидное) крыло (рис. 7.2,е), "параболическое крыло с прямой задней кромкой" (рис. 7.2,в).
   Крыльям более сложных очертаний иногда дают даже специальные названия: "серповидное" (форма крыла напоминает очертания серпа), "оживальное" ("готическое") (рис. 7.2,ж). Для крыльев простых очертаний (рис. 7.3) основными геометрическими параметрами являются параметры, представленные на рис. 7.4.  Хорда (от греч.chorde - струна) - длина отрезка линии, ограниченного носиком и хвостиком сечения крыла вертикальной плоскостью в направлении полета. Обычно концевая хорда крыла самолета меньше корневой.
	[image: 07_03_s]
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	Рис. 7.3. Простые формы крыла в плане:
а - прямоугольное; б - трапециевидное; в - треугольное; г - стреловидное; д - ромбовидное
	Рис. 7.4. Основные геометрические параметры крыла


[bookmark: #9.30][bookmark: #r07_05_b]   В практических расчетах по аэродинамике и динамике полета самолета пользуются средней аэродинамической хордой крыла bA - (САX крыла). Для крыла произвольной формы в плане средняя аэродинамическая хорда определяется по формуле 
[image: ch7_1_1_3]
	где    
	S 
	- 
	площадь крыла, м² ; 

	
	l 
	- 
	размах крыла, м; 
	

	
	b 
	- 
	текущая хорда крыла, м. 
	


[bookmark: #7.17][bookmark: #4.17]
    Поперечный угол крыла Ψкр, или так называемый угол поперечного V крыла, характеризует вид крыла спереди (рис. 7.5). Для современных самолетов значения угла Ψкр лежат в пределах от -5° до +5°. 
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	Рис. 7.5. К пояснению угла поперечного V крыла: а - Ил-86; б - Ту-144


[bookmark: #360.15][bookmark: #21.17][bookmark: #141.8][bookmark: #133.8][bookmark: #342.15][bookmark: #341.15][bookmark: #11.17][bookmark: #181.13][bookmark: #r07_06_b][bookmark: #72.15]
   Сужение крыла η оценивает степень трапециевидности крыла η = b0 /bк.
   Очевидно, что для прямоугольного крыла (рис. 7.3,а) η = 1, для треугольного (рис. 7.3,в) и ромбовидного (рис. 7.3,д) η=.
   Удлинение крыла λ характеризует отношение размаха к средней хорде и определяется соотношением λ = λ2/S. Условно различают крылья малого и большого удлинения. Крыло малого удлинения (λ = 2-3) - короткое, с относительно большими хордами, применяется на сверхзвуковых самолетах; крыло большого удлинения (λ = 6-12) - длинное, с относительно малыми хордами, применяется на дозвуковых пассажирских (транспортных) самолетах.
   У крыла прямой стреловидности (рис. 7.2,и) концевая хорда отнесена назад по потоку относительно корневой хорды крыла. У крыла обратной стреловидности (рис. 7.2,д) концевая хорда находится впереди по потоку относительно корневой хорды. У крыльев скоростных дозвуковых пассажирских самолетов угол стреловидности χ1/4 = 20-35°, у крыльев самолетов, летающих на сверхзвуковых режимах, угол стреловидности по передней кромке χ= 2070°.
   Профиль несущей поверхности - это форма сечения крыла плоскостью, параллельной плоскости симметрии самолета. Профилировка сечения крыла в основном определяет характер обтекания несущей поверхности воздушным потоком, спектр скоростей и, соответственно, эпюру давлений. Таким образом, аэродинамические характеристики крыла во многом зависят от профиля. В распоряжении проектировщиков имеются многотомные "Атласы профилей", в которых наряду с геометрическими параметрами профилей приведены их аэродинамические характеристики. Потребность в определенных аэродинамических характеристиках проектируемого самолета приводит проектировщика к выбору определенной серии профилей (симметричный или несимметричный профиль, с плоскими или криволинейными образующими и т. д.) крыла.
	[image: 07_06_s]

	Рис. 7.6. Некоторые формы (серии) профилей: 


[bookmark: #17.16][bookmark: #38.2][bookmark: #18.16][bookmark: #122.8][bookmark: #183.13][bookmark: #182.13][bookmark: #185.13]   Некоторые формы профилей представлены на рис. 7.6.
   Помимо хорды b характерным линейным размером профиля является его максимальная толщина с и положение максимальной толщины по хорде, а также максимальная вогнутость профиля ƒ (расстояние от хорды до средней линии - геометрического места точек середин толщин профиля). Естественно, у симметричных профилей средняя линия совпадает с хордой. Обычно для характеристики профиля используются относительные величины:
   относительная толщина c= с/b·100%;
   относительная кривизна ƒ= f/b·100%. Профили одной серии (например, несимметричные двояковыпуклые) отличаются друг от друга значениями c и ƒ. Относительная толщина современных профилей имеет очень широкий диапазон значений: c = 3-8% - тонкие профили для крыльев сверхзвуковых самолетов; c = 8-12% - профили средней толщины для скоростных дозвуковых самолетов; c = 12-18% - толстые профили для нескоростных самолетов. Относительная кривизна современных профилей ƒ=0-3%.
   В настоящее время большое внимание уделяется поиску форм профилей, обеспечивающих в спектре обтекания профиля наличие достаточно протяженной зоны с ламинарным течением потока в пограничном слое (ламинарные, или ламинаризированные, профили), что позволяет снизить лобовое сопротивление несущих поверхностей. Суперкритические профили, имеющие относительно плоский контур верхней поверхности, позволяют увеличить Мкрит полета дозвукового самолета, т. е. отодвинуть эффект волнового кризиса и, увеличив таким образом крейсерскую скорость, повысить транспортную эффективность самолета.
   На улучшение аэродинамических характеристик несущей поверхности (крыла) направлены и такие конструктивные решения, как геометрическая или аэродинамическая крутка крыла или их комбинация. 
	[image: 07_07_s]

	Рис. 7.7. Геометрическая крутка крыла 


[bookmark: #129.8][bookmark: #128.8]Геометрическая крутка образуется на крыле, поперечные сечения которого набраны из профилей одной серии (с постоянными по размаху крыла значениями c и ƒ), установленных на различные углы φ по размаху (рис. 7.7), так что поверхность, образованная хордами профилей, оказывается не плоской. Аэродинамическая крутка образуется, когда вдоль размаха крыла на плоской серединной поверхности, образованной линиями хорд, в поперечных сечениях набраны профили различных серий (с переменными по размаху крыла значениями c и ƒ ).
   Нетрудно заметить, что если крылья двух разных самолетов составлены из одинаковых профилей (одной серии, c1 = c2 и ƒ1 = ƒ2 ) и при этом равны их стреловидности по передней кромке и сужения (χ1п.к. = χ2п.к; η1 =η2), то при соблюдении условия λ1 = λ2 крылья подобны (конгруэнтны). Таким образом, удлинение λ характеризует подобие крыльев.
   Как мы отмечали выше, геометрическое подобие обтекаемых тел позволяет по модели (аналогу) получить аэродинамические характеристики проектируемого самолета. 
	[image: 07_08_s]

	Рис. 7.8. Сверхзвуковой пассажирский самолет Ту-144 и его аналог в полете 


[bookmark: #36.15][bookmark: #r07_07_b]Так, при проектировании сверхзвукового пассажирского самолета Ту-144 на базе легкого сверхзвукового истребителя МиГ-21 был построен самолет-аналог (рис. 7.8) с крылом сложной формы и профилировки, подобным крылу проектируемого самолета, что позволило не только смоделировать в реальном полете аэродинамику будущего Ту-144, но и решить другие проблемы.
   Если в дополнение к записанным выше условиям геометрического подобия двух крыльев еще и S1 = S2, то крылья одинаковы. Следует отметить, что не только геометрическое подобие агрегатов (частей) различных самолетов определяет аналогию их летных характеристик при одинаковых числах М полета, но также значения тяговооруженности P и удельной нагрузки на крыло p, которые, таким ообразом, также являются критериями при сравнении различных самолетов. 
Геометрические параметры несущих частей самолета (фюзеляжа)
[image: ]  
 Очевидно, что для фюзеляжа как части самолета, не создающей в традиционной компоновке подъемной силы, оптимальной с точки зрения аэродинамики будет форма удобообтекаемого тела минимального лобового сопротивления, подобного изображенному 
	[image: 07_09_s]

	Рис. 7.9. Формы фюзеляжей самолетов: 
   а - Ту-144; б - Ту-104; и - Як-18; г - Ан-14; д - SN-600(Франция); е - Mini Guppy (США); з - ДС-3 (США); и - Argosy (Англия); к - "Илья Муромец" 


[bookmark: #36.3][bookmark: #23.17]на рис. 5.11,г. Обратите внимание на формы фюзеляжей самолетов, показанных на рис. 7.9 (масштабы самолетов - разные). Видно, что они сильно отличаются от аэродинамически целесообразных. Некоторые причины этого рассмотрены в разделе 7.5.    Фюзеляж по длине условно делят на три основные части: носовую (переднюю, головную); цилиндрическую (центральную); кормовую (хвостовую, донную). На рис. 7.10 им соответствуют обозначения: lн - длина носовой части, lц - цилиндрической, lк - кормовой. Геометрия фюзеляжа строится относительно условно выбранной базовой линии, которую называют строительной горизонталью фюзеляжа (СГФ). В качестве параметра, устанавливающего некоторое (неполное) подобие фюзеляжей, принимают удлинение фюзеляжа:
[image: ch7_1_2_4]
    Здесь λн, λц, λк - соответственно удлинение носовой, цилиндрической и кормовой частей фюзеляжа, определяемое соотношениями λi=liф/dэф; dэф - 
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	Рис. 7.10 К поячнению основных геометрических параметров фюзеляжа


[bookmark: #57.4]эквивалентный диаметр фюзеляжа, определяемый как диаметр круга, площадь которого равна площади Sм.ф миделевого сечения фюзеляжа:
[image: ch7_1_2_11]
[bookmark: #363.15][bookmark: #r07_10_b]    Для современных околозвуковых самолетов (с крейсерскими скоростями, соответствующими М=0,8-0,9) λф=8-13 (λн = 1,7-2,5; λк =  3-4); для сверхзвуковых самолетов λф = 10-22 (λн = 4-6; λк=57).
   Отметим, что деление на несущие и ненесущие части правомерно только для традиционных аэродинамических компоновок самолета и весьма условно для перспективных аэродинамических компоновок со специально профилированным, "несущим" корпусом (фюзеляжем) - так называемых "интегральных" аэродинамических схем. 
 § 2. Полетная конфигурация самолета
[bookmark: #72.10]   В установившемся горизонтальном полете подъемная сила Y уравновешивает силу тяжести G и сумма моментов всех сил (ΣM = 0) относительно центра масс (ц. м.) равна нулю. Однако с изменением скорости полета меняется положение центра давления (ц. д.) крыла, в котором приложена подъемная сила Yкр . Выгорание топлива в процессе полета, перемещение пассажиров в кабине приводят к смещению ц. м. При положении ц. д. позади ц. м (рис. 7.11) относительно ц. м. (оси самолета 0Z) создается пикирующий момент (Mz), момент на пикирование (от франц. piquer (une tкte) - падать вниз головой).
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	Рис. 7.11. К образованию пикирующего 
момента
	Рис. 7.12. К образованию кабрирующего 
момента


[bookmark: #r07_13_b][bookmark: #69.10]
   В случае, показанном на рис. 7.12, создается кабрирующий момент (Mz > 0), момент на кабрирование (франц. cabrage, от cabrer, букв. - поднять на дыбы). Для моментов сил относительно оси самолета 0Z принято правило знаков: положительный момент +Mz стремится поднять нос самолета вверх, отрицательный момент -Mz - опустить нос самолета. 
	[image: 07_13_s]
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	Рис. 7.13. Горизонтальное 
оперение
	Рис. 7.14. Цельноповоротное 
горизонтальное оперение


[bookmark: #7.1][bookmark: #8.1][bookmark: #307.15][bookmark: #90.14][bookmark: #61.12]   Обеспечить продольную балансировку (балансировку по тангажу) самолета (Mz = 0) можно за счет горизонтального оперения (г.о.) - дополнительных горизонтально расположенных несущих поверхностей, разместив их на определенном расстоянии от ц. м. На г.о. создается сила, парирующая момент Mz, возникающий при взаимном смещении ц. м. и ц. д. или при изменении значений сил Yкр и G. Конструктивно горизонтальное оперение (рис. 7.13) может быть выполнено в виде неподвижно закрепленного на фюзеляже 1 стабилизатора 2, концевую часть которого - руль высоты 3 летчик может поворачивать относительно оси 4, меняя таким образом силу на горизонтальном оперении Yг.о.за счет изменения кривизны его профиля.
   Другой возможной конструктивной реализацией г.о. (рис. 7.14) является цельноповоротное горизонтальное оперение (ц.п.г.о.) - несущая поверхность 2, которая может поворачиваться относительно фюзеляжа 3 вокруг оси 1.
   В этом случае Yг.о. изменяется за счет изменения угла атаки г.о. 
§ 3. Аэродинамические схемы. Продольная балансировка,
устойчивость и управляемость самолета. 
[bookmark: #375.15][bookmark: #373.15][bookmark: #368.15]Аэродинамическая схема самолета, у которого продольная балансировка обеспечивается г.о., расположенным за крылом, называется нормальной или "классической" схемой (рис. 7.15). Пикирующий момент крыла (-Mzкр) парируется кабрирующим моментом (+Mzг.о ), создаваемым подъемной силой горизонтального оперения Yг.о.
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	Рис. 7.15. Балансировка самолета
нормальной схемы
	Рис. 7.16. Балансировка самолета схемы
"Утка"


[bookmark: #381.15][bookmark: #r07_17_b][bookmark: #364.15][bookmark: #8.22][bookmark: s04]
   "Утка" (рис. 7.16) - схема самолета, у которого продольная балансировка обеспечивается г.о., расположенным перед крылом.
   Возможна также продольная балансировка самолета по схеме "бесхвостка" (рис. 7.17) без горизонтального оперения за счет отклонения элевонов, расположенных на крыле. Схема сил при балансировке "бесхвостки" за счет подъемной силы элевонов Yэл представлена на рис. 7.18.
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	Рис. 7.17. Элевоны на самолете схемы 
"бесхвостка"
	Рис. 7.18. Балансировка самолетов схемы 
"бесхвостка"


[bookmark: #r07_19_b][bookmark: #372.15]
   Все первые самолеты, созданные в России и Советском Союзе, начиная с самолета И.И. Сикорского "Илья Муромец", были построены по "нормальной" схеме; самолет братьев Райт был построен по схеме "утка". Впервые в нашей стране самолет по схеме "бесхвостка" создал Б.И. Черановский (БИЧ-3). Фюзеляж этого самолета практически вписывался в крыло толстого профиля.
   Схема "бесхвостка", не имеющая явно выраженного фюзеляжа, называется "летающим крылом";.    Классификация самолетов по различным аэродинамическим схемам (по способу обеспечения продольной балансировки) представлена на рис. 7.19.
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	Рис. 7.19. Классификация самолетов по аэродинамическим схемам


[bookmark: #57.17][bookmark: #31.15][bookmark: #15.18][bookmark: #r07_20_b][bookmark: #9.19][bookmark: #63.17][bookmark: #61.17]
   Здесь и далее на рисунках вопросительный знак означает, что представленные примеры не исчерпывают весь спектр возможных технических решений, которые уже найдены или будут найдены проектировщиками.
   Выбор схемы - один из сложнейших вопросов при проектировании. Самолет Ту-144 в крейсерском полете (см. рис. 7.8) - "бесхвостка", на режимах взлета и посадки (см. рис. 20.35) - "утка", самолет "Ш-Тандем" ("Тандем-МАИ") (см. рис. 19.27) имел два крыла, расположенные тандемом. Таким образом, при проектировании самолета в зависимости от стоящих перед ним задач могут комбинироваться известные и появляться новые схемы, обеспечивающие необходимую устойчивость и управляемость самолета в полете.
   Устойчивость - способность самолета противостоять внешним силам, стремящимся отклонить его от заданного (установившегося) режима полета.
   Устойчивый самолет самостоятельно, без участия летчика, сохраняет заданный (установившийся) режим полета и за конечный промежуток времени возвращается к исходному режиму после непроизвольного отклонения от него под действием кратковременных малых внешних возмущений (например, порыва ветра, восходящего потока воздуха, случайного перебоя в работе двигателя или отклонения рулевой поверхности и т. п.).
   При изменении полетных углов атаки (так же, как и при изменении скорости полета) происходит значительное изменение положения центра давления крыла и горизонтального оперения.
   Следовательно, изменяются моменты аэродинамических сил, действующих на самолет.
   При оценке дополнительных моментов относительно оси 0Z, возникающих на самолете при изменении угла атаки, в методическом плане более удобным, чем понятие "центр давления", является понятие "аэродинамический фокус самолета" (или крыла, если рассматривается изолированное крыло).
   Можно считать, что при изменении угла атаки Δα положение ц. д. не изменяется, а приращение подъемной силы ΔY приложено в некоторой точке, выбранной таким образом, что получающееся за счет смещения ц. д. изменение момента самолета ΔMz соответствует реально происходящему.
   Точка приложения приращения подъемной силы при изменении угла атаки называется аэродинамическим фокусом.
   Положение аэродинамического фокуса относительно носка средней аэродинамической хорды крыла можно записать в виде относительной величины (в долях CAX) xF = xF/bА.
   Положение центра масс самолета (совпадающее с положением центра xT приложения силы тяжести) относительно носка CAX крыла в относительных величинах xц.м. = xT = xц.м/bА называется центровкой самолета. Центровку, как и положение фокуса, часто выражают в процентах CAX. Так, выражение "центровка самолета 20%" означает, что расстояние от центра масс самолета до носка САХ составляет 20% длины САХ.
   Продольная устойчивость (устойчивость по тангажу) обеспечивается определенным положением фокуса самолета относительно центра масс.
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	Рис. 7.20. К объяснению продольной устойчивости самолета 



[bookmark: #21.15]
   Если фокус самолета расположен за центром масс, то, например, при увеличении угла атаки +Δα за счет вертикального порыва ветра возникает приращение подъемной силы +ΔY (рис. 7.20,а), которое создаст относительно ц. м. самолета пикирующий момент Mz, под действием которого самолет, вращаясь относительно ц. м. с угловой скоростью ωz, возвратится к исходному режиму полета.
   Схема сил при случайном уменьшении угла атаки приведена на рис. 7.20,б. При таком взаимном расположении ц. м. и фокуса самолет устойчив по тангажу. Нетрудно видеть, что если ц. м. находится за фокусом, при действии внешних возмущений самолет не возвращается к исходному положению (самолет неустойчив). Пилотирование неустойчивого самолета возможно только с применением средств автоматического управления.
   Таким образом, взаимное положение центра масс ( xц.м. = xT ) и фокуса ( xF ) определяет знак и величину момента Mz, возникающего при действии возмущений и, следовательно, степень устойчивости самолета.
   В инженерных расчетах принято выражать аэродинамический момент, действующий на самолет, формулой
M = mqSbA,
	где    
	q 
	   - 
	скоростной напор (q=ρV²/2) ; 

	
	S 
	   - 
	площадь крыла; 
	

	
	bA 
	   - 
	длина САХ крыла; 
	

	
	m 
	   - 
	безразмерный коэффициент момента, зависящий от компоновки, геометрических параметров и числа M полета самолета. 
	


[bookmark: #r07_21_b]   Продольная устойчивость самолета оценивается производной  [image: ch7_2_1_21]  коэффициента продольного (относительно оси 0Z) момента mz по коэффициенту подъемной силы.
   Если для самолета, сбалансированного на угле атаки αб (Mz = 0; mz = 0), случайное увеличение угла атаки Δa и, соответственно, коэффициента подъемной силы ΔCY вызовет появление момента на пикирование (Δmz < 0), то такой самолет устойчив в продольном отношении. На рис. 7.21 такой самолет характеризует кривая 1 зависимости mz = ƒ(CY), для которой [image: mz]<0.
	[image: 07_21_s]

	Рис. 7.21. Измемнение коэффициента продольного момента mz самолета в зависимости от CY (или α )


[bookmark: #22.15][bookmark: #19.15][bookmark: #7.15][bookmark: #17.6][bookmark: #321.15][bookmark: #43.17]   Кривая 3 характеризует неустойчивый в продольном отношении самолет, для которого положительное приращение ΔCY (увеличение угла атаки α) вызывает появление кабрирующего момента (Δmz > 0 и, соответственно, [image: mz]> 0).Кривая 2 характеризует нейтральный (безразличный) в области балансировочного угла атаки αб самолет ([image: mz] = 0), для которого случайное малое изменение угла атаки не вызывает нарушения балансировки.
   Таким образом, коэффициент  [image: mz]характеризует степень нарастания восстанавливающего (или дестабилизирующего для неустойчивого самолета) аэродинамического момента самолета по мере отклонения его от исходного угла атаки в горизонтальном полете с постоянной скоростью при случайном изменении угла атаки (например, при мгновенном воздействии на самолет вертикального порыва).
   Можно показать, что коэффициент  [image: mz], называемый степенью (или запасом) продольной устойчивости, численно равен разности относительных координат ц. м. и фокуса самолета:
[image: mz]= xц.м. - xF.
[bookmark: #7.19][bookmark: #8.19][bookmark: #25.14][bookmark: #r07_22_b][bookmark: #68.10][bookmark: #65.10]   Выражение "степень продольной устойчивости минус 8%" означает, что ц. м. находится впереди фокуса по полету; расстояние от ц. м. до фокуса составляет 8% длины CAX; [image: mz]= xц.м. - xF = -0,08; самолет устойчив. Выражение "запас продольной устойчивости равен нулю" означает, что положение фокуса совпадает с положением ц. м. и самолет нейтрален в продольном отношении. Положение фокуса определяется аэродинамической компоновкой самолета (взаимным расположением и геометрическими параметрами несущих и ненесущих частей) и при заданной, например, крейсерской скорости полета остается практически неизменным. Положение ц. м. (центровка), таким образом, является основным фактором, определяющим устойчивость самолета. Если ц. м. смещается назад, то расстояние между ним и фокусом уменьшается, уменьшается и степень продольной устойчивости самолета. 
    "Предельно задняя центровка" определяет минимально допустимый запас устойчивости [image: mz], при котором возможные возмущающие воздействия на самолет не приводят к недопустимо большим изменениям угла атаки и перегрузки, при которых возможна "раскачка" самолета. Обычно                      [image: mz]min = -0,05-0,10, т. е. ц. м. находится перед фокусом на расстоянии 5-10% CAX.
   "Предельно передняя центровка" характеризует максимальную устойчивость самолета и определяется возможностью сбалансировать самолет на необходимых значениях CY при предельно возможных отклонениях руля высоты.
   "Разбег центровок" (эксплуатационный диапазон центровок) - разность между предельно задней и предельно передней центровками.
   Устойчивость самолета проявляется в динамике движения, т. е. в характере протекания возмущенного движения самолета, обусловленного как воздействием на него внешних факторов (например, турбулентной атмосферы), так и действиями летчика, управляющего самолетом. 
   На это движение оказывают влияние не только аэродинамические моменты устойчивости, т. е. моменты, обусловленные взаимным положением ц. м. и фокуса, но и моменты, обусловленные вращением самолета относительно ц. м. в процессе возмущенного движения. Это, прежде всего, инерционные моменты, т. е. моменты, обусловленные силами инерции, действующими на каждый агрегат самолета при его вращении относительно ц. м., зависящие от распределения масс агрегатов и грузов по длине самолета.
  Это также демпфирующие (от нем.dampfen - заглушать) моменты, обусловленные аэродинамическими силами, возникающими при вращении самолета относительно ц. м. в плотной воздушной среде и препятствующими этому вращению. 
	[image: 07_22_s]

	Рис. 7.22. Возмущенное движение
самолета 


[bookmark: #41.17]   Характер протекания по времени t возмущенного движения самолета (например, изменения угла атаки α), выведенного случайным воздействием из исходного равновесного положения А (состояния балансировки) в положение Б в зависимости от степени устойчивости проиллюстрирован рис. 7.22.
   Устойчивый самолет (рис. 7.22,а) в процессе затухающего апериодического 1 или затухающего колебательного 2 движения со временем возвращается к исходному состоянию балансировки.
   Неустойчивому самолету свойственно (рис. 7.22,б) апериодическое 1 нарастающее отклонение от исходного равновесного положения или незатухающие колебания 2 с возрастающей амплитудой, не обеспечивающие возврат самолета к исходному состоянию балансировки.
   Нейтральный самолет (рис. 7.22,в) в возмущенном движении будет совершать незатухающие колебательные движения постоянной амплитуды относительно исходного равновесного положения.
   Естественно, что характеристики устойчивости самолета определяют его управляемость.
   Управляемость - способность самолета в ответ на действия летчика выполнять любой маневр, предусмотренный условиями летной эксплуатации. Разумеется, надо стремиться к тому, чтобы это происходило наиболее просто, с наименьшими затратами энергии и времени летчика. Управление движением самолета в вертикальной плоскости летчик осуществляет, отклоняя руль высоты (ц.п.г.о.) или элевоны (у "бесхвостки") на определенный угол Δδ. При отклонении руля на угол Δδ на г.о. возникает дополнительная сила Yг.о., создающая момент ΔMz относительно ц. м.; самолет, вращаясь относительно ц. м. с угловой скоростью Δωz, изменит угол атаки на величину Δα, что приведет к изменению ΔYсам = ΔYкр + ΔYг.о. , возникнет приращение перегрузки Δ¯ny и самолет начнет двигаться по криволинейной траектории в вертикальной плоскости. Таким образом, процесс управления может быть записан алгоритмом:
ΔδΔYг.о.ΔMz ΔωzΔαΔYсам Δ¯ny.
[bookmark: #69.12]   Следовательно, рули высоты и элевоны (в самолете-"бесхвостке") являются не только органами балансировки, но и органами управления самолетом при движении его в вертикальной плоскости.
   Естественно, что чем более устойчив самолет, тем труднее вывести его из состояния балансировки, тем, следовательно, хуже его управляемость. И при проектировании самолета необходимо отыскать рациональный компромисс между его устойчивостью и управляемостью.
	[image: 07_23_s]

	Рис. 7.23. Изменение запаса продольной 
устойчивости самолета по скорости 
полета 


[bookmark: #111.13][bookmark: #r07_23_b]   Для самолетов, спроектированных для полета на малых дозвуковых скоростях, запас устойчивости [image: mz], выбранный в процессе проектирования, изменяется весьма незначительно, только в пределах, обусловленных эксплуатационным разбегом центровок, поскольку положение фокуса самолета остается практически неизменным в достаточно широком спектре дозвуковых скоростей полета. В связи с этим незначительно изменяются углы отклонения рулей высоты (ц.п.г.о. или элевонов), необходимые для балансировки самолета на всех режимах полета, и, как следствие, незначительны потери аэродинамического качества самолета на балансировку, которые определяются как уменьшение (по сравнению с максимально возможным) качества самолета за счет увеличения лобового сопротивления, вызванного необходимостью балансировки на неоптимальных углах атаки.
   Для самолетов, спроектированных для полета на больших дозвуковых скоростях (M = 0,80-0,85) обеспечить хорошие характеристики устойчивости и управляемости на всех эксплуатационных режимах полета одними аэродинамическими средствами практически невозможно.
  При переходе к сверхзвуковым скоростям полета за счет перераспределения давлений по несущим поверхностям фокус самолета (рис. 7.23) значительно смещается назад, что, с одной стороны, резко увеличивает потери на балансировку, а с другой стороны, приводит к существенному возрастанию степени продольной устойчивости и, как следствие, к заметному ухудшению продольной управляемости при сверхзвуковых скоростях.
   Тщательная отработка традиционных схем самолетов, поиск новых, нетрадиционных конфигураций, широкое применение автоматики в системах управления позволяют создавать высокоэффективные самолеты для решения различных сложных задач.
Боковая балансировка, устойчивость и управляемость самолета
[bookmark: #6.1]Боковая балансировка предполагает наличие массовой, геометрической и аэродинамической симметрии самолета относительно плоскости X0Y. Условия боковой балансировки:
ΣMx = 0;          ΣMy = 0.
[bookmark: #70.16][bookmark: #74.10]   В случае нарушения массовой симметрии (например, в результате отказа насосов не вырабатывается топливо из топливных баков правого крыла, рис. 7.24) под действием силы ΔG появляется момент крена Mx, самолет начинает крениться на правое крыло. Одновременно с креном появляется момент рыскания My, и самолет начинает скользить в сторону опущенного крыла под действием силы Z (рис. 7.25), равной по модулю Ysinγ. 
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	Рис. 7.24. К объяснению возникновения 
крена Начало формы
Конец формы
	Рис. 7.25. К объяснению возникновения 
скольжения при крене


[bookmark: #r07_26_b]
   В случае нарушения силовой симметрии, например в результате отказа двигателей на правом крыле (рис. 7.26), за счет силы тяги P двигателя на левом крыле и силы дополнительного сопротивления X на правом появляется момент рыскания My, самолет начинает скользить с углом β и крениться.
	[image: 07_26_s]
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	Рис. 7.26. К объяснению возникновения 
рыскания 
Начало формы
Конец формы
	Рис. 7.27. Силы, возникающие при отклонении 
элеронов и руля направления


[bookmark: #34.22][bookmark: #86.12]
   Парировать крен можно при помощи элеронов (франц. aileron, уменьшит. от aile - крыло) 1 и 2 (рис. 7.27) - поворотных поверхностей на задних кромках концевых частей крыла.
   Дифференциальное (один элерон - вверх, другой - вниз) отклонение элеронов создает момент Mx, которым можно парировать крен и создавать крен, управляя движением самолета в горизонтальной плоскости:
ΔδэΔYэΔMx ΔωxΔγZ=Y sinΔγ.
[bookmark: #r07_28_b][bookmark: #92.14][bookmark: #26.8]   Поворачивая руль направления 3, закрепленный на киле 4, летчик создает боковую силу ΔZр.н. , которая парирует скольжение самолета, возникающее в процессе балансировки и управления самолетом в горизонтальной плоскости.
   Таким образом, элероны и руль направления являются не только органами балансировки, но и органами управления самолетом при движении его в горизонтальной плоскости.
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	Рис. 7.28. К объяснению путевой
устойчивости самолета 
Начало формы
Конец формы


[bookmark: #64.17][bookmark: #60.17][bookmark: #58.12][bookmark: #65.17]   У самолета-"бесхвостки" элевоны совмещают функции рулей высоты и элеронов.
   Путевая устойчивость (по рысканию) обеспечивается вертикальным оперением (летчик при этом не поворачивает руль направления). При случайно возникшем (например, за счет бокового ветра) скольжении (рис. 7.28) на вертикальном оперении, имеющем симметричный профиль, за счет боковой обдувки с углом β возникает сила ΔZ(β), которая относительно ц. м. создает момент My, возвращающий самолет в исходное положение подобно флюгеру.
   В создании стабилизирующего момента My участвует и боковая поверхность фюзеляжа, находящаяся за ц. м. самолета.
   Самолет обладает путевой, или флюгерной, устойчивостью, если при скольжении возникает аэродинамический момент рыскания My, стремящийся уменьшить угол скольжения.
  Путевая устойчивость самолета оценивается производной 
[image: ch7_2_2_20] (в точке β = 0) коэффициента аэродинамического момента рыскания my по углу скольжения β.
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	Рис. 7.29. Зависимость коэффициента момента рыскания самолета от угла скольжения


[bookmark: #r07_29_b][bookmark: #112.8][bookmark: #62.17][bookmark: #59.17]   Производная [image: my] называется коэффициентом путевой устойчивости (флюгерной устойчивости, устойчивости пути). Рис. 7.29 иллюстрирует взаимодействие скольжения и рыскания для самолета устойчивого (  [image: my]< 0) и неустойчивого ( [image: my]> 0) при определенной скорости полета.
Поперечная устойчивость (по крену) конструктивно обеспечивается определенным соотношением между площадью вертикального оперения и углом поперечного V крыла. Самолет обладает поперечной устойчивостью (устойчивостью в поперечном отношении), если при скольжении возникает аэродинамический момент крена ΔMx, действующий в сторону, противоположную скольжению (например, при скольжении вправо стремится накренить самолет влево). Поперечная устойчивость самолета оценивается производной 
[image: ch7_2_2_28]
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	Рис. 7.30. Зависимость коэффициента момента крена самолета от угла скольжения


[bookmark: #111.8][bookmark: #58.17][bookmark: #r07_30_b](в точке β = 0) коэффициента аэродинамического момента крена mx по углу скольжения. Производная [image: my]называется коэффициентом поперечной устойчивости самолета. Рис. 7.30 иллюстрирует взаимодействие скольжения и крена для самолета устойчивого ( [image: my]< 0) и неустойчивого ( [image: my]> 0).
   Боковая устойчивость самолета обеспечивается определенным соотношением путевой и поперечной устойчивости.
   Боковая устойчивость, как и продольная, определяет динамику движения самолета при внешних возмущениях и в управляемом полете 

§ 4. Летательные аппараты короткого и вертикального взлета и посадки
[bookmark: #66.15]В качестве частного критерия эффективности ЛА, выполняющего транспортную операцию, можно рассматривать себестоимость перевозок
a = A/P,
	где    
	a 
	- 
	себестоимость перевозок, р./(т.км), т.е. стоимость; 

	
	А 
	- 
	расходы на эксплуатацию ЛА в течении 1 летного часа, р./ч(себестоимость 1 летного часа); 
	

	
	Р 
	- 
	плановая производительность ЛА(т·км/ч), т.е. количество грузов (в тоннах), доставленное на определенное расстояние (в километрах) в течениии 1 летного часа. 
	



   Расходы на эксплуатацию
A = ПЭР + КР,
[bookmark: #45.14]где ПЭР - прямые эксплуатационные расходы, включающие в себя погашение стоимости (амортизацию) ЛА, затраты на текущий ремонт и техническое обслуживание ЛА, стоимость затраченного на полет топлива, зарплату летного состава и расходы на страхование жизни пассажиров и сохранность грузов; КР - косвенные расходы, включающие в себя оплату за пользование аэродромами (расходы на аэропорты), расходы на наземные службы и административный аппарат авиакомпаний. Косвенные расходы составляют примерно 50% прямых эксплуатационных расходов, поэтому одним из возможных путей повышения эффективности ЛА является снижение расходов на аэропорты, т. е. использование ЛА вертикального взлета и посадки, площадки для базирования которых соизмеримы с габаритами ЛА. Это позволит не занимать вблизи городов под аэродромы большие площади, наиболее пригодные для сельскохозяйственной деятельности. Кроме того, ЛА вертикального взлета и посадки (ВВП) способны доставлять грузы практически к конечному месту назначения и работать с неподготовленных площадок, что очень важно в экстремальных ситуациях (стихийные бедствия, боевые операции).
   По сравнению с обычными самолетами ЛА короткого взлета и посадки (КВП) имеют существенно большую кривизну траектории при взлете и посадке, могут взлетать и садиться практически в любом направлении, что позволяет существенно уменьшить зону с повышенным шумом в районе их базирования.
Вертолеты
[bookmark: #23.2][bookmark: #177.13]Движителем вертолета (устройством, преобразующим работу двигателя в работу, обеспечивающую движение) является воздушный винт.
  Воздушный винт (пропеллер - англ. propeller, от лат. propello - гоню, толкаю вперед) создает при вращaении аэродинамическую силу Та (рис. 7.61,а), 
которая служит силой тяги у самолета с винтомоторной силовой установкой или подъемной силой и силой тяги у вертолета. Лопасть винта можно рассматривать как крыло, совершающее вращательное (относительно оси втулки винта) и поступательное (в направлении, перпендикулярном плоскости вращения) движение. При этом на любой элементарный участок лопасти длиной dr (спрофилированный аналогично профилю крыла) будет набегать воздушный поток с истинной скоростью W (рис. 7.61,б), определяемой как геометрическая сумма окружной скорости вращения U=ωr=2πrn и скорости потока V вдоль оси винта. Здесь используются обозначения: [image: http://oat.mai.ru/book/glava07/7_4_1/07_61_b.jpg]

	ω 
	- 
	угловая скорость вращения винта, рад/с; 

	n 
	- 
	частота вращения (число оборотов винта в секунду), с-1; 

	V 
	- 
	скорость потока, проходящего через плоскость вращения винта (скорость полета в направлении полета винта), м/с. 


[bookmark: #13.17][bookmark: #8.17]
        При работе винта на месте (в режиме вентилятора) V - это скорость подсасывания струи винтом. Таким образом, поток обтекает элемент лопасти под углом атаки α, отличающимся от угла установки (установочного угла сечения винта) φ на угол β, называемый углом притекания струи. Естественно, что при работе винта на месте a = j. На каждом элементе лопасти винта возникает элементарная аэродинамическая сила, которую по аналогии с аэродинамической силой крыла можно записать в виде
[image: ch7_4_1_7]
	где    
	CRa 
	- 
	коэффициент полной аэродинамической силы элемента лопасти; 

	
	dS 
	- 
	площадь элемента лопасти в плане. 
	



[bookmark: #76.10][bookmark: #75.10][bookmark: #3.22][bookmark: #r07_62_b][bookmark: #3.21][bookmark: #25.2]   Проекция этой силы на направление полета dТа называется элементарной силой тяги. Проекция на плоскость вращения винта dXа, препятствующая его вращению, называется элементарной силой сопротивления вращению. Система элементарных сил приводится к равнодействующим силам: Ta, которая является силой тяги винта, и паре сил Xa, момент которых относительно оси винта препятствует его вращению и называется моментом торможения или моментом сопротивления вращению винта. Для преодоления этого момента к валу винта должен быть приложен крутящий момент от двигателя. Так же, как и аэродинамические силы крыла, сила тяги винта зависит от его геометрических параметров: формы профилей, из которых набрана лопасть, и распределения их по размаху лопасти (крутки лопасти); формы в плане и размеров лопасти (длины CAX лопасти, диаметра винта и, соответственно, площади, ометаемой винтом); числа лопастей винта.
   Изменять силу тяги винта можно изменением частоты вращения (числа оборотов) винта и изменением угла установки лопасти φ. При увеличении числа оборотов увеличивается не только истинная скорость обтекания лопасти W за счет увеличения окружной скорости U (см. рис. 7.61,б), но и угол атаки лопасти α. 
   К увеличению угла атаки лопасти приводит и увеличение угла установки лопасти j или, как принято говорить, увеличение шага винта H (см. рис. 7.61,а). 
   Теоретический (геометрический) шаг винта - путь Н, который прошел бы в осевом направлении винт за один оборот, если бы он ввинчивался в воздух, как в гайку. Из развертки пути, пройденного за один оборот концом лопасти при постоянном по размаху лопасти угле установки, получим tgφ=H/(2πR) и H=2πRtgφ.
   Лопасти винтов имеют переменный по размаху угол φ (аэродинамическую и геометрическую крутку). Поэтому условно шагом винта называют шаг расчетного сечения лопасти, отстоящего от оси вращения на расстояние, равное 75% размаха лопасти. Конструкция винтов изменяемого шага (ВИШ) (рис. 7.62) 
	[image: 07_62_s]

	Рис. 7.62. Винт изменяемого шага


[bookmark: #39.8][bookmark: #3.12][bookmark: #2.12][bookmark: #18][bookmark: #93.13]позволяет изменять шаг винта (угол установки лопастей φ), поворачивая с помощью специальных устройств или механизмов лопасть относительно продольной оси А-А за ее корневую часть (комель лопасти) 1, шарнирно закрепленную во втулке винта 2.
   Несущий винт (НВ) вертолета. Выше мы рассмотрели работу воздушного винта в условиях осевой обдувки (скорость набегающего потока перпендикулярна плоскости вращения винта). В этих условиях НВ вертолета работает только на режимах висения и вертикального взлета и посадки. На всех остальных режимах полета НВ вертолета работает в условиях косой обдувки, когда характер обтекания лопастей несущего винта периодически изменяется.
   Так, в горизонтальном полете скорости воздушного потока, набегающего на лопасти четырехлопастного несущего винта (рис. 7.63), меняются в зависимости от азимута (араб. ас-сумут, мн. число от ас-самт - путь, направление) - углового положения лопасти относительно вектора скорости набегающего потока (направления полета).
   Для произвольного азимутального положения лопасти, определяемого углом ψ, скорость обтекания концевого сечения лопасти, определяющая действующие в сечении аэродинамические силы,
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	где    
	ω 
	- 
	угловая скорость вращения винта; 

	
	[image: u]
	- 
	окружная скорость концевого сечения; 
	

	
	Vsinψ 
	- 
	составляющая скорости воздушного потока от поступательного движения лопасти вместе с вертолетом. 
	


[bookmark: #r07_63_b]    Составляющая Vcosψ направлена вдоль плоскости лопасти и не участвует в создании аэродинамической подъемной силы. 
    На рис. 7.63 показаны эпюры
	[image: 07_63_s]

	Рис. 7.63. Распределение скоростей на лопастях несущего винта


[bookmark: #r07_64_b][bookmark: #7.21][bookmark: #5.21][bookmark: #6.21]распределения скоростей обтекания по размаху лопастей и указаны суммарные скорости концевых сечений лопастей в характерных азимутальных положениях.
   Периодичность аэродинамических сил и, соответственно, моментов этих сил на втулке винта при жестком креплении лопасти к втулке винта приводит к вибрации и тряске.
   Для уменьшения этих неблагоприятных явлений применяют различные способы крепления лопастей к втулке, через которую при механическом приводе передается крутящий момент от двигателя и которая передает на фюзеляж вертолета аэродинамические и инерционные силы и моменты, возникающие на лопастях несущего винта.
   Широко распространенным способом (рис. 7.64) является крепление лопасти 1 несущего винта к втулке 5 при помощи шарниров: осевого шарнира (ОШ) 2, за счет которого с помощью рычага изменения шага лопасти 6 можно изменять угол ее установки Δφ; вертикального (ВШ) 3 и горизонтального (ГШ) 4 шарниров.
	[image: 07_64_s]

	Рис. 7.64. Шарнирное крепление лопасти несущего винта


[bookmark: #6.17][bookmark: #2.17][bookmark: #1.17][bookmark: #r07_65_b]   В режимах осевой обдувки несущего винта (висение, вертикальный подъем и спуск вертолета) (рис. 7.65) при шарнирном креплении под действием силы тяжести лопасти Gл , аэродинамических сил (тяги лопасти Yа л и лобового сопротивления Yа л ) и центробежной силы F (которая значительно больше остальных сил) лопасть сама находит равновесное положение, при котором сумма моментов сил, действующих на лопасть, относительно шарниров равна нулю.
   Таким образом, силовое воздействие лопасти на втулку уменьшается по сравнению с жестким креплением лопасти к втулке. Лопасти при этом отклоняются относительно ВШ в горизонтальной плоскости на угол ζ (угол отставания лопасти) и относительно ГШ на угол β в вертикальной плоскости, в результате чего движение лопастей происходит по поверхности конуса. Угол β поэтому называется углом конусности (или углом взмаха). Он тем больше, чем больше сила тяги винта (подъемная сила Ya) при неизменной частоте вращения.
   Шарнирная втулка несущего винта - один из сложнейших агрегатов вертолета, поэтому конструкторы непрерывно ищут новые решения. Появились втулки НВ с совмещенными горизонтальным и вертикальным шарнирами и втулки со сферическими эластомерными подшипниками (от греч. elastos - гибкий, тягучий), которые за счет эластичности полимерных элементов конструкции обеспечивают необходимые углы установки лопастей НВ.
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	Рис. 7.65. К объяснению действия шарниров крепления лопасти


[bookmark: #14.17][bookmark: #2.21][bookmark: #4.21][bookmark: #27.2][bookmark: #r07_66_b]   Перемещение вертолета в вертикальном направлении происходит под действием силы тяги (подъемной силы) несущего винта. Увеличивать или уменьшать эту силу можно изменением мощности двигателя и одновременным изменением угла установки всех лопастей несущего винта (изменением общего шага винта).
   Для перемещения вертолета в горизонтальной плоскости необходимо наклонить ось конуса, по поверхности которого происходит движение лопастей несущего винта, в направлении движения.
   В этой ситуации при косой обдувке лопасти несущего винта в процессе вращения обтекаются потоком с различными скоростями (см. рис. 7.63), и, следовательно, на них действуют изменяющиеся в зависимости от азимутального положения лопасти аэродинамические силы. При этом возникает маховое движение лопасти в вертикальной плоскости относительно горизонтального шарнира, причем амплитуда маховых движений лопастей возрастает с увеличением скорости полета.
   Колебательные движения лопастей относительно горизонтального шарнира приводят к появлению в плоскости вращения лопасти (горизонтальной плоскости) сил, стремящихся в зависимости от направления махового движения лопасти (вверх или вниз) ускорить или замедлить вращение лопасти, так называемых кориолисовых сил, которые совместно с переменными по азимуту силами сопротивления вызывают колебательные движения лопасти в горизонтальной плоскости относительно вертикального шарнира.
   Наличие горизонтального и вертикального шарниров позволяет за счет махового и колебательного движения лопасти значительно уменьшить неравномерность силового воздействия лопасти на втулку при поступательном движении вертолета и уменьшить вибрации и тряску.
   Изменение (в зависимости от азимутального положения лопасти) значений аэродинамических сил на лопастях несущего винта можно уменьшить и за счет изменения угла установки лопасти в зависимости от ее азимутального положения (изменением циклического шага несущего винта). В этом случае угол установки лопасти автоматически увеличивается (поворотом лопасти в осевом шарнире), когда результирующая скорость движения лопасти уменьшается; при увеличении результирующей скорости лопасти угол установки лопасти уменьшается.
   Управляя циклическим шагом несущего винта таким образом, чтобы на лопасти, направленной в сторону желаемого горизонтального перемещения вертолета, уменьшался угол установки, а на лопасти, направленной в обратную сторону, угол установки лопасти увеличивался, мы соответственно изменим подъемные силы лопастей, и ось конуса винта (и, соответственно, сила тяги) отклонится в необходимом направлении.
   Изменение общего и циклического шага несущего винта вертолета с шарнирным креплением лопастей производится при помощи автомата перекоса, принципиальная схема которого представлена на рис. 7.66,а.
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	Рис. 7.66. К объяснению действия автомата перекоса


[bookmark: #12][bookmark: #36.17][bookmark: #2.22][bookmark: #57.14][bookmark: #98.14][bookmark: iu02][bookmark: #37.8][bookmark: #r07_67_b]   Автомат перекоса расположен на валу (оси вращения) 5 несущего винта непосредственно под его втулкой 4 и представляет собой универсальный шарнир, внешнее вращающееся кольцо 6 которого может перемещаться вверх и вниз вдоль оси вращения несущего винта и наклоняться относительно любой оси, лежащей в плоскости, перпендикулярной оси вращения 5.
   Внешнее кольцо 6 является обоймой шарикоподшипника и вращается одновременно с валом 5 несущего винта за счет поводков (тяг) 12, соединяющих кольцо с рычагами управления шагом 2 лопастей 1 винта. Кольцо 7, являющееся внутренней обоймой шарикоподшипника, неподвижно в плоскости вращения внешнего кольца, однако эта плоскость может изменять свое положение в пространстве, поворачиваясь за счет сферического шарнира 8, которым внутреннее кольцо 7 подвижно соединяется с ползуном 9, способным перемещаться вдоль вала 5.
   При перемещении ползуна с помощью тяги 10 за счет одновременного перемещения поводками 12 рычагов 2 управления шагом все лопасти несущего винта поворачиваются в осевых шарнирах 3 на одинаковые углы, которые при горизонтальном положении плоскости внешнего кольца не изменяются по азимуту в процессе вращения несущего винта. Так осуществляется управление общим шагом винта (рис. 7.66,б), которое с одновременным изменением мощности двигателя изменяет силу тяги несущего винта и обеспечивает режимы висения, вертикального взлета, набора высоты и посадки. 
   При отказе двигателя он специальной муфтой свободного хода автоматически отключается от несущего винта, а общий шаг несущего винта устанавливается таким образом, чтобы обеспечить безопасное вертикальное снижение и посадку на режиме авторотации (самовращения) несущего винта. Объединенное управление системой "общий шаг несущего винта - двигатель" летчик осуществляет рычагом "шаг-газ", который связан проводкой управления с ползуном автомата перекоса и регулятором насоса подачи топлива в двигатель.
   Внешнее кольцо 6 автомата перекоса (см. рис. 7.66,а) с помощью тяги 11 можно наклонить относительно оси Z-Z, а с помощью тяги 13 - относительно оси X-X. В этом случае поводки 12, связывающие внешнее вращающееся кольцо 6 с рычагами 2 управления шагом, в процессе вращения винта будут циклически (рис. 7.66,в) изменять по азимуту шаг лопастей от φ1 = φmin в направлении полета до φ2 = φmax в противоположном направлении.
   Управление циклическим шагом летчик осуществляет с помощью ручки продольно-путевого управления, движение которой вперед-назад или вбок приводит к аналогичному перемещению вертолета.
   Здесь уместно отметить, что автомат перекоса, который является важнейшим агрегатом каждого вертолета, изобрел в 1911 г. Б.Н. Юрьев, бывший в то время студентом и работавший под руководством Н.Е. Жуковского в Воздухоплавательном кружке Московского технического училища (впоследствии - МВТУ).
   Несущий винт 1 вертолета (рис. 7.67), управление которым производится с помощью автомата перекоса 3, приводится в действие двигателем 5 через главный редуктор 4 (от лат. reduktor - отводящий назад, приводящий обратно). 
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	Рис. 7.67. Вертолет одновинтовой схемы с релевым винтом


[bookmark: #86.14][bookmark: #14.1][bookmark: #39.16][bookmark: #47.14]  Редуктор служит для уменьшения частоты вращения несущего винта по сравнению с частотой вращения вала двигателя и, следовательно, увеличения крутящего момента на валу несущего винта, чтобы преодолеть момент сил сопротивления несущему винту. При передаче крутящего момента Мкр несущему винту на фюзеляж вертолета 2 действует реактивный крутящий момент Мреакт, который стремится развернуть фюзеляж в сторону, противоположную направлению вращения несущего винта. Рулевой винт 8, установленный на хвостовой балке 7, приводится во вращение от двигателя через трансмиссию (от лат. transmissio - передача) 6. При вращении рулевого винта возникает аэродинамическая сила Pр.в , которая уравновешивает реактивный крутящий момент. 
   Летчик с помощью ножного управления воздействует на механизм изменения шага рулевого винта, изменяет значение силы Pр.в и разворачивает вертолет относительно вертикальной оси, осуществляя путевое управление.
   Проблема парирования реактивного момента от движителя-винта возникает и на самолетах с винтомоторной силовой установкой. Однако при одинаковой мощности двигателя W крутящий момент на валу Мкр и, соответственно, реактивный момент (Мреакт = W/ω) у вертолета значительно больше, чем ω самолета, поскольку частота w вращения винта самолета порядка 2000-3000 мин-1 (об/мин), а у вертолета - 200-500 мин-1. Поэтому эта проблема даже для одномоторных винтовых самолетов решается достаточно просто, например за счет практически незаметной аэродинамической асимметрии крыльев, создающих постоянный кренящий момент, обратный реактивному моменту винта.
   Возникающий от несущего винта вертолета большой реактивный момент требует специальных технических решений для его компенсации (т. е. для балансировки вертолета относительно оси 0Y), и эти решения фактически определяют облик (аэродинамическую схему) вертолета (рис. 7.68).
   У вертолетов двухвинтовой схемы реактивные моменты от несущих винтов компенсируются за счет противоположного направления их вращения.
   При реактивном приводе несущего винта момент от сил сопротивления лопастей (момент сопротивления вращению) преодолевается моментом силы тяги реактивных двигателей, установленных на концах лопастей. Это могут быть реактивные двигатели, к которым через втулку и лопасти несущего винта подается топливо и сжатый воздух (горячий цикл). Это могут быть и просто сопла, к которым подается сжатый воздух (холодный цикл).
   Поскольку в этих случаях несущий винт свободно подвешен на валу, то на корпус вертолета передается только относительно небольшой момент сил трения в подвеске несущего винта.
	[image: 07_68_s]

	Рис. 7.68. Классификация вертолетов по способу компенсации 
реактивного момента несущего винта


[bookmark: #31.2][bookmark: #r07_68_b]   Максимальная скорость современных вертолетов, выполненных по чисто вертолетной схеме, ограничена возникновением срыва потока на лопастях несущего винта, в том числе и волнового срыва при достижении концевыми сечениями лопастей скоростей, соответствующих критическому числу М. Поэтому она не превышает 330-350 км/ч.
   Отодвинуть появление срыва потока на лопастях до скоростей 350-400 км/ч и, соответственно, увеличить скорость вертолета можно, если применить на вертолете крыло самолетного типа, которое в горизонтальном полете создает 30-40% необходимой подъемной силы и разгружает таким образом несущий винт, позволяя лопастям несущего винта работать на меньших углах атаки.
   Увеличить скорость ЛА с несущим винтом и крылом до 400-500 км/ч можно, если на режимах горизонтального полета передать функцию движителя от несущего винта к специальным тянущим (или толкающим) винтам или реактивным двигателям. В этом случае можно использовать увеличенную скорость полета для самовращения несущего винта и без подвода мощности к нему создавать с его помощью дополнительную подъемную силу. Такие ЛА называются винтокрылами. По параметрам дальности и скорости полета они приближаются к транспортным турбовинтовым самолетам, уступая им, однако, по себестоимости перевозок. Тем не менее уникальные характеристики вертолетов и винтокрылых ЛА определили их широкое применение и интенсивные научно-исследовательские и проектно-конструкторские работы по разработке ЛА этого типа.
   Так же интенсивно ведутся работы по разработке ЛА вертикального (укороченного) взлета и посадки невертолетного типа.

Лекция №6
Тема: «Основы прочности и жесткости летательных аппаратов».
§ 1. Нагружение агрегатов самолета и их деформация под нагрузкой.
§ 2. Статическое и динамическое нагружение частей летательных аппаратов.
§ 3. Нормы прочности - закон при создании конструкции самолета. Предварительная динамическая компоновка летательных аппаратов. Прочностной эксперимент. 
§ 4. Понятие надежности и живучести летательного аппарата

§ 1. Нагружение агрегатов самолета и их деформация под нагрузкой
[bookmark: #190.13][bookmark: #4.5]   Под прочностью конструкции ЛА в целом и отдельных его агрегатов понимают их способность выдерживать действующие нагрузки без остаточных деформаций и разрушения, а под жесткостью - способность в заданных пределах изменять под нагрузкой исходную геометрическую форму.
   Перед проектировщиками ЛА стоит задача создать безусловно прочную и достаточно жесткую конструкцию с минимально возможной массой, поскольку ни в одном сооружении или машине масса конструкции не играет такой большой роли, как в ЛА, где она существенным образом влияет на его ЛТХ и эффективность. В связи с этим комплекс задач, которые приходится решать для обеспечения прочности ЛА, и, соответственно, методы их решения резко отличаются от задач обеспечения прочности других машин.
   Современная наука о прочности ЛА в значительной части опирается на работы отечественных ученых: механика-кораблестроителя А.Н. Крылова, механика-моторостроителя Д.И. Журавского, механика-кораблестроителя И.Г. Бубнова, военного инженера Б.Г. Галеркина и наших современников М.В. Келдыша, А.И. Макаревского, А.М Черемухина и других.
   Для обеспечения заданных в ТЗ на проектирование надежности и ресурса ЛА наука о прочности ЛА разрабатывает теоретические и экспериментальные методы решения следующих основных задач:
      - определение нагрузок, действующих на ЛА во всех условиях его эксплуатации; обоснование требований к прочности и жесткости конструкции ЛА; создание норм летной годности, которым должен отвечать каждый вновь разрабатываемый ЛА;
      - определение напряженного и деформированного состояния и оценка реальной прочности и жесткости элементов конструкции и ЛА в целом под действием нагрузок.
 Естественно, что ЛА, в зависимости от их назначения и условий эксплуатации, различаются не только аэродинамической компоновкой, но и характером действующих на них нагрузок. Так, на ракеты-носители действуют преимущественно продольные нагрузки (направленные вдоль оси 0X ракеты-носителя силы тяжести, силы инерции и тяга двигателей), на самолеты действуют преимущественно поперечные нагрузки (направленные перпендикулярно плоскости X0Z в связанной системе осей координат).
В общем случае на конструкцию самолета действуют сложные, изменяющиеся во времени нагрузки. Под действием воздушной нагрузки ΔYi (разрежения над крылом и повышенного давления под крылом, создающих подъемную силу) крыло изгибается вверх (рис. 8.1). При этом верхняя поверхность крыла сжимается, а нижняя растягивается.
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	Рис. 8.1. Изгиб крыла 
	Рис. 8.2. Изгиб и кручение крыла 



	Начало формы
Конец формы


[bookmark: #5.19][bookmark: #6.9][bookmark: #5.9]   В любом сечении прямого крыла, то есть крыла, продольная ось которого (ось, идущая вдоль размаха крыла), перпендикулярна продольной оси 0X самолета, можно найти точку, характеризующуюся тем, что сила, приложенная к крылу в этой точке, будет вызывать только изгиб крыла без его закручивания. Эта точка называется центром жесткости (ц. ж.) сечения крыла. Линия, соединяющая ц. ж. каждого сечения, называется линией центров жесткости. Следовательно, деформация крыла, показанная на рис. 8.1, будет иметь место только в случае, когда линия центров жесткости будет совпадать с линией центров давления (линией, соединяющей точки ц. д. в каждом сечении крыла).
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	Рис. 8.3. Деформация крыла под действием силы тяжести и тяги двигателя


[bookmark: #r08_03_b][bookmark: #62.15][bookmark: #r08_04_b][bookmark: #r08_05_b][bookmark: #32.13]   Положение центра жесткости определяется только свойствами самой конструкции и не зависит от характера нагружения крыла. Нагрузка же может быть различной. Так, положение центра давления аэродинамической нагрузки зависит от режима полета. Кроме подъемной силы, на крыло действует также сила тяжести конструкции, приложенная в центрах масс сечений крыла. В общем случае центр давления, центр жесткости и центр масс крыла не совпадают. В этом случае (рис. 8.2) крыло не только изгибается, но и закручивается.
   Силы, вызывающие изгиб и кручение крыла, стремятся также сдвинуть одно сечение крыла относительно другого ("перерезать" крыло). Аналогичным образом нагружаются и деформируются под действием аэродинамических сил, сил тяжести и инерционных сил от вращения лопасти несущего винта вертолета. Под действием силы тяжести двигателя Gдв, подвешенного на пилоне (от греч. pylon , буквально - ворота, вход) под крылом (рис. 8.3), крыло изгибается вниз (из плоскости крыла) и закручивается против часовой стрелки; под действием силы тяги Pдв крыло изгибается вперед (в плоскости крыла) по направлению полета и закручивается по ходу часовой стрелки.
   Из рис. 8.2 и 8.3 видно, что, выбирая соответствующее положение ц. м. и ц. ж. агрегатов, конструктор может существенно уменьшить деформации конструкции под нагрузкой.
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	Рис. 8.4. Изгиб фюзеляжа
	Рис. 8.5. Изгиб и кручение фюзеляжа


[bookmark: #r08_06_b]   Аналогично деформируется и фюзеляж самолета. Сосредоточенная сила Yдв (балансировочная сила горизонтального оперения в полете) и распределенная нагрузка ΔGi (массовая сила конструкции фюзеляжа и грузов в нем) вызывают изгиб фюзеляжа в вертикальной плоскости (рис. 8.4).
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	Рис. 8.6. Упрощенная расчетная схема нагружения хвостовой части фюзеляжа


[bookmark: #r08_07_b][bookmark: #r08_08_b]   Изгиб моментом Мизг и кручение моментом Мкр фюзеляжа вокруг его продольной оси при отклонении руля направления (и, соответственно, при отклонении элеронов) проиллюстрированы рис. 8.5.
   В самом первом приближении работу конструкции под нагрузкой можно рассматривать на упрощенных моделях предельно схематизированных конструкций, как это делает общемашиностроительная дисциплина "Сопротивление материалов".
   Так, хвостовую часть фюзеляжа, нагруженную силой Zв.о, можно схематично представить в виде Г-образной рамы (рис. 8.6,а), жестко закрепленной ("заделанной") на носовой части фюзеляжа; нагружение хвостовой части фюзеляжа силой Yг.о - в виде Т-образной рамы (рис. 8.6,б).
   Крыло, нагруженное в полете, можно представить в виде балки (рис. 8.7), заделанной в фюзеляже и находящейся в равновесии под действием равномерно распределенной по крылу воздушной нагрузки qвозд, распределенной массовой нагрузки qмас и силы тяжести двигателя Gдв.
   Крыло самолета на стоянке можно представить в виде балки (рис. 8.8), нагруженной распределенной массовой нагрузкой qмас и силой реакции шасси Rш.
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	Рис. 8.7. Упрощенная расчетная схема нагружения крыла в полете
	Рис. 8.8. Упрощенная расчетная схема нагружения крыла на стоянке



   Естественно, в приведенных примерах степень схематизации весьма высока. Так, воздушная нагрузка qвозд на реальном крыле распределена по размаху неравномерно (как мы уже отмечали, это зависит от формы крыла в плане, его аэродинамической и геометрической крутки); сила тяжести двигателя Gдв передается на крыло в нескольких точках (узлах навески пилона двигателя). Кроме того, жесткость крыла, т. е. его способность деформироваться под действием нагрузок, зависит от материала и конструкции крыла и, как правило, также переменна по размаху, что влияет на величины деформаций. Тем не менее даже такие простейшие модели (схемы) нагружения агрегатов самолета позволяют оценить форму деформаций агрегатов (изгибные, крутильные деформации, деформации сдвига, растяжения или сжатия) и направление этих деформаций и дают основания выдвинуть предложения о возможных конструктивных решениях агрегатов.

§ 2. Статическое и динамическое нагружение частей летательных аппаратов
[bookmark: #5.11][bookmark: #16.11]Оценить работу под нагрузкой реальных конструкций самолета с учетом всех конструктивных особенностей в условиях так называемого статического нагружения конструкции позволяют методы научной дисциплины "Строительная механика ЛА". Статическими нагрузками принято условно считать такие, которые действуют достаточно продолжительное время и скорость изменения (нарастания или убывания) которых значительно меньше скорости распространения деформаций в конструкции.
   Воздушную нагрузку на самолет в горизонтальном и криволинейном установившемся полете обычно рассматривают как статическую.
   Деформация упругой конструкции ЛА в полете в свою очередь влияет на значения и распределение аэродинамических сил. Рост скоростей полета современных ЛА, повышение напряженности их конструкции, сопровождающееся увеличением деформаций, привели к необходимости учитывать не только значения нагрузок и их распределение, но и зависимость значений и распределения нагрузок по времени, т. е. рассматривать динамический характер нагружения конструкции.
[bookmark: #10.11][bookmark: #r08_09_b][bookmark: #1.24][bookmark: #3.24][bookmark: #2.24][bookmark: #129.15][bookmark: #59.4] Динамическими нагрузками принято считать такие, скорость изменения которых соизмерима со скоростью распространения деформации в конструкции. Динамическое нагружение конструкции самолета происходит, например, в момент касания ВПП при посадке, при движении самолета по слабоподготовленным (неровным) ВПП, при полете в турбулентной атмосфере. При динамическом приложении нагрузки вследствие больших ускорений, возникающих при деформации конструкции, появляются дополнительные инерционные силы, которые необходимо учитывать.
   Оценить взаимодействие аэродинамических сил с силами упругости и инерционными силами, возникающими в процессе изгибных и крутильных деформаций конструкции, позволяют методы научной дисциплины "Аэроупругость".
   Взаимодействие указанных сил порождает аэроупругие явления, которые условно делят на статические и динамические. Из статических аэроупругих явлений, характеризующихся взаимодействием только аэродинамических и упругих сил, отметим явления дивергенции несущих поверхностей и реверса рулевых поверхностей (элеронов, рулей высоты и направления).
   Дивергенция (от позднелат. divergentia - расхождение) - это явление, когда под действием аэродинамических сил несущая поверхность (крыло, оперение) или пилон навески двигателя закручивается вплоть до разрушения.
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	Рис. 8.9. К объяснению явления дивергенции


[bookmark: #r08_10_b][bookmark: #237.15][bookmark: #51.14][bookmark: #31.22]
   Природа этого явления такова. Находящееся в воздушном потоке со скоростью V под углом атаки крыло (рис. 8.9) создает подъемную силу Ya=CαYaα(ρV2/1)S, под действием которой крыло изгибается и закручивается. Если центр давления крыла находится перед центром жесткости, то создаваемый подъемной силой момент Ma=Yaa закручивает крыло, увеличивая угол атаки на величину Δα, что в свою очередь приводит к появлению дополнительной подъемной силы ΔYa, увеличивающей момент Ma. Закручивание крыла будет происходить до тех пор, пока момент аэродинамических сил Ma не уравновесится моментом сил упругости Мупр конструкции крыла. С увеличением скорости полета и, соответственно, силы Ya и момента Ma наступает такое состояние, когда приращение за счет Δα момента Ma внешних сил начинает превышать приращение препятствующего закручиванию момента упругих сил Мупр конструкции, в результате чего Δα непрерывно возрастает.
   Скорость полета ЛА, при которой Ma = Мупр, называется критической скоростью дивергенции. При превышении этой скорости происходит разрушение крыла. Здесь следует отметить, что проблема борьбы с дивергенцией особенно остро стоит для крыльев обратной стреловидности.
   Реверс рулевой поверхности - это явление, когда происходит потеря эффективности рулевой поверхности под действием аэродинамических сил из-за закручивания несущей поверхности. Под эффективностью рулевой поверхности понимают реакцию самолета на ее отклонение. Количественно эффективность рулевой поверхности оценивается максимальной угловой скоростью вращения самолета относительно соответствующей оси при полном отклонении руля. Так, эффективность руля высоты будет оцениваться угловой скоростью ωz или ее производной ωδz по углу отклонения δ руля высоты; эффективность руля направления - величиной ωy или ωδy, где δ - угол отклонения руля направления; эффективность элеронов - величиной ωx или ωδx, где δ - угол отклонения элеронов.
   Потребные значения максимальных угловых скоростей задаются ТЗ на проектирование и должны быть обеспечены в процессе проектирования.
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	Рис. 8.10. к объяснению явления реверса рулевых поверхностей 
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Конец формы
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   Рассмотрим явление реверса рулевой поверхности на примере элерона. Как мы уже отмечали (см. раздел 7.2.2, рис. 7.27), при отклонении элерона на угол Δδэ на участках крыла, занятых элеронами, возникает дополнительная подъемная сила ΔYэ. Если отклонить элерон 1 (рис. 8.10), то возникшая непосредственно на элероне потребная ("полезная") сила ΔYэ будет изгибать крыло вверх и закручивать его относительно ц. ж. моментом Мэ = ΔYэb. Закручивание крыла приведет к уменьшению на величину Δα угла атаки сечения, в котором расположен элерон, что вызовет уменьшение подъемной силы на величину ΔYΔα, которая также будет стремиться закручивать крыло моментом Мк = ΔYΔαа. Приращение подъемной силы ΔYупр = ΔYэ - ΔYΔα при отклонении элерона на упругом крыле, естественно, меньше, чем получилось бы при том же отклонении элерона на абсолютно жестком крыле.
   Закручивание крыла моментом МΣ = Мк + Мэ будет происходить до тех пор, пока момент аэродинамических сил МΣ не уравновесится моментом сил упругости Мупр конструкции крыла.
   С увеличением скорости полета "потеря" подъемной силы ΔYΔα может сравняться с "приобретением" возникшей непосредственно на элероне силы ΔYэ и суммарное приращение Yупр, получаемое за счет отклонения элерона, исчезнет. Элероны при этом становятся полностью неэффективными.
   Скорость полета ЛА, при которой происходит полная потеря эффективности рулевой поверхности, называется критической скоростью реверса (в рассмотренном примере - критической скоростью реверса элеронов).
   При отклонении рулевых поверхностей на скоростях, больших критической скорости реверса, получим обратную (противоположную желаемой) реакцию ЛА на отклонение рулевой поверхности (реверс рулевой поверхности).
   Естественно, что в процессе проектирования ЛА должна быть обеспечена такая жесткость конструкции несущих поверхностей, которая исключала бы явления дивергенции и реверса во всем диапазоне режимов полета, оговоренных ТЗ.
   Из динамических аэроупругих явлений, характеризующихся взаимодействием аэродинамических, упругих и инерционных сил и проявляющихся в виде опасных колебаний и вибраций конструкции, отметим колебания частей самолета, вызванные порывами ветра в турбулентной атмосфере, имеющими зачастую циклический характер, а также явления, носящие название "бафтинг" и "флаттер".
   Бафтинг (англ. buffeting - биение, соударение) - вибрация какой-либо части ЛА (чаще всего - хвостового оперения) под воздействием периодически изменяющихся аэродинамических сил, возникающих при обтекании этой части ЛА потоком, который завихряется срывами с находящегося впереди крыла, различных надстроек на фюзеляже, с выпущенных стоек шасси, открытых тормозных щитков и створок грузовых люков. Бафтинг оперения возникает из-за периодических ударов по нему спутной струи за крылом и проявляется в виде "раскачки", т. е. увеличения амплитуды колебания оперения. Если в процессе компоновки не удалось вынести оперение из спутной струи, то для обеспечения прочности ЛА при бафтинге приходится увеличивать изгибную жесткость фюзеляжа и оперения, что неизбежно связано с увеличением массы конструкции.
   Колебания конструкции при воздействии циклических порывов турбулентной атмосферы и бафтинг возникают и поддерживаются за счет внешней периодически изменяющейся возбуждающей силы, т. е. являются вынужденными колебаниями.
   Флаттер (англ. flutter - вибрация) - самовозбуждающиеся при определенной скорости полета (критической скорости флаттера) незатухающие колебания, для возникновения и развития которых не требуется воздействия на конструкцию периодических возбуждающих сил.
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	Рис. 8.11. Иллюстрация явления флаттера
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   Флаттер крыла (рис. 8.11) может возникнуть под воздействием какой-либо силы (отклонение элерона, порыв ветра), вызвавшей отклонение крыла за счет его изгиба из исходного (нейтрального) положения 1 (из плоскости 0XZ), например, вверх. Стремясь под действием сил упругости вернуться в исходное положение, крыло начнет двигаться вниз (2) не плоскопараллельно, но с закручиванием из-за несовпадения положений центра давления (в котором приложена подъемная сила) и центра масс (в котором приложены инерционные и массовые силы) с центром жесткости (относительно которого происходит закручивание крыла). Проскочив по инерции нейтральное положение, крыло отклонится вниз (3, 4), и картина повторится с изменением знаков всех сил и моментов. Фазы этого движения и соответствующие им изгибно-крутильные (Δy - изгибные и Δφ - крутильные) деформации крыла за один цикл колебаний относительно исходного положения (плоскости 0XZ) проиллюстрированы рис. 8.11. При скорости полета ЛА, соответствующей критической скорости флаттера, приток энергии, поддерживающей эти колебания и передаваемой подъемной силой от воздушного потока к конструкции крыла, начинает превышать рассеивание энергии в колеблющейся конструкции. В результате частота и амплитуда колебаний резко возрастают и происходит мгновенное взрывообразное разрушение конструкции.
   Виды флаттера весьма разнообразны и связаны с деформациями и отклонениями практически всех несущих и управляющих поверхностей ЛА. В зависимости от сочетания возможных перемещений конструкции (степеней свободы) упругого ЛА различают изгибно-крутильный, изгибно-элеронный, крутильно-элеронный флаттер крыла; изгибно-рулевой флаттер горизонтального оперения, характеризующийся изгибом фюзеляжа и симметричным отклонением рулей высоты, и т. п. Рис. 8.11 иллюстрирует изгибно-крутильный флаттер крыла.
   Явление, аналогичное флаттеру по физическому смыслу и характеру протекания, может возникнуть на стойках шасси при движении самолета по ВПП . Деформация стоек под нагрузкой, многочисленность подвижных соединений в стойке (и, соответственно, степеней свободы), упругость и малая жесткость пневматиков колес могут привести к возникновению самовозбуждающихся колебаний стойки шасси - так называемому шимми (англ. shimmy - быстрый танец).
   При большой скорости движения самолета по ВПП начинаются колебания колеса в направлении, перпендикулярном направлению движения (н. д.) самолета. Колесо (рис. 8.12) при движении описывает синусоидальную кривую по поверхности ВПП (плоскость 0XZ). При этом боковое (Δz) отклонение контактной площади колеса от плоскости 0XY сопровождается поворотом плоскости колеса на углы Δγ и Δθ, т. е. изгибом и закручиванием как стойки, так и самого пневматика, что вызывает боковые (Δz) и вертикальные (Dу) колебания всего самолета. Колебания типа шимми возбуждаются силами трения колес о поверхность ВПП и поддерживаются за счет кинетической энергии поступательного движения самолета.
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	Рис. 8.12. Иллюстрация явления шимми 
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[bookmark: #240.15][bookmark: #7.11][bookmark: #101.14][bookmark: #55.17][bookmark: #r08_13_b][bookmark: #6.11]   При некоторой скорости движения, называемой критической скоростью шимми, амплитуда и частота этих колебаний резко нарастают, растет их энергия, передающаяся через стойку на конструкцию планера самолета, что может вызвать разрушение как пневматика и стойки, так и конструкции планера самолета.
   Причиной вынужденных колебаний (вибраций) ЛА в целом и отдельных его частей (панелей обшивки, тяг управления, различных трубопроводов, приборного оборудования и т. п.) могут быть также движение ЛА по слабоподготовленным грунтовым ВПП, механические вибрации двигателей и воздушных винтов.
   С возрастанием мощности двигателей и увеличением скорости полета растет уровень шума (знакопеременного звукового давления), источниками которого являются реактивная струя двигателя, воздушный винт, турбулентный пограничный слой.
   Шум (акустические нагрузки) порождает вынужденные колебания (вибрации) обшивки различных частей ЛА в зонах наиболее интенсивных акустических воздействий.
   Даже при сравнительно невысоких уровнях силового воздействия количество циклов знакопеременных нагрузок такого рода за время эксплуатации ЛА настолько велико, что может привести к усталостному разрушению конструкции.
   Усталость характеризуется постепенным накоплением под воздействием циклических нагрузок необратимых изменений в структуре материала и возникновением микротрещин с последующим образованием магистральной макротрещины, приводящей к разрушению конструкции.
   Существенное влияние на прочность оказывает и тепловое нагружение ЛА.
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	Рис. 8.13. Температуры на поверхности СПС
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   Внутренние источники тепла (двигатели, генераторы электроэнергии, тормоза и т. д.) определяют местный нагрев конструкции. Внешние источники (аэродинамический нагрев и солнечная радиация) определяют нагрев конструкции ЛА в целом. На рис. 8.13 приведены расчетные установившиеся температуры поверхности (в градусах Цельсия) СПС при различных числах М полета в условиях МСА на высоте 21 000 м. Разница температур в отдельных точках конструкции, отсутствие для большинства элементов конструкции возможности свободно удлиняться и укорачиваться при повышении и понижении температуры приводят к возникновению температурных напряжений. Поэтому тепловое воздействие может существенно снизить прочность конструкции. Тепловые нагрузки иногда также следует рассматривать как динамические (изменяющиеся во времени), что связано и с режимами работы внутренних источников тепла, и с режимами полета самолета. Так, в процессе разгона и торможения СПС за счет теплового воздействия в конструкции могут возникнуть знакопеременные циклы напряжений большой амплитуды, что определяет термическую усталость конструкции, т. е. возможность ее разрушения в результате многократных периодических изменений температуры. Все возможные случаи нагружения ЛА в процессе эксплуатации, часть из которых мы рассмотрели, должны быть учтены и оценены при проектировании ЛА.
§ 3. Нормы прочности - закон при создании конструкции самолета. Предварительная динамическая компоновка летательных аппаратов. Прочностной эксперимент
[bookmark: #52.11][bookmark: #126.13][bookmark: #53.11][bookmark: #15.11][bookmark: #18.11][bookmark: #51.4][bookmark: #255.15][bookmark: #256.15]Как уже отмечалось, ЛА должен удовлетворять требованиям ТЗ, а также различным техническим условиям, нормам, правилам и инструкциям, которые отражают опыт развития авиационной техники и которые в процессе развития техники изменялись в направлении повышения безопасности полета, расширения возможностей использования ЛА, улучшения его эксплуатационных характеристик. Для гражданских самолетов в СССР были последовательно разработаны несколько редакций. Норм летной годности гражданских самолетов (НЛГС), которые являлись государственным стандартом, соответствующим требованиям ИКАО, и устанавливали предельный минимум свойств и характеристик, которыми должен обладать каждый вновь проектируемый самолет с точки зрения обеспечения безопасности и надежности полетов. Затем эти Нормы трансформировались в Единые нормы летной годности гражданских самолетов (ЕНЛГС), обязательные к выполнению в странах социалистического содружества.  В настоящее время объединяющий государства бывшего СССР МАК (Межгосударственный авиационный комитет), основной задачей которого является обеспечение безопасности полетов самолетов гражданской авиации, разработал обязательные к выполнению Авиационные правила (АП), которые, с одной стороны, являются логическим развитием НЛГС и ЕНЛГС, а с другой стороны, приведены в соответствие с аналогичными правилами в других странах мира, например с государственными требованиями США к гражданским самолетам FAR (Federal Aviation Regulations). Нормы прочности являются частью этих правил и регламентируют характер и значения нагрузок, которые должны быть учтены при расчетах самолета на прочность, а также методику проведения прочностных испытаний самолета. Чтобы обеспечить прочность самолета во всех возможных ситуациях эксплуатации, в Нормах прочности устанавливается ряд расчетных случаев. Расчетные случаи соответствуют такой ситуации при эксплуатации самолета, при которой получаются наиболее тяжелые условия нагружения. Для каждого случая задается характер распределения внешних нагрузок, устанавливается значение эксплуатационной перегрузки nэmax, вероятность превышения которой в процессе эксплуатации ничтожно мала, и значение коэффициента безопасности ƒ. Расчетные нагрузки P p связаны с эксплуатационными нагрузками P э соотношением P p =P эƒ. Таким образом, коэффициент безопасности показывает, во сколько раз расчетная нагрузка больше эксплуатационной. Основное назначение этого коэффициента состоит в том, чтобы обеспечить достаточную прочность и отсутствие остаточных деформаций конструкции в процессе эксплуатации. Для самолетных конструкций ƒ = 1,5-2. Случаи нагружения (расчетные случаи) устанавливаются для самолета в целом и его основных агрегатов (крыло, оперение, фюзеляж, шасси, управление и т. д.), исходя из всех возможных эксплуатационных ситуаций. Каждый расчетный случай может иметь и буквенное обозначение. Так, регламентируется нагрузка на крыло при выходе из пикирования и при полете в болтанку с большой скоростью (случай А); нагрузка на шасси при посадке с передним ударом в основные стойки шасси (случай Gш); нагрузка на фюзеляж при вынужденной посадке самолета на воду (случай Мф) и т. д. Нормы прочности регламентируют требования к температурной прочности, к жесткости конструкции и к обеспечению безопасности от флаттера, дивергенции, реверса и аэроупругих колебаний системы "самолет - система автоматического управления".
   Требования Норм прочности - непреложный закон при создании конструкции.
   Наука о прочности ЛА непрерывно развивается, методы проектирования конструкций, о которых пойдет речь в следующем разделе, позволяют корректировать требования Норм прочности, в частности уменьшать коэффициенты безопасности и, как следствие, массу конструкции при сохранении необходимой прочности и жесткости.
   В последние годы появились работы, обосновывающие целесообразность использования режимов полета с нагрузками, превышающими установленные максимальные эксплуатационные. Так, для крыла истребителя, спроектированного на эксплуатационную перегрузку 8 и испытанного на максимальную (расчетную, с учетом коэффициента безопасности) перегрузку 12, возможно кратковременное нагружение с перегрузкой 9 - 10. Естественно, это улучшает маневренные характеристики истребителя и повышает его боевую эффективность. Разумеется, в этой ситуации требуется тщательный контроль технического состояния конструкции. Этот принцип не только обоснован в теоретических работах, но и подтвержден стендовыми и летными испытаниями применительно к гидросистемам управления ЛА. Использование этого принципа при проектировании силовых гидросистем, которые многократно (2 - 4) раза резервируются, позволяет существенно уменьшить их массу, объем, потребляемые и выходные (установочные) мощности.
   Поэтому утверждение "требования Норм прочности - непреложный закон при создании конструкции" следует понимать только в том смысле, что прочность конструкции должна быть обоснована документами, действующими на момент предъявления ЛА заказчику (см. раздел 18.6). Таким образом, стоящая перед проектировщиками задача создания конструкции минимально возможной массы должна решаться с учетом требований прочности и жесткости конструкции, влияющих не только на массу ЛА, но и на его ЛТХ, поскольку недостаточная жесткость конструкции приводит к искажению обводов ЛА, снижению аэродинамических характеристик, ухудшению устойчивости и управляемости.
Предварительная динамическая компоновка летательных аппаратов
[bookmark: #50.8][bookmark: #61.10]   Известно немало случаев, когда недостаточная проработка вопросов аэроупругости обнаруживалась слишком поздно - уже в процессе летных испытаний, что отрицательно сказалось на судьбе создававшихся ЛА.
   Чтобы значительно уменьшить степень технического риска, т. е. разрабатывать ЛА, в процессе эксплуатации которого аэроупругие явления не будут являться ограничениями для обеспечения потребных ЛТХ, необходимо уже на ранних этапах проектирования оценивать влияние упругости на массу ЛА и на его ЛТХ.
   Современные методы проектирования позволяют сформировать математическую модель динамический компоновки, позволяющей оценивать размещение сосредоточенных и распределенных масс на ЛА, а также изгибные и крутильные жесткости основных частей ЛА. Понятие динамической компоновки связано, таким образом, с выбором упругомассовой модели ЛА. Исследование такой модели совместно с моделями, оценивающими аэродинамику, устойчивость и управляемость ЛА, дает возможность определить действующие на ЛА нагрузки, рассчитывать напряженно-деформированное состояние несущих и ненесущих частей ЛА. Последовательное, шаг за шагом, решение с помощью таких моделей задачи взаимодействия ЛА с воздушным потоком позволит оценить развитие процесса деформации конструкции ЛА во времени, т. е. динамику взаимодействия ЛА с внешней средой и в конечном итоге оценить влияние аэроупругих явлений на ЛТХ и выявить критические скорости наиболее опасных явлений (флаттера, дивергенции и т. д.).
[bookmark: #193.13][bookmark: #r08_14_b][bookmark: #40.10]Дальнейшее развитие таких моделей позволит в процессе исследований широко варьировать не только распределение масс и жесткостей, но и геометрические параметры ЛА (формы и размеры несущих поверхностей, их взаимное расположение, размещение двигателей и т. д.). Это дает возможность исследовать различные компоновки упругого ЛА с целью выявления наиболее рационального распределения жесткостных характеристик силовой конструкции (при соблюдении лимита на ее массу) и найти такое распределение масс агрегатов, которое обеспечивает минимизацию внешних нагрузок, действующих на ЛА. То есть в итоге можно будет сформировать концепцию (облик и компоновку) ЛА, обеспечивающего безусловное выполнение ТЗ с максимально возможной эффективностью. Естественно, что в математической модели динамической компоновки ЛА при оценке его прочности первым шагом является оценка статической прочности жесткого (недеформируемого) ЛА, т. е. поиск такого распределения материала в конструкции (распределения потребных жесткостей при изгибе и кручении и, соответственно, масс конструктивных элементов), которое обеспечивало бы сопротивляемость (неразрушаемость) конструкции под действием статических нагрузок, оговоренных нормами прочности для всех случаев нагружения.
   Одним из возможных методов решения этой задачи вначале для жесткой, а при последующих итерациях и для упругой конструкции является метод конечных элементов (МКЭ). Сущность этого метода состоит в том, что реальная (проектируемая) конструкция моделируется набором связанных друг с другом в узлах простейших элементов в виде стержней и пластин, имитирующих работу под нагрузкой конструктивных элементов реальной конструкции, например крыла (рис. 8.14). Стержни 2 и 3 имитируют работу под нагрузкой продольных элементов конструкции крыла, испытывающих при изгибе крыла вверх сжатие (стержни 2) и растяжение (стержни 3). 
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	Рис. 8. 14. Иллюстрация МКЭ


[bookmark: #60.10]
Пластины 4 имитируют работу продольных стенок, препятствующих сдвигу, пластины 5 - верхнюю и нижнюю обшивку крыла, на которую действует в полете воздушная нагрузка, прилагаемая к конечноэлементной модели конструкции крыла в виде сил Рi в узлах 1.
   Стержни 6 имитируют работу на растяжение-сжатие поперечных конструктивных элементов крыла, которые вместе со стенкой, имитируемой пластиной 7, обеспечивают форму поперечного сечения (профиля) крыла.
   Стержни 8 имитируют конструктивные элементы, связывающие продольные 4 и поперечные 7 стенки для увеличения жесткости конструкции. 
[bookmark: #369.15] В процессе расчета на статическую прочность определяются размеры (площади поперечных сечений стержней и толщины пластин) конструктивно-силовых элементов, обеспечивающих прочность конструкции при статическом нагружении, и определяются величины деформаций конструкции. Те из стержней, потребная площадь поперечных сечений которых пренебрежимо мала, исключаются из расчетной модели, и расчет повторяется снова. На следующем этапе нагрузки рассчитываются уже для обтекания деформированного крыла. Это делается, например, с помощью методик, моделирующих крыло вихревой поверхностью (см. раздел 5.4, рис. 5.19). Весь комплекс этих расчетов проводится в замкнутом итерационном цикле. В результате формируется конструктивно-силовая схема крыла - расположение и потребные площади (и, соответственно, жесткости) основных конструктивных элементов, обеспечивающих прочность упругой деформируемой конструкции при минимально возможной ее массе и необходимые для выполнения ТЗ летно-технические характеристики ЛА. Естественно, что результаты прочностного расчета, выполненного в процессе проектирования, проверяются прочностным экспериментом на реальной конструкции.
Прочностной эксперимент
[bookmark: #13.7]   В прочностных экспериментах оцениваются несущая способность и особенности работы конструкции под нагрузкой. Испытаниям подвергаются отдельные части и ЛА в целом. В процессе испытаний моделируются условия нагружения, которым подвергается ЛА при эксплуатации.
   В процессе статических испытаний проверяются результаты расчета на прочность. В специально оборудованном зале (рис. 8.15) 
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	Рис. 8.15. Схема статических испытаний крыла


[bookmark: #12.6][bookmark: #93.15][bookmark: #6.4][bookmark: #r08_16_b]статических испытаний (статиспытаний) крыло 1, закрепленное на колонне 2 на узлах, которыми оно крепится к фюзеляжу, загружается примерно теми же нагрузками, которые были приняты при расчете. Неполное соответствие распределения нагрузки по конструкции условиям нагружения в полете обусловлено способом приложения нагрузки в процессе испытаний.
   Нагрузка Yв, имитирующая воздушную нагрузку на верхнюю поверхность крыла, создается гидравлическим силовозбудителем 3, закрепленным на силовом потолке 4 статзала, и, распределяясь с помощью системы рычагов 5 и тяг, прикладывается к верхней обшивке крыла через приклеенные к ней парусиновые лямки или резиновые прокладки. Аналогично, с помощью силовозбудителя, закрепленного на силовом полу, нижняя поверхность крыла нагружается нагрузкой Yн.
   При статических испытаниях самолета в целом он подвешивается между потолком и полом с помощью аналогичных рычажных систем, через которые на самолет передаются взаимно уравновешенные нагрузки, имитирующие поверхностные и массовые силы (см. раздел 6.2), что позволяет проверить на прочность конструкцию самолета для всех полетных случаев нагружения (во всем диапазоне полетных перегрузок).  Правильность прочностных расчетов оценивают, сопоставляя напряжения, полученные теоретически в расчетных моделях, с напряжениями, возникающими в реальной конструкции в процессе статиспытаний. В процессе испытаний напряжения измеряют с помощью тензометрических, (от лат. tensus - напряженный, натянутый) датчиков, наклеенных на испытываемый элемент конструкции. Один экземпляр ЛА при статических испытаниях доводят до полного разрушения с целью выявления предельных нагрузок, которые конструкция способна выдержать в полете. 
[bookmark: #195.13][bookmark: #59.10]Увеличение расчетного срока службы многоразовых ЛА, увеличение динамических нагрузок в полетных и на взлетно-посадочных режимах, циклическое нагружение фюзеляжа при наддуве гермокабины, возросшие циклические, акустические и тепловые нагрузки обусловили возникновение проблем усталостной прочности. Усталостные разрушения становятся одной из наиболее часто встречающихся причин аварий ЛА. Испытание самолета на усталостную прочность проводится на специальных стендах, при этом управляемая с помощью ЭВМ система загрузки позволяет имитировать полный цикл нагружения самолета знакопеременными нагрузками в течение полета: нагрузками от шасси при взлете и посадке с учетом динамических нагрузок от крыла; нагрузками от изменения давления в кабине при наборе высоты (увеличение давления) и при снижении (уменьшение перепада давления до нуля); нагрузками на крыло, фюзеляж и оперение, имитирующими встречу самолета с предполагаемым числом вертикальных воздушных порывов. Такие стенды позволяют имитировать 3-часовой полет самолета в течение 3-5 мин нагружения.
   Для испытаний на флаттер применяется исследование в аэродинамических трубах динамически подобных моделей (рис. 8.16). 
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	Рис. 8.16. Динамически подобная модель для исследолвания флаттера


[bookmark: #40.15.1]    Аэродинамические свойства исследуемого ЛА моделируются за счет соответствующих натуре обводов жестких отсеков 1, закрепленных на балках 2, 3, 4, 5, 6, имитирующих силовую конструкцию соответственно горизонтального оперения, вертикального оперения, фюзеляжа, крыла, пилона с системой подвески двигателя. Изгибная и крутильная жесткость этих балок в масштабе модели соответствует жесткости реальных (или проектируемых) конструкций, что позволяет моделировать их упругость. Свойства инерции конструкции моделируются системой грузов 7, закрепленных на балках.
   При возникновении флаттера в процессе испытаний такая модель допускает колебания большой амплитуды без разрушения и остаточных деформаций, что позволяет проводить на ней разнообразные исследования по доводке параметров ЛА, включая перестановку и замену агрегатов.
   На специальных стендах исследуются тепловая прочность, акустическая и вибропрочность конструкции.  Для регистрация параметров в процессе прочностных экспериментов создаются информационно-вычислительные системы, позволяющие оценивать в реальном масштабе времени состояние конструкции и управлять экспериментом. С началом эксплуатации серии самолетов самое тщательное наблюдение ведется за состоянием конструкции и систем самолета-лидера, налет которого значительно опережает налет всех остальных серийных самолетов. Оценка технического состояния самолета-лидера позволяет производить в случае необходимости доработку конструкции и систем находящихся в эксплуатации самолетов для поддержания необходимой прочности высоконагруженных конструкций самолета.
§ 4. Понятие надежности и живучести летательного аппарата.
[bookmark: #20.11][bookmark: #24.1][bookmark: #5.5]Надежность - это свойство ЛА, характеризующее его способность выполнять заданные функции, сохраняя свои основные характеристики в установленных пределах при определенных условиях эксплуатации.
    Эксплуатация ЛА, как и любого другого технического устройства, всегда сопровождается поломками отдельных деталей, выходом из строя приборов и целых систем - отказами в работе. И если не принимать специальных мер, то отказы на ЛА могут заканчиваться катастрофами.
   В настоящее время безотказность, т. е. способность ЛА в целом и всех его систем сохранять работоспособность, приобретает особо важное значение. Современный пассажирский самолет рассчитывается на 40 000-60 000 летных часов эксплуатации. Естественно, что с увеличением срока службы самолета растет и вероятность отказов. 
[bookmark: #66.14][bookmark: #72.4]Живучесть - это свойство ЛА, характеризующее его способность завершить полет в случае отказов или боевых повреждений. Живучесть оборудования и систем ЛА обеспечивается их резервированием - установкой дублирующих систем и элементов оборудования, способных выполнить функции основных систем в случае их отказа. Так, количество двигателей на самолете и тяговооруженность выбираются с учетом отказа одного двигателя на взлете. Трех- и четырехкратное резервирование имеют системы управления самолетом и жизнеобеспечения пассажиров и экипажа на борту. Многократно резервируются элементы бортовых радиотехнических систем. Надежность работы этих систем должна быть такова, чтобы вероятность их отказа с опасными последствиями была практически равна нулю за весь срок службы самолета.
   Напомним, что ресурс - это наработка ЛА в летных часах до предельного технического состояния, при котором эксплуатация ЛА не допускается.
   Как свойства ЛА надежность, безотказность и живучесть проявляются в процессе его эксплуатации и зависят не только от прочности конструкции, но и от интенсивности нерасчетных воздействий на ЛА естественной и искусственной внешней среды. Задача коллектива проектировщиков состоит в том, чтобы, опираясь на последние достижения теории и практики, используя весь опыт авиастроения и инженерную интуицию, в оптимальной степени наделить этими свойствами вновь создаваемый ЛА.

Лекция №7

Тема: «Основные элементы конструкции летательных аппаратов».
§ 1. Конструктивно-силовые схемы агрегатов планера самолета.
§ 2. Шасси.
§ 3. Двигатели, применяемые на летательных аппаратах.

§ 1. Конструктивно-силовые схемы агрегатов планера самолета
Крылья самолетов отличаются большим разнообразием не только внешних форм, но и особенностей конструкции. Во всех случаях крыло должно быть достаточно прочным и жестким при минимальной массе.
Передавая подъемную силу на фюзеляж, крыло подвергается деформациям изгиба, кручения и сдвига (рис. 3.6), которые должны восприниматься соответствующими силовыми элементами. 
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Рис.1. Сдвиг, изгиб и кручение крыла
Крылья различных типов обычно представляют  собой  наборы однотипных элементов,  участвующих в  восприятии внешних нагрузок и составляющих его конструктивно-силовую схему. К  продольному  набору  относятся лонжероны и стрингеры. Лонжероны воспринимают изгибающий момент и поперечную силу. Представляют собой продольные балки, состоящие из поясов и  стенок  (рис. 3.7). Большая часть массы лонжерона приходится на его пояса, в которых при изгибе возникают наибольшие нормальные напряжения, т.к. их материал наиболее удален от нейтральной оси.
При такой простой конструкции лонжерона достигается наиболее  эффективное использование материала, а следовательно, и минимальная масса. Изгибающий  момент  воспринимают  пояса  лонжеронов,  в  которых   возникают большие осевые усилия. Стенки лонжеронов, воспринимая практически всю поперечную силу, работают на сдвиг. Кроме того, стенки совместно с обшивкой образуют замкнутые контуры, воспринимающие крутящий момент.
Стрингеры – продольные элементы, участвующие в восприятии изгибающего момента. При этом в них действуют осевые силы сжатия или растяжения. Стрингеры подкрепляют обшивку, увеличивая ее устойчивость, воспринимают местную воздушную нагрузку и передают ее на нервюры.
Поперечный набор крыла обычно состоит из нервюр, которые по назначению делятся на нормальные и силовые (или усиленные). Нервюры придают форму профилю, подкрепляют продольные элементы и обшивку, увеличивая их устойчивость. Обшивка образует гладкую, удобообтекаемую поверхность, герметизирует крыло. Она не только воспринимает аэродинамическую нагрузку, но и работает на кручение, а часто и на изгиб. Степень участия обшивки в восприятии изгибающего момента зависит от ее толщины. Толщина обшивки зависит от конструкции крыла и действующих в данном сечении нагрузок. В направлении к концу крыла нагрузки и толщина обшивки обычно уменьшаются, поэтому при ее изготовлении необходимо применять листы разной или переменной толщины. Кроме листовой, применяют обшивку, выполненную как одно целое с подкреплениями в виде ребер, выполняющих функции стрингеров. Такая конструкция получила название моноблочных панелей. Их ставят в наиболее нагруженных зонах крыла. Силовые схемы всех крыльев принято подразделять в зависимости от способа восприятия изгибающего момента, основного силового фактора, на лонжеронные, стрингерные и моноблочные.
Лонжеронным называется крыло, у которого изгибающий момент воспринимается мощными поясами лонжеронов, а относительно слабые стрингеры служат для подкрепления тонкой обшивки.
В стрингерном крыле основную долю изгибающей нагрузки крыла берут на себя стрингеры. 
Моноблочным называется крыло, у которого во всех сечениях изгибающий момент воспринимается верхней и нижней панелями, состоящими из толстой обшивки, подкрепленной набором мощных стрингеров. В полете верхняя панель работает на сжатие, нижняя – на растяжение. Крутящий момент в моноблочном крыле воспринимается верхней и нижней панелями, а также стенками лонжеронов, в которых возникают касательные напряжения, направленные против часовой стрелки. Усилия от сдвига в вертикальной плоскости в моноблочном крыле воспринимаются стенками лонжеронов, в которых возникают касательные напряжения, направленные в полете вниз.
[image: ][image: Картинки по запросу ксс крыла]

Возможны различные конструктивно-технологические решения взаимной увязки (соединения) крыльев с фюзеляжем, например:
	[image: 11_11_s]

	Рис. 3. Центроплан в конструкции кессонных и моноблочных крыльев и схема передачи сил и моментов с крыла на фюзеляж


[bookmark: #51.11][bookmark: #356.15][bookmark: #r11_12_b][bookmark: #25.1]        - центроплан и консоли выполняются как единое целое и вставляются в нишу (проем, вырез) фюзеляжа для стыковки с силовыми шпангоутами;
      - центроплан "врезан" в конструкцию фюзеляжа, а консоли стыкуются с центропланом в зоне бортовой нервюры разъемным или неразъемным контурным стыком, связывающим по контуру нервюры все силовые элементы консоли (обшивку, стрингер, пояса и стенки лонжеронов) с аналогичными силовыми элементами центроплана.
   В любом случае центроплан "перерезает" основные силовые элементы фюзеляжа, нарушая регулярность его конструктивно-силовой схемы, что требует введения в нее дополнительных силовых элементов - продольных и поперечных бимсов (англ. beams - множ. число от beam - балка, перекладина), силовых рам и шпангоутов, окантовывающих вырез в продольном и поперечном направлениях и увязанных с основной (регулярной) КСС фюзеляжа.
Ненесущие части самолета (фюзеляж, мотогондолы) в конструктивно-силовом отношении аналогичны крылу.
   Это тонкостенные пространственные оболочки, нагруженные "внешней" местной нагрузкой на обшивку (аэродинамические нагрузки, избыточное давление в гермокабине, массовые нагрузки от конструкции), которые воспринимают и передают (уравновешивают) внешнюю нагрузку перерезывающими силами, изгибающими и крутящими моментами. 
	[image: 11_03_s]

	Рис. 4. Простейшая конструкция фюзеляжа (пример)


[bookmark: #20.21][bookmark: #22.21][bookmark: #r11_04_b][bookmark: #40.14]   Следовательно, конструкция фюзеляжа формируется из силовых элементов, аналогичных силовым элементам крыла.
   Относительная масса фюзеляжа в среднем mф=mф/m0=0,08 -0,12, что составляет 30-40% массы конструкции планера самолета.
   Пример простейшей конструкции фюзеляжа приведен на рис. 4.  Стрингеры 2 подкрепляют обшивку фюзеляжа в продольном, а обычные (нормальные) шпангоуты 4 - в поперечном направлении, обеспечивая необходимую форму его обводов.
   Усиленные (силовые) шпангоуты устанавливаются в конструкции фюзеляжа в местах стыковки с фюзеляжем крыла (шпангоуты 1 и 3), горизонтального оперения, вертикального оперения, а также в других местах, где к конструкции фюзеляжа прикладываются большие сосредоточенные силы (от оборудования, контейнеров с грузами, шасси, двигателей и т. д.). 
   На силовых шпангоутах имеются узлы, к которым прикладываются сосредоточенные силы.
   Усиленные шпангоуты, как и обычные (нормальные) шпангоуты, в силовом отношении представляют плоскую раму, работающую в своей плоскости на изгиб, сдвиг, растяжение и сжатие.
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	Рис. 5. Шпангоуты в хвостовой части фюзеляжа


[bookmark: #r11_05_b][bookmark: #19.21][bookmark: #54.15][bookmark: #28.11][bookmark: #36.11]
   Конфигурация и размеры поясов и стенок (рис. 11.4) выбираются в соответствии с действующими нагрузками для обеспечения необходимой прочности и жесткости. Так, размеры поясов и стенок нормальных кольцевых шпангоутов 1 и 4 будут меньше, чем соответствующие размеры силового кольцевого шпангоута 3, к которому крепится лонжерон киля. При прочих равных условиях жесткость глухого шпангоута 2 (шпангоута со сплошной стенкой) будет, естественно, больше, чем жесткость кольцевого шпангоута. Однако по условиям компоновки установка глухих шпангоутов во многих случаях невозможна.
   Поперечные нагрузки на фюзеляж передаются сводами обшивки , в которой возникают касательные (сдвиговые) напряжения, "текущие" по контуру сечения обшивки и своими проекциями на соответствующие направления формирующие перерезывающие силы в поперечных сечениях фюзеляжа. Так, в верхнем и нижнем сводах обшивки возникают перерезывающие силы от внешних нагрузок на фюзеляж, действующих в горизонтальной плоскости, например от сил на вертикальном оперении самолета. В боковых сводах обшивки возникают перерезывающие силы от внешних нагрузок, действующих на фюзеляж в вертикальной плоскости, например от сил на горизонтальном оперении самолета.
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	Рис. 11.5. К пояснению силовой схемы фюзеляжа


[bookmark: #11.1][bookmark: #9.1][bookmark: #73.8][bookmark: #r11_06_b][bookmark: #40.12][bookmark: #35.12][bookmark: #345.15][bookmark: #184.13]    Мощные продольные элементы (лонжероны, балки) фюзеляжа совместно со сводами обшивки образуют балку, способную воспринимать изгибающий момент. Мощные продольные элементы, являясь в этом случае поясами, работают на растяжение-сжатие. Своды обшивки, выполняющие в этом случае роль стенки балки, работают на сдвиг.
   Крутящий момент воспринимается замкнутым контуром обшивки фюзеляжа.
   Конструкция мотогондол, гондол для уборки шасси на крыле и других ненесущих частей самолета аналогична конструкции фюзеляжа. 
   Промышленность предоставляет конструкторам широкий спектр полуфабрикатов и технологических процессов, позволяющих создавать тонкостенные конструкции.
   Из плоских листовых заготовок методами гибки, прокатки, штамповки, обтяжки без нагрева (холодная обработка) или с нагревом (горячая обработка) ведется формообразование обшивок, стрингеров (гнутые стрингеры), стенок лонжеронов, стенок усиленных нервюр и шпангоутов или целиком нормальных нервюр и шпангоутов.  Прессованные профили различного поперечного сечения используются для изготовления стрингеров, полок (поясов) лонжеронов, нервюр и шпангоутов.
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	Рис. 11.6. Монолитная нервюра


[bookmark: #37.12][bookmark: #39.12][bookmark: #r11_07_b][bookmark: #7.9][bookmark: #23.21][bookmark: #23.12][bookmark: #12.22][bookmark: #80.12]Механическая обработка (резка, фрезерование и т. д.), химическая обработка (например, размерное травление или химическое фрезерование, т. е. снятие с заготовки части металла за счет химической реакции), электрохимическая, ультразвуковая и плазменная резка позволяют в процессе производства получать заданные в чертежах конструкции сложной формы с рациональным распределением материала.
    Различными методами точного литья и горячей штамповки получают не только отдельные простые монолитные элементы конструкции типа узлов навески рулей, стыковых узлов, но и крупногабаритные сложнофасонные объемные элементы типа каркасов остекления кабины экипажа, силовых нервюр.
   Монолитная (цельноштампованная) центральная часть (находящаяся между лонжероном и задней стенкой) силовой нервюры (рис. 11.6) наряду с мощными поясами 1 имеет тонкую стенку 2 с окантованными отверстиями облегчения 3 и высокие тонкие ребра жесткости (стойки) 4 и требует после штамповки минимальной механической обработки только по поверхностям стыковки с обшивкой, стенкой лонжерона и задней стенкой.
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	Рис. 11.7. Прессованная панель


[bookmark: 3.13][bookmark: #r11_08_b][bookmark: 189.13][bookmark: #186.13][bookmark: #36.12][bookmark: #63.4][bookmark: #198.13]    Монолитные прессованные панели (рис. 11.7) с продольными подкрепляющими элементами (стрингерами) различной конфигурации при прочих равных условиях имеют большую жесткость, чем сборные панели, и позволяют резко уменьшить количество соединяемых деталей.
   Различные процессы формообразования в сочетании с термической, термохимической, термомеханической обработкой и образованием на поверхности элементов конструкции защитных покрытий позволяют получить необходимые физико-механические свойства материала конструкции и защитить ее от неблагоприятных воздействий внешней среды.
   Процессы деформирования поверхностных слоев материала элементов конструкции (например, с помощью дробеструйной обработки - бомбардировки поверхности детали потоком дробинок, летящих с большой скоростью) за счет воздействия на распределение дислокаций в материале обеспечивают повышение усталостной прочности отдельных элементов конструкции, например монолитных панелей крыла.
   Для соединения отдельных элементов конструкции при сборке применяются заклепки, болтовые соединения (механический крепеж), сварка, пайка, склейка или их комбинации. Клеесварные или клееклепаные швы значительно упрощают герметизацию конструкции.
	[image: 11_08_s]

	Рис. 11.8. Панель с сотовым заполнителем


[bookmark: #2.13][bookmark: #4.13][bookmark: #52.15][bookmark: #19.6][bookmark: #20.6]   С помощью сварки, пайки, склейки получают также многослойные, чаще - трехслойные панели ("сандвичи", англ. sandwich - бутерброд), в которых (рис. 11.8) два разнесенных слоя силовой обшивки связаны легким заполнителем. Заполнителем служат пористые пенопласты или, чаще, - соты, выполненные из металлической или неметаллической фольги толщиной 30-100 мкм. Сотовые заполнители имеют, как правило, шестигранные соты с размером ячейки 3-6 мм.  Соты резко увеличивают несущую способность тонких обшивок при сжатии, предотвращая местную и общую потерю устойчивости, что позволяет сократить число продольных и поперечных подкрепляющих элементов.
   Таким образом, выбор тех или иных конструктивно-технологических решений, с одной стороны, зависит от конструктивно-силовой схемы агрегата, определяющей, в основном, его прочность и жесткость, а с другой - оказывает существенное влияние на выбор конструктивно-силовой схемы.
Конструкция фюзеляжа вертолета обеспечивает эксплуатационное его расчленение, что упрощает ремонт и транспортировку вертолета. Он имеет два конструктивных разъема и включает в себя носовую и центральную часть, хвостовую балку и концевую балку с обтекателем. Основными материалами конструкции являются: листовой плакированный дюралюминий Д16АТ из листов толщиной 0,8 мм которого выполнена наружная обшивка., упрочненный дюралюминий В95 и магниевые сплавы. В конструкции многих узлов применяются штамповки из алюминиевых сплавов, литье из стали и цветных сплавов, а также прессованные профили. Отдельные узлы и детали изготовлены из легированных сталей.
[image: http://www.svvaul.ru/images/knigionline/planer/02-011IN.gif]
Технологически центральная часть собирается из отдельных панелей: грузового пола 15, бортовых 3,5 и потолочной панели 4, заднего отсека 7.

 Центральная часть фюзеляжа

1 - узел крепления амортизатора передней стойки шасси; 2 - сдвижная дверь; 3 - левая бортовая панель; 4 - потолочная панель; 5 - правая бортовая панель; 6 - узел крепления амортиза­тора главной стойки шасси; 7 - задний отсек; 8 - створки грузового люка; 9 - узел крепления подкоса главной ноги шасси; 10 - узел крепления полуоси главной ноги шасси; 11, 12, 13, 14 - узлы крепления подвесного топливного бака; 15 - панель пола грузовой кабины; 16 - узел крепления подкоса передней ноги шасси.

§ 2. Шасси.
Шасси предназначено для стоянки и передвижения самолета по земле. Оно оснащено амортизаторами, поглощающими энергию ударов при посадке и при передвижении по земле, и тормозами, обеспечивающими торможение самолета при пробеге и рулении. 
Шасси обязано отвечать таким специальным требованиям:
· Управляемость и устойчивость аппарата при перемещении по земле.
· Иметь необходимую проходимость и не наносить урон взлетной полосе.
· Должно позволять летательному средству осуществлять развороты на 180 градусов при рулежке.
· Исключать возможность опрокидывания самолета или касания другими частями аппарата, кроме шасси, при посадке.
· Поглощение силы удара при посадке и передвижении по неровной поверхности. Быстрое гашение колебаний.
· Низкие показатели сопротивления при разбеге и высокая эффективность торможения при пробеге.
· Относительно быстрая уборка и выпуск системы шасси.
· Наличие аварийной системы выпуска.
· Исключение автоколебаний стоек и колес шасси.
· Наличие системы сигнализации о положении шасси.
[image: Шасси самолета и мастер]
Кроме этих показателей, шасси самолета должно отвечать требованиям ко всей конструкции летательного аппарата. Такими требованиями являются:
· Прочность, долговечность, жесткость конструкции при минимальных показателях веса.
· Минимальное аэродинамическое сопротивление системы в убранном и выпущенном положении.
· Высокие показатели технологичности конструкции.
· Долговечность, удобство и экономность при эксплуатации.

 (
Схемы размещения опор  шасси
      
Рис.
 
1
 Основные типы шасси:
1 – передняя опора; 2 – главные опоры; 3 – задняя опора; 4 – подкрыльные опоры
1 
– передняя опора; 
2 
– главные опоры; 
3 
– задняя опора; 
4 
– подкрыльные   опоры.
)Для устойчивого положения самолета на земле необходимы минимум три опоры. 

В зависимости от  расположения опор шасси относительно центра тяжести самолета различают следующие основные схемы: а) с передней опорой, б) с хвостовой опорой и в) велосипедного типа (рис. 1).
Схема шасси и ее параметры определяют характеристики устойчивости и управляемости самолета при его движении по грунту, влияют на нагружение опор.
Трехопорная схема шасси с передней опорой характеризуется наличием  двух основных опор, расположенных несколько позади центра тяжести, и одной передней, вынесенной на значительное расстояние вперед от центра тяжести самолета. Такая схема пришла на смену схеме шасси с хвостовой опорой.
Трехопорная схема шасси с хвостовой опорой в настоящее время применяется редко, в основном на легких учебных и вспомогательных самолетах.
Применяется также велосипедная (двухопорная) схема шасси.
На современных самолетах наибольшее распространение получила трехопорная схема шасси с передней опорой. Объясняется это следующим:  носовая  стойка  предохраняет  самолет  от  капотирования,  что  позволяет   более энергично затормаживать колеса; предотвращается «козление» самолета, т.к. центр тяжести располагается впереди основных колес, и при ударе основными стойками о ВПП при посадке угол атаки и коэффициент подъемной силы крыла (Сy) уменьшаются.
Кроме этого горизонтальное положение оси фюзеляжа обеспечивает    хороший обзор экипажу, создает удобства для пассажиров, облегчает загрузку самолета тяжелыми грузами, позволяет размещать реактивные двигатели горизонтально, при этом газовая струя не разрушает аэродрома, обеспечивает самолету хорошую устойчивость при пробеге и разбеге.
Вместе с тем, схема шасси с передней опорой имеет и недостатки: сложность передвижения по мягкому и вязкому грунту, т.к. «зарываются» колеса передней опоры; большая опасность при посадке с поврежденной передней опорой.
Основные геометрические параметры трехопорного шасси с передней опорой (рис. 2) – это продольная база, колея, высота шасси, вынос основных опор  относительно  центра  тяжести,  а также  углы:  посадочный  (угол  между поверхностью земли и касательной к задней части фюзеляжа, исходящей из точки соприкосновения колес основных опор и грунта), угол выноса основных   опор. Примером самолетов можно назвать Ту-154 и Boeing 747. 
Большинство  перечисленных параметров связаны между собой. С целью уменьшения веса стоек желательно иметь небольшую высоту шасси. Однако чтобы обеспечить посадочный угол атаки, высоту стоек приходится увеличивать. Посадочный угол выбирается из условия, чтобы при посадке самолет не касался грунта хвостовой частью фюзеляжа.
 (
Основные геометрические размеры  шасси
)
Рис. 2. Параметры трехопорного шасси с носовым колесом
Угол выноса шасси должен быть больше посадочного угла, для того что- бы при посадке предотвратить опрокидывание самолета на хвостовую часть.
Вынос основных опор шасси относительно центра тяжести обычно составляет 10–12 % от базы шасси, что влияет на распределение нагрузки между опорами.
Колея шасси влияет на характеристики поперечной устойчивости, а также на управляемость самолета при движении по грунту.
Велосипедная схема шасси характеризуется наличием двух основных опор, расположенных под фюзеляжем, и двух подкрыльных стоек, основное назначение которых – предохранить самолет от опрокидывания на крыло.
Велосипедная схема шасси – вынужденная схема. Переход к ней обусловлен трудностями размещения опор на крыле, особенно на больших самолетах с высокорасположенным крылом, у которых длина стоек при расположении под крылом может достигать 3–4 м и более.
При велосипедной схеме шасси из-за сравнительно большой нагрузки на переднюю опору отрыв ее на взлете затрудняется. Для облегчения взлета в конструкцию шасси включают механизм «вздыбливания» передней опоры или «приседания» задней опоры. Вздыбливание увеличивает угол атаки крыла на 2–40, благодаря чему увеличивается подъемная сила. Дополнительные механизмы («вздыбливания», уборки и выпуска подкрыльных стоек) усложняют конструкцию шасси и понижают уровень безопасности полетов. Подобная схема позволяет достичь высоких показателей аэродинамики крыла. В ту же очередь возникают сложности с техникой приземления и расположения оружия. Примерами таких самолетов являются Як-25, Boeing B-47, Lockheed U-2.
Многоопорные схемы шасси  (рис. 3)  фактически соответствуют трехопорной схеме с передней опорой и применяются на самолетах повышенной проходимости и на тяжелых самолетах, которые требуют большого  количества колес. Многоопорное шасси применяется на самолетах с большой взлетной массой. Данный тип шасси позволяет равномерно распределить вес самолета на ВПП, что позволяет снизить степень урона полосе. В этой схеме спереди могут стоять две и более стойки, но это снижает маневренность машины на земле. Для повышения маневренности в многоопорных аппаратах основные опоры также могут управляться, как и носовые. Примерами многостоечных самолетов является Ил-76, «Боинг-747».
[image: ]
Рис. 3. Многоопорное шасси
В зависимости от назначения, характера нагружения и выполняемой работы различают следующие основные элементы стойки: силовые элементы, элементы кинематики и управления, амортизирующие устройства.
Амортизирующие устройства (амортизационные стойки, пневматики колес, гасители колебаний и т.д.) поглощают и рассеивают энергию ударов самолета о землю, уменьшают действующие нагрузки и препятствуют возникновению колебаний при посадке и движении по земле.
 (
Конструктивно-силовые схемы стоек шасси
а – телескопическая; б – рычажная; в - 
полурычажная
)
Рис. 4. Типы стоек: а – телескопическая; б – рычажная; в – полурычажная
Телескопические стойки (рис. 4, а) устанавливают на самолетах, эксплуатируемых на бетонных и хорошо укатанных грунтовых ВПП, т.к. такая стойка плохо воспринимает продольные и боковые силы.
У стоек с рычажной подвеской колес (см. рис. 4, б) нагрузки с колес на шток амортизатора передаются через промежуточный подвижный элемент – рычаг. Такая стойка может амортизировать не только вертикальные, но и передние удары. При этом амортизатор стойки работает только на сжатие (растяжение). Отсутствие сил прижатия букс и сил заклинивания штока обеспечивает благоприятные условия для работы уплотнений амортизатора. Поэтому давление зарядки амортизатора в  этой схеме может составлять до 100 кгс/см2 и более против 30–40 кгс/см2 в телескопических стойках. Единственный недостаток рычажных стоек – они тяжелее телескопических.
Полурычажные стойки (см. рис. 4, в) легче рычажных, но тяжелее телескопических. В то же время они неплохо работают на восприятие продольных сил, но плохо на боковые.
К дополнительным опорам относятся предохранительные хвостовые опоры самолетов с передней стойкой шасси, предотвращающие переворачивание самолета на хвост при нарушении центровки.
[image: лыжное шасси]
Лыжное шасси
Лыжное шасси служит для посадки летательных аппаратов на снег. Данный тип используется на самолетах специального назначения, как правило, это машины с небольшой массой. Параллельно с данным типом могут использоваться и колеса.
Составляющие части шасси самолета
· Амортизационные стойки обеспечивают плавность хода самолета при побеге и разгоне. Основной задачей является гашение ударов в момент приземления. В основе системе используется азото-масляный тип амортизаторов, функцию пружины выполняет азот под давлением. Для стабилизации используются демпферы.
· Колеса, установленные на самолеты, могут отличаться по типу и размеру. Колесные барабаны изготовляются из качественных сплавов магния. В отечественных аппаратах их окрашивали в зеленый цвет. Современные самолеты оснащены колесами пневматического типа без камер. Они заполняются азотом или воздухом. Шины колес не имеют рисунка протектора, кроме продольных водоотводящих канавок. С помощью их также фиксируется степень износа резины. Разрез шины имеет округлую форму, что позволяет достичь максимального контакта с полотном.
· Пневматики самолетов оснащаются колодочными или дисковыми тормозами. Привод тормозов может быть электрическим, пневматическим или гидравлическим. С помощью данной системы сокращается длина пробега после посадки. Летательные аппараты с большой массой оснащаются многодисковыми системами, для повышения их эффективности устанавливается система охлаждения принудительного типа.
· Шасси имеет набор тяг, шарниров и раскосов, которые позволяют осуществлять крепление, уборку и выпуск.
 (
Схемы уборки основных опор  шасси
)Главные стойки шасси на легких самолетах обычно убираются в крыло или частично в крыло и в фюзеляж, а на тяжелых самолетах – в специальные гондолы на крыле или в фюзеляж (рис. 5). Передние стойки убираются в носовую часть фюзеляжа.
Рис. 6.5. Основные схемы уборки главных стоек шасси:
а – колеса убираются в фюзеляж, главные стойки крепятся к крылу; б – шасси убирается  в крыло; в – шасси убирается в фюзеляж
Убираются стойки вращением их в основном относительно одной оси и редко относительно двух осей (уборка с разворотом). Колесные тележки практически всегда при убирании поворачиваются относительно стойки так, чтобы в убранном положении занимать наименьший объем.
На большинстве самолетов передние стойки убираются движением вверх – вперед (против потока), реже вверх – назад (рис. 6). В аварийном случае способ  вверх  –  вперед  обеспечивает   выпуск передней стойки под действием ее веса и набегающего потока воздуха. В крайних положениях (убранном и выпущенном) стойки должны жестко фиксироваться для предотвращения складывания при движении  самолета  по  аэродрому  или  самопроизвольного выпадания стоек при действии перегрузок в полете.
 (
Схемы уборки передней опоры  шасси
а 
– против полета; 
б 
– по полету
)

Рис. 6. Основные схемы уборки передней стойки шасси: а – против полета; б – по полету
Уборка и выпуск шасси производятся с   помощью  гидроприводов. Командный сигнал управления  вводится  в систему экипажем с помощью рычага управления шасси. В первую очередь открываются замки створок, затем сами створки. После этого срабатывают замки убранного (или выпущенного) положения стоек и идет процесс выпуска (или уборки) стоек. После фиксации стоек в выпущенном (или убранном) положении закрываются створки. На случай отказа основной системы выпуска шасси самолеты, как правило, оборудуются системой для аварийного (механического) выпуска шасси с помощью ручного открытия замков створок и замков убранного положения шасси.
Для контроля фиксированных положений стойки в кабине установлена световая электрическая сигнализация и механические указатели на крыле и фюзеляже. Световая сигнализация осуществляется  зелеными  и красными светосигнализаторами, расположенными на светосигнальном табло.
При закрытых замках выпущенного положения шасси на светосигнальном табло горят зеленые светосигнализаторы. В момент выпуска или уборки шасси горят красные светосигнализаторы, которые гаснут при постановке опор на замки убранного или выпущенного положения и при закрытых замках створок. В убранном положении шасси и при закрытых створках   ничего не должно гореть. Для проверки светосигнализаторов (и одновременно сирены невыпущенного положения шасси) на светосигнальном табло имеется кнопка. Механические указатели основных опор шасси расположены на консолях крыла, механический указатель положения передней опоры – на среднем пульте в кабине экипажа. Кроме того, самолеты оборудуются сигнализацией о необходимости выпуска шасси, предупреждающей экипаж перед посадкой, что шасси убрано.
Система имеет блокировку, исключающую возможность уборки шасси на земле. Если будет отмечена противоречивая сигнализация положения шасси на мнемоиндикаторе и светосигнальном табло или несоответствие сигнализации положению органов управления шасси, по совокупности информации необходимо выявить истинное положение шасси и действовать в соответствии с ситуацией. При необходимости истинное положение шасси определяется визуально.

§ 3. Двигатели, применяемые на летательных аппаратах.
[bookmark: #10.4][bookmark: #36.4]По способу создания силы тяги двигатели, применяемые на ЛА, подразделяются на винтовые и реактивные.  Винтовые двигатели создают потребную для полета ЛА силу тяги за счет движителя - воздушного винта.
[bookmark: #22.4][bookmark: #19.4][bookmark: #11.4]Реактивные двигатели, создающие тягу за счет прямой реакции струи выхлопных газов, подразделяются на ракетные (РД) и воздушно-реактивные (ВРД).
   Ракетные двигатели (ЖРД и РДТТ) выделяются из всего семейства двигателей, используемых на ЛА, уникальными свойствами: практически неизменной тяговой мощностью в широком диапазоне скоростей; возможностью работы на больших высотах полета, включая безвоздушное космическое пространство, причем с увеличением высоты полета тяга ракетных двигателей растет; относительной (по сравнению с другими типами двигателей) простотой конструкции; исключительной возможностью получения больших мощностей в одном агрегате при сравнительно малой его массе и габаритных размерах. Все это делает РД незаменимыми для ЛА, предназначенных для полета в космическом пространстве.
[bookmark: #r14_01_b][bookmark: #25.4][bookmark: #12.4]Однако большие расходы топлива, практическая невозможность регулирования тяги по произвольному закону в широких диапазонах, невозможность снабжения бортовых систем ЛА энергией от маршевых двигателей, что требует наличия на борту ЛА дополнительных источников энергопитания, необходимость иметь на борту ЛА запас не только горючего, но и окислителя, что существенно снижает весовую отдачу ЛА с ракетным двигателем, практически исключают возможность использования РД в силовых установках многоразовых транспортных ЛА, совершающих полеты в пределах атмосферы.
   РД иногда применяются на высокоскоростных маневренных самолетах в качестве дополнительной силовой установки, позволяющей кратковременно увеличить скорость или высоту полета, и в качестве стартовых ускорителей, существенно сокращающих потребную для взлета длину ВПП.
   Воздушно-реактивные двигатели используют в качестве горючего керосин, находящийся в топливных баках ЛА, а в качестве окислителя - кислород воздуха. Наибольшее распространение в авиации получил турбореактивный двигатель (ТРД) (рис. 14.1), являющийся базой для создания целого семейства двигателей, объединяемых под общим названием газотурбинных двигателей (ГТД).
ТРД - газотурбинный двигатель, тяга которого Pдв создается за счет превращения тепловой энергии, выделяющейся при сгорании топлива, в кинетическую энергию потока газа, а возникающая при этом реакция используется как движущая сила:
[image: ]
Pдв = mсек(Wс-V) + ƒс(pс- p0),
	где    
	Pдв 
	   - 
	сила тяги двигателя, Н; 

	
	mсек 
	   - 
	секундный расход воздуха и горючего (керосина) через двигатель, кг/с; 
	

	
	Wс 
	   - 
	скорость истечения газов из сопла, м/с; 
	

	
	V 
	   - 
	скорость полета, м/с; 
	

	
	ƒс 
	   - 
	площадь среза сопла, м2; 
	

	
	pс 
	   - 
	давление на срезе сопла , Па; 
	



[bookmark: #68.17][bookmark: #57.8][bookmark: #82.14][bookmark: #83.14][bookmark: #35.8][bookmark: #21.9][bookmark: #314.15][bookmark: #32][bookmark: #354.15][bookmark: #320.15][bookmark: #5.8][bookmark: #22.18][bookmark: #r14_02_b][bookmark: #50.16][bookmark: #271.15]Поток воздуха, попадающего в двигатель, тормозится во входном устройстве 1, в результате чего давление воздуха перед осевым компрессором 2 повышается.  Ротор (вращающаяся часть) объединяет ряд рабочих колес компрессора 3, представляющих собой диски с закрепленными на них рабочими лопатками. При вращении ротор, подобно вентилятору, воздействует на воздушный поток и заставляет его двигаться вдоль оси двигателя через ряд неподвижно закрепленных по окружности на корпусе двигателя спрямляющих лопаток 4. Каждый ряд спрямляющих лопаток располагается за соответствующим рабочим колесом, образуя статор (неподвижную часть компрессора). Ряд неподвижных лопаток, называемых спрямляющим аппаратом, в совокупности с рядом рабочих лопаток рабочего колеса называется ступенью компрессора. Проходя через многоступенчатый осевой компрессор, воздух сжимается, его давление многократно (в 10-40 раз) повышается. Отношение давления воздуха на выходе из компрессора p2 к давлению на входе p1 называется степенью повышения давления: πк= p2/p1.
   Сжатый воздух из компрессора попадает в камеру сгорания, образованную несколькими расположенными по периметру корпуса жаровыми трубами 7 (или одной кольцевой трубой). Примерно 25-35% от общего потока воздуха направляется непосредственно в жаровые трубы, где происходит основной процесс сгорания керосина, поступающего в распыленном состоянии через форсунки 5.
   Другая часть воздуха обтекает наружные поверхности жаровых труб, охлаждая их, и на выходе из камеры сгорания смешивается с продуктами сгорания для их охлаждения, что позволяет поддерживать температуру газовоздушной смеси в камере сгорания на уровне (Тг=1400-1900 К), определяемом допустимой теплопрочностью стенок камеры сгорания, лопаток 8 ротора и лопаток 9 спрямляющего аппарата турбины, на которую образовавшийся в камере сгорания и имеющий высокую температуру и давление газовый поток устремляется через суживающийся сопловой аппарат камеры сгорания.
   Часть потенциальной энергии газовоздушной смеси, полученной при сжатии воздуха в компрессоре и нагреве его в камере сгорания, преобразуется ротором газовой турбины, устройство которой аналогично устройству компрессора, в механическую работу вращения ротора компрессора, соединенного общим валом 6 с ротором турбины.   Кроме того, часть механической мощности отбирается от вала 6 для привода агрегатов двигателя (топливных подкачивающих насосов, масляных насосов и т. п.) и привода электрогенераторов, обеспечивающих энергией различные бортовые системы. От компрессора также забирается часть сжатого воздуха для различных бортовых систем. Основная часть энергии продуктов сгорания идет на ускорение газового потока в выходном устройстве ТРД (реактивное сопло 10), т.е. на создание реактивной тяги. Стартовая закрутка вала 5 осуществляется стартером, приводимым при запуске двигателя от наземного или бортового электроагрегата, при дальнейшей работе двигателя вращение вала (и ротора компрессора) поддерживается вращением ротора турбины.

Лекция №8
Тема: «Основные системы летательных аппаратов».
§ 1. Общие сведения об энергетических системах самолета.
§ 2. Топливная система самолета. 
§ 3. Противообледенительная система самолёта (ПОС).
§ 4. Системы кондиционирования воздуха в гермокабинах.

1. Пассажирское бортовое и специальное оборудование
[bookmark: _GoBack][bookmark: #119.8][bookmark: #33.2][bookmark: #86.15][bookmark: #33.15][bookmark: #r15_01_b]   Полет в самолете для обычного пассажира не очень привычен и в психологическом и в физиологическом плане. Одна из основных задач проектировщика - создать на борту пассажирского самолета среду обитания, максимально приближенную к привычным для человека "земным", " домашним" условиям комфорта по климату и уровню шума, по общему эстетическому впечатлению от интерьера пассажирской кабины (салона) самолета и обслуживания в полете, по удобству размещения пассажиров.
   Практически 95-96% времени на борту самолета пассажир проводит, находясь в кресле, поэтому пассажирское кресло является важнейшим оборудованием салона самолета и от того, насколько оно удобно и как вокруг него скомпонованы другие элементы оборудования, обеспечивающего комфорт и обслуживание в полете, зависит оценка пассажиром условий полета, выбор им самолета определенной авиакомпании и, как следствие, ее прибыль.
   В практике воздушных перевозок применяют различные классы кабин, различающихся уровнем обслуживания и размещения пассажиров в полете, существует широкий ассортимент пассажирских кресел, обеспечивающих комфортабельное пребывание пассажира в полете и безопасность при аварийной обстановке.
   Кресла проектируются с учетом антропологических данных человека, изготавливаются из высокопрочных материалов, отвечающих требованиям пожаробезопасности, и при небольшой массе (для 3-местного блока кресел - 22-25 кг, для 2-местного блока - 14-17 кг) обладают высокими прочностными характеристиками, что позволяет благодаря оснащению кресла привязными ремнями обеспечить выживаемость пассажира при аварийной посадке с расчетной перегрузкой до 16. Таким образом, кресло является не только частью пассажирского бортового оборудования, но и элементом системы спасения.
   Кресла, обеспечивающие минимальные требования по комфорту, оборудуются отклоняемой спинкой с фиксацией ее в любом положении для удобства отдыха пассажиров, отклоняемыми до вертикального положения сиденьями и подлокотниками для удобства прохода пассажиров и уборки салона при техническом обслуживании самолета в аэропортах. В конструкции кресел размещаются мусоросборники (пепельницы), спасательные жилеты в чехлах, на спинке кресла сзади - индивидуальный столик для пассажира следующего ряда.
   Пассажирские кресла устанавливаются на направляющих рельсах, утопленных в полу, что позволяет изменять расстояние между ними в ряду ("шаг кресел") и производить перекомпоновку салона в соответствии с классом кабины.
   Кресла для кабин более высокого класса, например бизнес- класса (VIP-салона, от англ. Very Important Person - весьма важная персона), обеспечивают условия как для отдыха, включая сон, так и для эффективной работы в полете и имеют увеличенную ширину подушек и подлокотников, а также большие (до 65°) углы отклонения спинки, оснащены выдвижной подставкой для ног, оборудуются передним столиком, монтируемым на подлокотнике, кнопкой для вызова бортпроводника (стюардессы), индивидуальным освещением, вентилятором, блоком разъемов для подключения наушников аудиотрансляции и аппаратов радиотелефонной связи.
   Сиденья членов экипажа пассажирских самолетов также принято относить к пассажирскому бортовому оборудованию. Чтобы обеспечить удобное положение летчика относительно рычагов управления, приборов и остекления кабины, сиденья летчиков имеют регулировку в горизонтальном и вертикальном направлениях, а также по углу наклона спинки. Иногда направляющие рельсы сидений летчиков дают возможность их смещения назад и вбок для удобства посадки и выхода, а также для приближения к удаленным панелям приборов и ручкам управления ими.
   К пассажирскому бортовому оборудованию относятся средства и оборудование для развлечения в полете (например, видеотрансляция), гардеробы и багажники, кухни и буфеты, туалеты.
   Естественно, что габариты этого оборудования, размеры кресел, величина шага кресел, количество и ширина проходов между рядами кресел существенно влияют на компоновку фюзеляжа и его размеры.
   Повышение уровня комфорта на борту увеличивает массу самолета и эксплуатационные расходы. Однако повышение уровня комфорта на магистральных широкофюзеляжных самолетах (где в ряду размещается 8-10 кресел с 2-3 центральными проходами между ними) увеличивает приток пассажиров на высококомфортабельные самолеты и доходы эксплуатирующих их авиакомпаний, что неизбежно должно привести к повышению уровня комфорта на легких самолетах коротких авиалиний.
   Повышение экономической эффективности пассажирских самолетов возможно и за счет использования их для решения других специальных транспортных задач.
   На рис. 15.1 представлена укрупненная компоновочная схема основного (базового) варианта легкого многоцелевого самолета общего назначения, проект которого разработан в МАИ - Московском государственном авиационном институте (техническом университете) в 1993 году.
   Базовый вариант самолета предназначен для коммерческих перевозок 12 пассажиров и багажа на коротких региональных линиях протяженностью до 1200 км. Двухместные блоки кресел, размещенные по четыре кресла в ряд, разделены широким проходом, обеспечивающим доступ к ручному багажу, размещаемому за последним рядом кресел, и к багажному отсеку в хвостовой части фюзеляжа, отделенному от пассажирского салона перегородкой со сдвижной дверцей. Слева от входной двери размещен передний багажник, по правому борту в передней части салона - туалет и гардероб.
	[image: 15_01_s]

	Рис. 15.1. Компоновочная схема основного варианта легкого
многоцелевого самолета


[bookmark: #r15_02_b][bookmark: #12.15][bookmark: #1.15]
   Отличительными особенностями самолета являются удобные для перекомпоновки салона обводы и внутренние размеры отсека полезной нагрузки фюзеляжа, который при малых общих габаритах самолета предоставляет широкие возможности для трансформации и позволяет использовать самолет в вариантах применения, не свойственных самолетам такого класса.

   На рис. 15.2 приведен один из возможных вариантов компоновки салона бизнес-класса делового варианта самолета.
   В этом варианте в салоне устанавливаются шесть высококомфортабельных кресел. Кресла располагаются таким образом, что образуют два блока: на два и четыре пассажира, оборудованные раскладными столами. Кроме этого, переднее кресло левого борта имеет возможность разворачиваться вокруг своей оси. При изменении компоновки салона могут быть оборудованы и полноценные спальные места.
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	Рис. 15.2. Компоновка салона бизнес-класса делового варианта самолета


[bookmark: #r15_03_b]   Во входном тамбуре, образованном перегородкой со сдвижной дверью, размещается по левому борту входная дверь-трап и рядом с ней справа на торцевой стенке перегородки - откидное сиденье для стюардессы, а напротив, слева от входной двери, размещен буфет с холодильником, блоком подогрева пищи, кофеваркой и мойкой для посуды.
   По правому борту за кабиной экипажа размещается туалет с умывальником и душем, рядом с туалетом - гардероб.
   Комплекс связного оборудования, увязанный с пилотажно-навигационным комплексом, обеспечивает на борту через спутниковые системы двухстороннюю радиотелефонную, телевизионную, факсимильную связь с любым абонентом на земле и на других самолетах с аналогичными системами связи.
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	Рис. 15.3. Компоновка грузового варианта самолета


[bookmark: #32.12][bookmark: #r15_04_b][bookmark: #22.9][bookmark: #25.15]   Состав специального оборудования рассмотрим на других вариантах легкого многоцелевого самолета, который, кроме пассажирских перевозок, может быть использован для выполнения других работ.
   Большая дверь, образующаяся при открытой вперед по потоку дополнительной створке, находящейся слева от входной двери-трапа, просторный салон с ровным полом дают возможность широкого использования самолета в качестве грузового (рис. 15.3) с грузоподъемностью 1200-1500 кг.
    С целью облегчения погрузочно-разгрузочных работ на самолете устанавливается специальное оборудование - легкосъемная кран-балка грузоподъемностью 500 кг с электрическим или ручным приводом. В полу и на бортах размещены швартовочные узлы для крепления грузов.
   Конструктивно-силовая схема фюзеляжа позволяет в случае необходимости разместить в полу десантный люк размером 1,5*1,5 м, обеспечивающий сброс груза в полете с помощью парашютной системы.
   Патрульно-разведывательный и аэрофотосъемочный вариант самолета (рис. 15.4) предназначен для выполнения широкого круга задач, связанных с получением и документированием информации о состоянии поверхности Земли в интересах хозяйственной деятельности.
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	Рис. 15.4. Патрульно-разведовательный и аэрофотосъемочный вариант самолета


[bookmark: #28.15][bookmark: #r15_05_b]    Бортовой пилотажно-навигационный комплекс самолета обеспечивает точную привязку по местности и полет с требуемыми параметрами точности высоты и скорости для проведения аэроразведывательных работ.
   Бортовая энергетика самолета снабжает питанием различную аппаратуру.
   Конструктивно-силовая схема фюзеляжа самолета позволяет разместить вблизи центра масс значительные по размерам радио- и оптически прозрачные люки для установки фото- и кинокамер, многоспектральных сканеров (от англ. scan - поле зрения, развертка, разложение изображения) видимого и инфракрасного диапазонов, радиолокаторов и другой аппаратуры для получения и обработки информации о состоянии растительности, геологических особенностях поверхности Земли, акваторий, шельфа.
    Санитарный вариант самолета (рис. 15.5) предназначен для комфортабельной транспортировки тяжелобольных в стационарные медицинские пункты с проведением в полете жизнеобеспечивающих мероприятий.
   В медицинском салоне размещаются восемь носилок с лежачими больными, два места для сопровождающих медицинских работников и широкая номенклатура медико-технического оборудования.
   Рядом с входной дверью - откидное сиденье для сопровождающего медицинского сотрудника. Далее по бортам установлены стойки - подвески для шести носилок с лежачими больными. Стойки оборудованы держателями для аппаратуры, капельниц, системы переливания крови и т. п.
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	Рис. 15.5. Санитарный вариант самолета


[bookmark: #27.15][bookmark: #r15_06_b]   Под нижними носилками расположены ящики-укладки с наборами для скорой медицинской помощи и другое медицинское оборудование. Далее по бортам размещаются еще двое носилок для лежачих больных и между ними - складное кресло для сопровождающего медицинского работника. За креслом - держатели для кислородных баллонов.
   Салон самолета имеет плафоны общего и местного освещения. 
   Система кондиционирования поддерживает нормальное физико-химическое состояние воздушной среды в салоне как в полете, так и на земле.
    Реанимационно-эвакуационный вариант самолета (рис. 15.6) предназначен для оказания скорой и неотложной высококвалифицированной медицинской помощи на борту самолета как в полете, так и на стоянке, а также для транспортировки тяжелобольных в стационарные медицинские пункты с проведением в полете жизнеобеспечивающих мероприятий.
   Наличие высокопроизводительного источника энергии и широкой номенклатуры медико-технического оборудования: наркозно-дыхательной аппаратуры, электрокардиостимулятора, дефибриллятора и пр. - позволяет выполнять реанимацию, вывод из шокового состояния, хирургические операции, ожоговую терапию и другие медицинские мероприятия.
   По левому борту рядом с входной дверью - откидное сиденье для медицинского сотрудника.
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	Рис. 15.6. Реанимационно-эвакуационный вариант самолета


   Основной салон-операционная отделен от входной двери раздвижной перегородкой, образующей тамбур.
   В тамбуре размещаются холодильник и часть медико-технического оборудования в стеллаже справа от входной двери.
   По правому борту салона - три откидных к бортам кресла для медицинской бригады. При необходимости здесь могут быть установлены стойки для размещения трех носилок с лежачими больными.
   По левому борту располагается блок из двух откидных к бортам кресел для сидячих больных.
   В центре салона размещается операционный стол, который может перемещаться по направляющим в хвостовую часть салона и регулироваться по высоте и наклону. Во время полета операционный стол, если он не используется, сдвигается в хвостовую часть салона и закрепляется.
   Над операционным столом установлен светильник операционного поля.
   Далее по левому и правому борту размещены упаковки с медицинским оборудованием и стеллажи с аппаратурой.
   При работе на земле питание энергопотребителей самолета и медико-технического оборудования осуществляется с помощью вспомогательной силовой установки, расположенной в носовой части самолета под полом кабины экипажа.
   Целевой (полезной) нагрузкой военных самолетов является вооружение. Специальное оборудование военных самолетов, обеспечивающее работу целевой нагрузки: стрелково-пушечные установки (СПУ - пулеметы и пушки без боекомплекта с элементами установки на самолете); агрегаты и детали установки и оборудования ракетного и бомбового вооружения.
15.2. Системы кондиционирования и индивидуального жизнеобеспечения
15.2.1. Влияние условий полета на организм человека
[bookmark: #4.18][bookmark: #27.1][bookmark: #3.4][bookmark: #r15_07_b]   Организм человека функционирует нормально при определенных параметрах окружающей среды.
   В полете на экипаж и пассажиров, находящихся на борту ЛА, могут воздействовать неблагоприятные и физиологически опасные факторы. Эти факторы определяются, в основном, параметрами атмосферы в кабине (давление, температура, состав газовой смеси, которой дышит человек, влажность), уровнем шума и динамикой полета ЛА.
   С подъемом на высоту давление воздуха и его температура в атмосфере Земли снижаются. До высоты порядка 2400 м человек чувствует себя нормально, на больших высотах самочувствие человека ухудшается, проявляется целый ряд функциональных расстройств (объединенных общим названием - высотная болезнь), что связано в первую очередь с уменьшением снабжения в процессе дыхания организма человека кислородом, хотя, как уже отмечалось (см. раздел 3.2), до высот порядка 70-90 км объемное содержание кислорода в атмосфере (~21%) практически не меняется.
   Основным фактором, определяющим насыщение гемоглобина крови кислородом и удаление в выдыхаемый воздух углекислого газа, является соотношение парциального давления кислорода и углекислого газа в легочных альвеолах (от лат. alveolus - ячейка, углубление, пузырек) - пузырьковидных образованиях в легких человека, густо оплетенных капиллярами (от лат. capillaris - волосной) - мельчайшими кровеносными сосудами, через очень тонкие стенки которых, как через полупроницаемые мембраны (от лат. membrana - кожица, перепонка), происходит насыщение крови и тканей организма кислородом и удаление из них в выдыхаемый воздух углекислого газа.
   Парциальное давление (позднелат. partialis - частичный) - это давление газа, входящего частью в состав газовой смеси, которое он имел бы, занимая один весь объем газовой смеси, при температуре смеси.
   Воздух является смесью газов, и его полное давление является суммой парциальных давлений его компонентов. На основании физиологических исследований установлена взаимосвязь между парциальным давлением кислорода в альвеолах легких и давлением воздуха, содержанием в нем кислорода, углекислого газа и водяных паров. С увеличением высоты пропорционально уменьшению общего атмосферного давления уменьшается парциальное давление кислорода pO2 в атмосферном воздухе (рис. 15.7) и вместе с ним парциальное давление кислорода в альвеолах.
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	Рис. 15.7. Зависимость парциального давления кислорода pO2 в воздухе от высоты (в кабине) H
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   На высоте порядка 3000 м оно достигает среднего физиологически допустимого уровня, насыщение крови кислородом становится недостаточным, начинается гипоксия (от греч. hypo - под, внизу и лат. oxigenium - кислород) - кислородное голодание, особенно опасное тем, что субъективно человек не осознает своего состояния и, несмотря на кажущееся хорошее самочувствие, может внезапно потерять сознание. При дальнейшем увеличении высоты явления кислородного голодания интенсивно развиваются вплоть до полной потери работоспособности и потери сознания у подавляющего большинства людей на высоте 6000-7000 м. На высоте около 8000 м возникают смертельно опасные явления. Следует отметить, что интенсивность кислородного голодания возрастает при выполнении человеком какой-либо работы.
   Воздействие пониженного давления на организм человека не ограничивается только явлениями кислородного голодания.
   При подъеме на высоту расширяются газы в пищеварительном тракте - высотный метеоризм (от греч. meteorismos - поднятие вверх), что приводит к вздутию живота, сопровождающемуся схваткообразными болями, подъему диафрагмы, уменьшению емкости легких и другим расстройствам.
   На высотах 8000-13 000 м при пониженном давлении азот, растворенный при нормальном давлении в крови и тканях человека, выделяется в виде пузырьков свободного газа, которые, оказывая механическое давление на нервные окончания, вызывают боли в мышцах и суставах. Это явление называется аэроэмболией (от греч. aer - воздух и embole - вбрасывание) или декомпрессионной болезнью.
   На высоте более 19 000 м возникает высотная эмфизема (греч. emphysema - наполнение воздухом, вздутие). На этой высоте вода, составляющая около 70% массы тела человека, закипает при температуре человеческого тела, что может привести к смертельному исходу.
   Для обеспечения максимальной дальности и экономичности магистральные пассажирские самолеты летают на высотах, близких к практическому потолку (для дозвуковых самолетов 9000-11 000 м, а для сверхзвуковых 18 000-20 000 м).
   Температура воздуха на высотах более 11 000 м снижается почти до -60°С. Если не принимать специальных мер, то при длительном полете кабина постепенно охлаждается до температур, близких к температуре наружного воздуха. С другой стороны, при полете сверхзвуковых самолетов температура их конструкции повышается в зависимости от скорости полета до -130°С - +250°С вследствие кинетического нагрева и, в результате, повышается температура в кабине. Самочувствие человека, его работоспособность существенным образом зависят от температуры окружающего воздуха, его влажности, от масс и скорости движения воздушных потоков внутри помещения. Так, при повышенной физической и эмоциональной нагрузке для обеспечения комфортных условий желательна пониженная температура. При отклонении температуры от комфортных значений человек испытывает неприятные ощущения.
   Таким образом, в полете на экипаж и пассажиров, находящихся на борту ЛА, действует комплекс неблагоприятных и физиологически опасных факторов, определяющим из которых является уменьшение с подъемом на высоту общего атмосферного давления, уменьшение парциального давления кислорода в атмосферном воздухе и, как следствие, парциального давления кислорода в альвеолярном воздухе.
   Нормальная жизнедеятельность человека может быть обеспечена поддержанием парциального давления кислорода во вдыхаемом воздухе на определенном уровне.
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	Рис. 15.8. Зависимость потребного процентного содержания кислорода в дыхательной смеси αO2 от высоты (в кабине) 


[bookmark: #59.2][bookmark: #81.13][bookmark: #160.15]    Экспериментами установлено, что при подъеме на высоту в атмосфере Земли (и, соответственно, при уменьшении атмосферного давления) необходимо увеличивать (рис. 15.8) процентное содержание кислорода αO2 во вдыхаемом воздухе (дыхательной смеси) и на высоте 10 000 м для дыхания требуется уже чистый кислород, а на высоте 12 000 м кислород для дыхания необходимо подавать под повышенным давлением, обеспечивающим постоянство парциального давления кислорода в легких независимо от высоты.
   Технически эту задачу можно решить повышением давления вдыхаемого воздуха (применение гермокабин) или повышением процентного содержания кислорода в дыхательной смеси (применение кислородных приборов).
   Для обеспечения нормальной жизнедеятельности и комфорта пассажиров и экипажа самолетов, совершающих полеты на высотах более 3000 м, их размещают в герметичных кабинах с системами кондиционирования (от лат. conditio - условие, состояние), где на всех режимах полета "высота в кабине" не превышает 2400 м, т. е. давление в кабине должно быть не менее давления атмосферного воздуха на высоте 2400 м, температура не должна быть меньше -17°С и больше +25°С.
   При таком давлении и температуре количество кислорода, необходимое для обеспечения жизнедеятельности человека, содержится в сравнительно небольшом количестве свежего воздуха: за одну минуту в покое человек вдыхает и выдыхает 6-9 л воздуха, при физической нагрузке - 80-90 л, иногда до 170 л.
   Однако в условиях ограниченного пространства основным при определении необходимого количества воздуха, подаваемого в гермокабину, является допустимая концентрация вредных примесей (углекислого газа, выделяемого при дыхании, запахов, обусловленных жизнедеятельностью человека, паров топлива, которые могут попасть в гермокабину, и т. п.), температура и влажность. На современных пассажирских самолетах величина подачи свежего воздуха в гермокабину на одного пассажира составляет 24-40 кг/ч.
   Как уже отмечалось, проблема шума внутри кабин стала чрезвычайно острой с появлением в эксплуатации реактивных самолетов. Шум, создаваемый двигателями, воздушными винтами, пограничным слоем воздуха, обтекающего фюзеляж, настолько велик, что значительно превышает "предел переносимости" его человеком, т. е. ту максимально допустимую величину общего звукового давления, объединяющего всю совокупность звуков в отдельных частотных интервалах спектра звуковых частот (высокие, средние и низкие звуковые частоты), которая еще физиологически переносима человеком. Значительный шум в кабину вносит система кондиционирования (наддува и вентиляции кабин), в которой источником шума является воздух, движущийся по трубопроводам и истекающий через отверстия (сопла) трубопроводов внутрь кабины. Источниками дополнительных шумов в кабине служат элементы оборудования (электро- и гидромоторы, преобразователи постоянного тока в переменный и т. п.), установленные вблизи от кабины.
   Снижение уровня шума до допустимого предела обеспечивается как компоновочными, так и конструктивными мероприятиями. Так, не следует размещать кресла пассажиров в плоскости воздушных винтов ТВД или в зонах влияния выхлопных струй газов ТРД на фюзеляж. Установки и оборудование, создающие шум, стараются вынести за пределы кабины или размещать их в звукоизолирующих отсеках. Трубопроводы для подвода и раздачи воздуха в кабинах покрывают звукоизолирующими покрытиями. Кабина изнутри покрывается теплозвукоизолирующими покрытиями, причем толщина покрытия увеличивается в местах источников внешних шумов и к концу кабины по мере роста толщины пограничного слоя и, соответственно, создаваемого им шума.
   Среди факторов, обусловленных динамикой полета, прежде всего следует отметить перегрузки. Как уже отмечалось (см. рис. 6.7), наиболее опасное физиологическое воздействие оказывают перегрузки, направленные вдоль тела человека. При больших положительных перегрузках происходит отлив крови от головы к ногам и возможна потеря сознания. Для компенсации таких перегрузок экипажи маневренных ЛА применяют противоперегрузочные костюмы.
   С динамикой полета при снижении и наборе высоты связана скорость изменения давления в кабине самолета, которую человек ощущает болью в полузакрытых полостях организма - в полости среднего уха и лобной пазухе. Установлена физиологически допустимая норма скорости изменения давления в кабине, при которой болезненные ощущения отсутствуют. Скорости изменения давления в гермокабине при снижении и наборе высоты ограничивают регуляторы давления.
   Комплекс технических средств, обеспечивающих нормальную жизнедеятельность пассажиров и работоспособность экипажей на всех режимах полета и в экстремальных ситуациях, называют системами обеспечения жизнедеятельности. В состав этих систем входят: системы кондиционирования воздуха в гермокабинах, системы кислородного питания, высотное (защитное) снаряжение экипажей боевых самолетов.
15.2.2. Системы кондиционирования воздуха в гермокабинах
[bookmark: #9.3][bookmark: #158.15][bookmark: #19.11][bookmark: #2.6][bookmark: #3.6][bookmark: #40.4][bookmark: #11.3][bookmark: #12.3][bookmark: #r15_09_b][bookmark: #10.3]   Гермокабины (ГК) являются элементом силовой конструкции планера самолета и воспринимают нагрузку от аэродинамических и массовых сил и от внутреннего избыточного давления (см. раздел 10.4).
   Системы кондиционирования воздуха (СКВ) обеспечивают наддув (превышение давления в кабине над атмосферным давлением) и вентиляцию, отопление и охлаждение герметичных кабин (кабины экипажа, кабины пассажиров и грузовых отсеков), очистку подаваемого в герметичные отсеки воздуха от аэрозольного (от аэро- и нем. Sol - коллоидный раствор), состоящего из газовой смеси, в которой взвешены твердые или жидкие частицы, химического и других загрязнений, дезодорацию (от франц. des - приставка, означающая отрицание, уничтожение, удаление или отсутствие чего-либо, и лат. odoratio - запах) и ионизацию воздуха в кабине при полете и на земле. Кроме того, эти системы обеспечивают защиту стекол фонаря пилотов от запотевания, обдув (охлаждение) электронного (пилотажно-навигационного и радио-) и электрооборудования, а иногда и подачу горячего воздуха в систему воздушно-тепловых противообледенителей (антиобледенителей) передних кромок крыла и оперения (см. раздел 15.3). Большинство современных самолетов имеют атмосферные (неавтономные) ГК, которые вентилируются воздухом из окружающей среды, в отличие от автономных ГК, для которых запас кислорода находится на борту ЛА.
   Одна из возможных принципиальных схем системы кондиционирования гермокабины пассажирского самолета представлена на рис. 15.9.
   Воздух отбирается от компрессоров двигателей 1 с температурой до 500°С и давлением до 1,6 МПа (16 кгс/см2), объединяется в общий поток и, проходя по трубопроводу 3, разделяется на два потока. Поток горячего воздуха 5 проходит через основную 6 (а в случае отказа - через дублирующую 2) систему охлаждения воздуха. Для охлаждения воздуха используют воздушно-воздушные, топливно-воздушные теплообменники и турбохолодильники.
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	Рис. 15.9. Принципиальная схема системы
кондиционирования гермокабины
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   Поток горячего воздуха 8 поступает прямо в смеситель 10, где смешивается с охлажденным потоком 7. Поступлением холодного воздуха в смеситель управляет кран 9, а подачей воздуха в гермокабину - ограничитель температуры 11 по сигналу регулятора температуры 4 в гермокабине. Пройдя через увлажнитель 12, в котором по сигналу датчика влажности воздуха в кабине 16 распыляется вода из бака 17, воздух с необходимыми параметрами температуры и влажности подается по системе трубопроводов 13 в гермокабину.
   Автоматический регулятор давления 14 управляет клапаном 15 выпуска кабинного воздуха в атмосферу.
   Системы кондиционирования поддерживают определенную влажность воздуха в гермокабинах. Влага, содержащаяся в воздухе в парообразном состоянии, может конденсироваться (от позднелат. condensatio - уплотнение, сгущение) и оседать в виде капель на стенках кабины, трубопроводах и, особенно, в теплозвукоизоляции. Скапливаясь, эта влага может существенно увеличить массу пассажирского самолета и даже нарушить его центровку. Удаление влаги из теплозвукоизоляции может потребовать специальных мер при наземном обслуживании самолета.
   Наиболее благоприятным с физиологической точки зрения является давление в кабине, равное атмосферному давлению воздуха на уровне моря. Однако в этом случае на больших высотах будет возникать значительный перепад давления между кабиной и атмосферой, что, с одной стороны, потребует увеличения толщины обшивки кабины для обеспечения ее прочности и, как следствие, увеличения массы самолета, а с другой стороны, при внезапной разгерметизации ГК перепад давлений между кабиной и атмосферой будет очень большим и падение давления в ГК до атмосферного будет происходить очень быстро. Это явление принято называть взрывной декомпрессией.
   С одной стороны, в процессе декомпрессии может произойти лавинообразное разрушение конструкции гермокабины от микроразрушений, вызвавших разгерметизацию, до макроразрушений основных силовых элементов фюзеляжа, а с другой стороны, давление в легких человека не может уменьшаться так же быстро, как уменьшается давление в кабине при разгерметизации, и возможны несовместимые с жизнью человека баротравмы (от греч. baros - тяжесть) у пассажиров и членов экипажа - механические повреждения легких и других органов расширяющимся газом - разрывы, внутренние кровоизлияния, падение кровяного давления, замедление ритма сердца вплоть до остановки. Кроме того, происходит внезапный "перенос" пассажиров и экипажа в условия острой кислородной недостаточности. В результате развивающихся явлений острой гипоксии и аэроэмболизма человек теряет сознание и наступает смерть. Происходит также обмораживание вследствие постепенного понижения температуры в кабине до температуры наружного воздуха (порядка - 60°С).
   С учетом всех этих условий выбираются программы регулирования давления в гермокабинах самолетов.
   Наиболее благоприятная для пассажиров программа регулирования давления в гермокабине по высоте полета приведена на рис. 15.10, где p = pH/po - относительное атмосферное давление, pH - атмосферное давление на соответствующей высоте, po - атмосферное давление на уровне моря.
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	Рис. 15.10. Программа регулирования давления в гермокабине пассажирского самолета по высоте полета


[bookmark: #262.15][bookmark: #264.15][bookmark: #52.2][bookmark: #51.2]   Для максимальной расчетной высоты полета Hmax (например, 14 000 м) устанавливается максимальное избыточное давление  [image: p](в нашем примере [image: p]= 0,61po), которое дополняет атмосферное давление на максимальной расчетной высоте полета (точка D на кривой 1, показывающей изменение атмосферного давления в зависимости от высоты по данным Международной стандартной атмосферы) до минимально возможного давления (точка C на кривой 2, показывающей изменение давления в гермокабине в зависимости от высоты полета), соответствующего максимально допустимой "высоте в кабине", т. е. до величины 0,75 атмосферного давления на уровне моря, соответствующего высоте 2400 м.
   На высотах полета от H1 (точка В на кривой 2) до Hmax в кабине поддерживается постоянное избыточное давление [image: p]= 0,61po относительно атмосферного (кривая 2 на этом участке эквидистантна кривой 1).
   При стоянке на земле (точка А на кривой 2) и в полете до высоты H1 (в нашем примере H1= 7200 м) система кондиционирования воздуха поддерживает в кабине постоянное давление, равное атмосферному давлению на уровне моря.
   При крейсерской высоте полета порядка 10 000-14 000 м при разгерметизации кабины экипаж самолета имеет возможность в режиме экстренного (аварийного) снижения вывести самолет на относительно безопасные высоты порядка 3000-4000 м за время , соответствующее так называемому "резервному", или "активному" времени, в течение которого при остром кислородном голодании (без аварийного питания пассажиров кислородом) не происходят необратимые изменения в деятельности головного мозга человека. 
   Тем не менее пассажирские самолеты имеют систему аварийного питания пассажиров кислородом и систему непрерывного питания кислородом летчиков в течение всего полета.
   Для боевых самолетов, летающих на высотах порядка 20 000-25 000 м, время экстренного снижения в случае разгерметизации гермокабины до безопасной высоты значительно превышает "резервное", или "активное", время. Кроме того, вероятность разгерметизации гермокабины боевого самолета вследствие боевого повреждения значительно выше вероятности разгерметизации гермокабины пассажирского самолета вследствие недостаточной прочности или повреждения конструкции гермокабины извне при разрушении дисков и лопаток турбин реактивных двигателей, воздушных винтов, при попадании в самолет ударов молнии или птиц и при столкновении с другими самолетами.
   Поэтому на военных самолетах стремятся к максимально возможному снижению перепада давления между гермокабиной и атмосферой, и, поскольку летный состав имеет специальную тренировку и все члены экипажа снабжены индивидуальными системами обеспечения жизнедеятельности, максимальное избыточное давление в гермокабине при полете на максимальной высоте примерно вдвое меньше ( [image: p]= 0,30 po), чем в гермокабине пассажирского самолета.
   Программы регулирования давления в гермокабинах военных самолетов более сложные и выбираются с учетом специфики режимов полета и маневрирования при выполнении боевой задачи. В частности, применение таких программ позволяет уменьшить скорость изменения давления в гермокабине при вертикальных маневрах.
   В этой ситуации при полетах на больших высотах "высота в кабине" военных самолетов не превышает 7000-8000 м и физические условия среды в кабине не соответствуют требованиям организма человека, поэтому необходимо применение систем индивидуального жизнеобеспечения экипажей боевых самолетов.
15.2.3. Системы индивидуального жизнеобеспечения
[bookmark: #155.15][bookmark: #161.15][bookmark: #156.15]   Индивидуальные системы обеспечения жизнедеятельности (ИСОЖ) комплектуются в зависимости от назначения и условий применения самолетов.
   ИСОЖ на пассажирском самолете, это, в основном, кислородные системы. Кислородная система (система питания кислородом) экипажа пассажирского самолета используется как штатная: либо первый, либо второй летчик в течение всего полета дышит обогащенной кислородом воздушной смесью или чистым кислородом через кислородную маску, чтобы в случае разгерметизации перевести самолет в режим экстренного снижения. В то же время эта система обеспечивает экипаж кислородом в случае разгерметизации кабины, отказа системы кондиционирования, появления дыма в кабине и т. п., т. е. в аварийной ситуации. Независимая от системы экипажа система питания кислородом пассажиров является аварийным средством жизнеобеспечения: она через гибкие шланги 1 подает кислород в индивидуальные кислородные маски 2, которые размещаются либо наверху в багажных полках (рис. 15.11), либо в спинках впередистоящих сидений и падают перед пассажирами в случае разгерметизации кабины.
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	Рис. 15.11. Pазмещение индивидуальных кислородных масок


[bookmark: #260.15][bookmark: #259.15][bookmark: #r15_12_b][bookmark: #168.15]
   ИСОЖ на боевом самолете включают в себя защитное (высотное) снаряжение и системы, обеспечивающие его работоспособность.
   Защитное (высотное) снаряжение, предназначенное для обеспечения жизнедеятельности человека, в зависимости от условий выполнения боевой операции (высота полета и время пребывания на этой высоте, максимальные скорость и перегрузка) и предполагаемых условий в месте приземления при аварийном покидании самолета включает в себя комбинацию следующих элементов: кислородная маска, защитный или герметический шлем, компенсирующая одежда, противоперегрузочный костюм, вентилирующий костюм, скафандр, морской спасательный костюм.
   Системы, обеспечивающие работоспособность защитного (высотного) снаряжение, включают в себя системы кислородного питания, системы вентиляции снаряжения, системы наддува камер противоперегрузочных костюмов.
   ИСОЖ работают не только в аварийных режимах, но и в штатном режиме, обеспечивая экипажу необходимые для жизнедеятельности условия совместно с бортовыми системами жизнеобеспечения. 
   Прежде всего, это система кислородного питания (СКП) боевого самолета, структурная схема которой представлена на рис. 15.12.
   Основной (штатный) запас кислорода на борту может храниться в газообразном состоянии в баллонах высокого давления (наиболее распространенный в настоящее время способ хранения), в криогенном состоянии в термостатированных (т. е. способных сохранять постоянную температуру) сосудах-газификаторах под небольшим избыточным давлением, или вырабатываться в химических генераторах из кислородсодержащих веществ путем различного вида реакций, или выделяться из атмосферного воздуха прямо на борту.
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	Рис. 15.11. Структурная схема системы кислородного питания боевого с
амолета


[bookmark: #33.14][bookmark: #1.9][bookmark: #138.13][bookmark: #137.13][bookmark: #13][bookmark: #11][bookmark: #90.8][bookmark: #r15_13_b][bookmark: #28]
   От штатного источника кислорода 1 через кислородный редуктор 2, который стабилизирует давление, кислород поступает в регулятор непрерывной подачи кислорода 3, а от него по трубопроводу на бортовую (закрепленную на борту самолета) колодку 4б объединенного разъема коммуникаций 4. Через объединенный разъем коммуникаций (ОРК), состоящий из двух колодок, идет связь с системами самолета всей аппаратуры, закрепленной на снаряжении летчика, например нашлемного целеуказателя - с прицельными системами, ларингофона (от греч. larynx - гортань и phone - звук) - микрофона специальной конструкции, прикладываемого к гортани, - с системой радиосвязи.
   От другой колодки 4с ОРК, закрепленной на снаряжении летчика, которая при катапультировании вместе с креслом выходит из самолета, разъединяя все связи, трубопровод кислородной системы идет на кислородный прибор 5 и далее к снаряжению летчика 7. Через эту же колодку ОРК к снаряжению летчика присоединяется парашютный кислородный прибор 6, содержащий аварийный запас кислорода.
   Основными режимами работы СКП являются: 1) работа в загерметизированной кабине; 2) работа в разгерметизированной кабине на высоте более 12 000 м; 3) работа при аварийном покидании самолета экипажем.
   При работе в загерметизированной кабине (1-й режим) до высоты в кабине 2000 м летчик дышит воздухом, поступающим из гермокабины, имеющей систему кондиционирования, через кислородный прибор 5, включающий в себя автомат подсоса воздуха и легочный автомат.
   На высотах в кабине от 2000 до 10 000 м регулятор непрерывной подачи кислорода и автомат подсоса воздуха обеспечивают увеличение процентного содержания кислорода во вдыхаемой смеси за счет увеличение подачи кислорода регулятором непрерывной подачи и уменьшением подсоса воздуха из гермокабины. 
   Предусмотрен резервный режим подачи кислорода, который включает летчик, при этом для дыхания подается только кислород. На случай выхода из строя регулятора непрерывной подачи кислорода предусмотрен аварийный режим: при включении аварийного крана кислород подается для дыхания, минуя основные элементы комплекта.
   Легочный автомат обеспечивает подачу дыхательной смеси только при вдохе и прекращает подачу смеси при выдохе (т. е. прерывную подачу), при этом существенно уменьшается потребный запас кислорода на борту. Использование легочного автомата требует обязательного применения в снаряжении летчика герметичной кислородной маски или гермошлема.
   Напомним здесь, что при полетах на больших высотах "высота в кабине" не превышает 7000-8000 м, т. е. герметичная КМ может обеспечить подачу необходимого для дыхания кислорода при полете в гермокабине практически на любых высотах. Однако система кислородного питания одна, без дополнительного снаряжения, при разгерметизации кабины на высотах полета только до 12 000 м обеспечивает экипажу резервное время для снижения до безопасной высоты.
   Как уже отмечалось, при высотах 12 000 м и более кислород для дыхания необходимо подавать под повышенным давлением (тем большим, чем больше высота), обеспечивающим постоянство парциального давления вдыхаемого кислорода независимо от высоты.
     При дыхании воздухом (или кислородом) с повышенным (по сравнению с привычным атмосферным) давлением затруднен выдох, обеспечивающие выдох мышцы организма человека быстро устают, расстраивается дыхание, резко падает работоспособность.
   При избыточном давлении вдыхаемого кислорода, необходимом для обеспечения жизнедеятельности на высотах 12 000-14 000 м, нарушается не только дыхание, но и кровообращение: кровеносные сосуды не могут противостоять повышению давления крови и расширяются, нарушается процесс поглощения кислорода и удаления углекислого газа, ухудшается кровоснабжение конечностей и головного мозга.
   Чтобы предотвратить эти явления, необходимо создать внешнее противодавление на тело человека.
   Это достигается тремя способами: механическим обжатием тела с помощью высотно-компенсирующего костюма (ВКК); пневматическим обжатием тела (скафандр, гермошлем); комбинированным способом (пневматическим обжатием совместно с механическим).
   При разгерметизации кабины на высоте более 12 000 м во избежание баротравм легких необходимо сначала создать противодавление на тело, а затем, с задержкой 1-2 с для свободного выхода расширяющихся в легких газов, создавать избыточное давление кислорода в такте дыхания.
    Следовательно, для обеспечения правильной физиологии дыхания при разгерметизации кабины на высотах более 12 000 м необходимо совместное использование кислородного питания и высотного снаряжения.
   При разгерметизации кабины на высотах более 12 000 м (2-й режим работы СКП) регулятор подачи кислорода 3 (см. рис. 15.12) будет подавать кислород с повышенным давлением в легочный автомат кислородного прибора 5, через него в трубопровод линии высотно-компенсирующего костюма и будет наполнять камеры натяжного устройства ВКК (создавать противодавление на тело).
   Легочный автомат увеличивает также давление в линии прерывной подачи кислорода в кислородную маску (или гермошлем) и обеспечивает задержку в формировании избыточного давления в маске для свободного выхода расширяющихся в легких газов.
   Автоматика регулятора подачи кислорода и кислородного прибора построена на системе пружинных клапанов, мембран - гибких пластин, разделяющих полости с разными давлениями, и анероидов (от греч. a - отрицательная частица и neros - вода, т. е. действующий без помощи жидкости) - приборов для измерения атмосферного давления.
   При катапультировании (3-й режим), с выходом вместе с креслом из самолета колодки объединенного разъема коммуникаций, обратные клапаны разъема закрываются, препятствуя выходу кислорода в атмосферу. Кислород из одного баллончика парашютного кислородного прибора 6 через редуктор и кислородный прибор 5, работа которого при катапультировании аналогична работе при разгерметизации гермокабины, поступает в кислородную маску, а из другого баллончика через запорно-пусковое устройство и клапан костюмной линии кислородного прибора 5 - в высотно-компенсирующий костюм. 
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	Рис. 15.13. Устройство кислородной маски и защитного шлема
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   Устройство герметичной кислородной маски (КМ) и защитного шлема (ЗШ) показано на рис. 15.13. В жесткий каркас маски 3 с гибким резиновым обтюратором (франц. obturateur, от лат. obturo - закрываю) 4, плотно прилегающим к лицу человека, через гибкий шланг 1 с клапаном вдоха 2 подается дыхательная смесь. Трубка 13 с клапаном выдоха 12 связана с линией легочного автомата кислородного прибора, обеспечивающего задержку в формировании избыточного давления в маске для выдоха. Маска замком 10 крепится к защитному шлему 5. Кислород под избыточным давлением, подающийся через трубку 8 из-под маски в пневмокамеру 7, надувает ее и притягивает маску к лицу, обеспечивая герметичность.
   Защитный шлем в том диапазоне высот полета, где не требуется гермошлем, обеспечивает защиту головы летчика от травмирования в аварийной ситуации, защиту от скоростного напора при катапультировании и, за счет сдвижного светофильтра 6, от ослепления яркими солнечными лучами. Защитный шлем снабжен ларингофоном 11 и противошумом 9 с телефоном.
   Высотно-компенсирующий костюм (рис. 15.14) представляет собой комбинезон 1 с перчатками и носками, который плотно подгоняется по фигуре летчика шнуровкой 4, надевается и снимается с помощью застежек типа "молния" 2 и изготавливается из малорастяжимой, газопроницаемой (для улучшения естественной вентиляции костюма) ткани. Равномерное, равное давлению кислорода в легких, давление на всю поверхность тела человека обеспечивается подачей кислорода под давлением в натяжные устройства - пневмотрубки 3, идущие по бокам рукавов, штанин и по спинке ВКК, и в дыхательно-компенсирующую камеру (так называемый брюшной компенсатор, размещенный под оболочкой комбинезона в области грудной клетки и живота и соединенный с системой дыхания). Пневмотрубки 3 увеличиваются в диаметре при подаче в них давления, натягивают тесемки 5, которые стягивают оболочку комбинезона 1 и создают механическое давление на тело.
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	Рис. 15.14. Высотно-компенсирующий костюм 
Начало формы
Конец формы


[bookmark: #13.3][bookmark: #91.8]
   ВКК, естественно, не создает противодавление на глаза и уши, поэтому необходимость увеличивать давление кислорода в легких может привести к расстройствам зрения и слуха. Чтобы обеспечить дыхание практически на любой высоте разгерметизации кабины, вместе с ВКК применяют гермошлем (ГШ).
   Высотный скафандр представляет собой газонепроницаемый комбинезон, соединенный с гермошлемом, гермоперчатками и обувью, что позволяет полностью изолировать человека от внешней среды и создать с помощью системы кислородного питания и системы вентиляции снаряжения, которая защищает человека от переохлаждения при низкой температуре и от перегрева при высокой температуре, микроклимат, обеспечивающий безопасность при любой высоте.
   Противоперегрузочный костюм (ППК) представляет собой плотно подгоняемые по фигуре летчика штаны из малорастяжимой, газопроницаемой ткани, которые создают с помощью системы наддува камер противоперегрузочных костюмов (устройств, аналогичных устройствам ВКК) обжатие нижней части тела человека, пропорциональное положительной перегрузке (в направлении голова - таз).
   Это обжатие фиксирует положение внутренних органов, препятствует их смещению и растяжению, а также препятствует инерционному смещению крови в сосуды нижней части тела, что обеспечивает лучшее кровоснабжение головного мозга и позволяет летчику лучше переносить положительные перегрузки. Летчик в противоперегрузочном костюме физиологически ощущает как бы меньшую на 2,5-3,0 единицы перегрузку, чем та перегрузка, с которой маневрирует самолет.
   Таким образом, системы кондиционирования и индивидуального жизнеобеспечения позволяют сохранять нормальную работоспособность экипажей и жизнедеятельность пассажиров на всех режимах полета и в экстремальных ситуациях.
5.3. Системы защиты в особых условиях
[bookmark: #152.15][bookmark: #295.15][bookmark: #296.15]   Системы защиты обеспечивают выживаемость полезной нагрузки и самолета в целом в особых условиях функционирования ЛА: при обледенении, пожаре, прерванном взлете, аварийной посадке на аэродром, неподготовленную площадку, воду и т. д.
   К системам защиты (оборонительным средствам) военных самолетов относятся средства активной защиты (оборонительные стрелково-пушечные установки и высокоманевренные ракеты ближнего боя) и пассивной защиты: бронирование экипажа и бортового оборудования, комплекс радиоэлектронной разведки, опознавания, подавления и поражения наземных РЛС противника, средства постановки помех ракетам противника с инфракрасными (ИК) и радиолокационными (РЛ) головками самонаведения (ГСН) - контейнеры с ИК-ловушками и дипольными отражателями, бортовые генераторы помех.
   В этом разделе рассмотрим лишь два типа систем защиты ЛА в особых условиях - противообледенительные и противопожарные системы.
15.3.1. Противообледенительные системы
[bookmark: #r15_15_b]   Обледенение - это процесс образования льда на поверхностях агрегатов ЛА. В большинстве случаев обледенение ЛА происходит при полете в атмосфере, содержащей переохлажденные капли воды (т. е. воды в жидкой фазе при отрицательной температуре). При столкновении с лобовыми поверхностями агрегатов ЛА переохлажденные капли воды быстро кристаллизуются, образуя ледяные наросты различной формы и размеров.
   Опыт эксплуатации авиационной техники показывает, что обледенение наряду с турбулентностью атмосферы, электрическими разрядами, возможностью столкновения с птицами является одним из наиболее опасных воздействий естественной внешней среды, которое существенно влияет на безопасность полета.
    В условиях обледенения лед образуется на лобовых поверхностях крыльев, рулей высоты и направления, на воздушных винтах, воздухозаборниках, остеклении фонарей, на находящихся в потоке датчиках пилотажно-навигационных приборов и обтекателях антенн.
    Статистические данные о частоте случаев обледенения ЛА для различных географических районов Земли показывают, что наибольшая вероятность обледенения существует при полетах в диапазоне температур от 0 до -15°С. Зафиксированы случаи обледенения при температуре воздуха от -50°С и ниже.
   Входные устройства и каналы воздухозаборников двигателей ЛА могут подвергаться обледенению и при положительных (до +10°С) температурах. Это объясняется тем, что движущийся в каналах воздухозаборников воздух охлаждается при адиабатическом расширении и влага, находящаяся в нем, конденсируется и замерзает. Известны случаи обледенения сверхзвуковых воздухозаборников.
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	Рис. 15.15. Формы льдообразований на лобовых поверхностях


[bookmark: #17.18][bookmark: #r15_16_b]   Рис. 15.15 иллюстрирует наиболее характерные формы льдообразований (ледяных наростов) на лобовых поверхностях: а - клинообразная; б - желобообразная (корытообразная); в - рогообразная; г - промежуточная.
   Если не предпринимать меры по защите от образования льда, ледяные наросты быстро растут, развиваясь по направлению потока воздуха, что существенно увеличивает полетную массу ЛА.
   Обледенение несущих поверхностей приводит к искажению формы профиля и резкому ухудшению аэродинамических характеристик. На рис. 15.16 показано, насколько существенно, иногда в 1,5-2 раза, уменьшаются в условиях обледенения значения основных аэродинамических характеристик крыла (аэродинамического качества К, коэффициента подъемной силы CY, критического угла атаки αкр) и, как следствие, ЛА в целом. Срыв потока с крыла и сильная турбулизация потока за крылом в условиях обледенения происходят значительно раньше, чем на чистом крыле, что может привести к тряске самолета, нарушению продольной балансировки, потере устойчивости и сваливанию самолета. Лед, сброшенный с крыла набегающим потоком, может поражать хвостовое оперение и лопатки компрессоров двигателей, расположенных в хвостовой части фюзеляжа.
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	Рис. 15.16. Изменение аэродинамических характеристик
крыла в условиях обледенения


[bookmark: #11.12][bookmark: #10.12][bookmark: #7!.12][bookmark: #9.12][bookmark: #r15_17_b][bookmark: #102.13][bookmark: #12.12][bookmark: #8.12][bookmark: #136.15]
   Обледенение передних кромок рулевых поверхностей может привести к потере управляемости.
   Обледенение воздушных винтов, начинаясь с передних кромок, захватывает до 20-25% хорды лопасти. На крейсерских режимах концы лопастей не обледеневают из-за благоприятного влияния аэродинамического нагрева. При накоплении значительных масс льда (при толщинах 5 мм и более) под воздействием центробежных сил происходит его сброс, сопровождающийся нарушением балансировки винта, вибрациями силовой установки, создается опасность поражения обшивки фюзеляжа сброшенным льдом.
   Обледенение несущих и хвостовых винтов вертолетов имеет некоторые особенности, обусловленные режимами их работы (расположением относительно потока набегающего воздуха), различными диаметрами и, как следствие, существенно различающимися скоростями вращения. Так, несущие винты могут обледеневать не только с передней, а и с задней кромки (при движении лопастей против вектора скорости полета), а сброс льда с хвостовых винтов может поражать не только фюзеляж, но и лопасти несущего винта.
   Обледенение входных кромок воздухозаборников силовых установок нарушает течение потока воздуха, увеличивает неравномерность поля скоростей перед компрессором, что может вызвать помпаж (франц. pompage - откачка) - одну из форм автоколебаний, выражающуюся в пульсации подачи воздуха и, как следствие, в вибрации лопаток компрессора и всего двигателя, что может вызвать его разрушение. Сброс льда в каналах воздухозаборников приводит к повреждению лопаток компрессоров.
   Обледенение лобовых стекол фонарей может резко ухудшить возможность визуального управления ЛА, а обледенение датчиков приборов систем навигации и управления является причиной их неправильной работы или отказа, что усложняет пилотирование.
   Безопасность полетов в условиях возможного обледенения обеспечивают противообледенительные (антиобледенительные) системы (ПОС), защищающие ЛА от обледенения в широком диапазоне погодных условий.
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	Рис. 15.17. Зоны защиты от обледенения на современном пассажирском самолете


[bookmark: #81.15][bookmark: #84.15][bookmark: #85.15][bookmark: #82.15][bookmark: #r15_18_b][bookmark: #83.15][bookmark: #281.15][bookmark: #283.15][bookmark: #285.15][bookmark: #282.15][bookmark: #284.15][bookmark: #176.15][bookmark: #177.15]   Зоны защиты от обледенения на современном пассажирском самолете показаны на рис. 15.17. Это лобовые стекла фонаря кабины экипажа 1 и форточки, которые защищаются от запотевания, датчики углов скольжения 2 и датчик полного (статического и динамического) давления 3, носки предкрылков 4, воздухозаборники, входные направляющие аппараты и коки двигателей 5, носки хвостового оперения 6. 
   Для визуального контроля через окна в кабине пилотов и в пассажирских салонах в ночное время за состоянием защищаемых зон установлены специальные осветительные фары 7 и 8.
   Для эффективной работы ПОС особую важность имеет своевременная сигнализация о начале обледенения.
   Информация о входе самолета в зону обледенения и выходе из нее, а также об интенсивности обледенения самолета обеспечивается сигнализаторами обледенения на каждом двигателе 9 и сигнализатором обледенения планера самолета 10.
   Сигнализаторы обледенения делятся на две группы: косвенного и прямого действия.
   Принципы действия сигнализаторов первой группы основаны на изменении характеристик теплоотдачи, электропроводности или электросопротивления чувствительных элементов при наличии в атмосфере переохлажденных капель воды.
   Сигнализаторы второй группы реагируют непосредственно на слой льда, образовавшегося на чувствительном элементе датчика, находящемся в потоке. Широко применяются вибрационные и радиоизотопные сигнализаторы обледенения.
   Вибрационный сигнализатор регистрирует изменение собственной частоты колебаний чувствительного элемента при увеличении его массы за счет наращения на нем слоя льда и, таким образом, интенсивность обледенения.
   Радиоизотопный сигнализатор регистрирует уменьшение b-излучения за счет экранирования нарастающим слоем льда источника слабого радиоактивного излучения.
   Возможны следующие способы борьбы с обледенением ЛА:
      - механический, при котором образовавшийся лед разрушается в результате силового воздействия на него и его обломки удаляются набегающим потоком;
      - физико-химический (жидкостно-химический), при котором используются специальные жидкости, понижающие температуру замерзания переохлажденных капель воды или уменьшающие силу сцепления льда с обшивкой;
      - тепловой, при котором используется нагрев защищаемой поверхности до температуры таяния льда.
   Механические ПОС обычно работают в циклическом режиме: система не реагирует на образование льда допустимой толщины (4-5 мм), затем лед разрушается и удаляется под воздействием набегающего потока.
   Пневматическая ПОС, разработанная в начале 30-х годов в США, является исторически первой механической системой защиты от обледенения. Принцип ее действия понятен из рис. 15.18. На защищаемой поверхности закрепляется протектор (от лат. protector - прикрывающий, защищающий) из эластомерного материала с пневмокамерами, внутрь которых в определенном порядке подается под давлением воздух, отбираемый от компрессора реактивного двигателя или специального компрессора, установленного на поршневом двигателе.
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	Рис. 15.18. Принцип действия пневматической ПОС 
Начало формы
Конец формы



   При подаче воздуха камеры раздуваются, отрывают и раскалывают лед, который уносится набегающим потоком с защищаемой поверхности.
   Конструкция пневматической ПОС увеличивает профильное сопротивление крыла на 5-6% в нерабочем состоянии и на 80-100% в рабочем состоянии (при раздутых камерах).
	   Предложите конструкцию пневматической ПОС, которая в рабочем состоянии в меньшей степени увеличивает сопротивление крыла, чем представленная на рис. 15.18.


[bookmark: #r15_19_b][bookmark: l03][bookmark: #179.15]   Однако пневматические ПОС имеют относительно небольшую массу и энергоемкость и поэтому широко применяются на малых нескоростных самолетах.
   Электроимпульсная ПОС (ЭИПОС) разработана в начале 60-х годов в нашей стране инженером И.А. Левиным, который начал эту работу, еще будучи студентом МАИ.
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	Рис. 15.19. Принцип действия электроимпульсной ПОС


[bookmark: #r15_20_b][bookmark: l05][bookmark: #8.7]   Новый способ удаления льда с обшивки, который реализует ЭИПОС (рис. 15.19) для защиты крыла (предкрылков) 1 и оперения 2, заключается в создании в защищаемой обшивке и находящемся на ней слое льда импульсных деформаций (от лат. impulsus - удар, толчок). При этом возникающие в слое льда механические напряжения достаточны для его разрушения, но в обшивке напряжения меньше предела усталости или предела циклической прочности.
   Деформации создаются индукторами (лат. inductor, от induco - ввожу, навожу, побуждаю) 3 - электромагнитными катушками без сердечника, закрепленными с некоторым зазором δ относительно внутренней стороны обшивки 5 вдоль передней кромки защищаемой поверхности. Каждый индуктор защищает определенную зону обшивки. При подаче импульса тока высокого напряжения U в индукторе возникает кольцевой ток и возбуждается электромагнитное поле, в обшивке (по закону электромагнитной индукции Ленца, названному в честь русского физика и электротехника Э.Х. Ленца) возбуждаются кольцевые токи и возникает свое электромагнитное поле. Взаимодействие этих полей будет отталкивать от закрепленного на "жестком" каркасе 4 индуктора 3 "гибкую" обшивку 5, упруго деформируя ее (деформированное состояние обшивки - 6) и разрушая таким образом лед.
   Из физики процесса удаления льда с помощью ЭИПОС ясно, что с возрастанием жесткости конструкции требуется увеличение мощности импульса.
   Практика показала эффективность впервые установленной на самолете Ил-86 в качестве штатной системы ЭИПОС: серии из трех последовательных импульсов продолжительностью около 10-4 с и периодом их следования 1-2 с достаточно для эффективного удаления льда.
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	Рис. 15.20. Укрупненная компоновочная схема тепловой
ПОС двухдвигательного самолета


[bookmark: #178.15][bookmark: #175.15][bookmark: #r15_21_b]   Электроимпульсная ПОС имеет значительно меньшую установочную массу и потребные энергозатраты, чем наиболее распространенные на современных самолетах тепловые противообледенительные системы.
   Тепловые ПОС работают в постоянном или в циклическом режимах и подразделяются на воздушно-тепловые и электротепловые.
   Воздушно-тепловые ПОС используют горячий воздух от компрессоров ТРД или теплообменников, обогреваемых выхлопными газами поршневых двигателей. 
   На рис. 15.20 представлена укрупненная компоновочная схема тепловой ПОС двухдвигательного самолета. Как видно, горячий воздух для обогрева носков крыла и киля отбирается от компрессоров левого и правого двигателей (одновременно или выборочно). Заслонки и клапаны регулятора воздуха в трубопроводах позволяют поддерживать температуру отбираемого воздуха в диапазоне 180-200°С (для конструкций из алюминиевых сплавов).
   Выносные элементы I и II рисунка показывают подвод горячего воздуха по продольному каналу в носки консолей крыла с последующим перераспределением его по поперечным каналам (между обшивкой и гофрированными панелями) и выход воздуха в атмосферу через жабры концевых обтекателей крыла. Аналогично построена ПОС носка киля.
   Выносные элементы III и IV рисунка а также виды А и Б показывают противообледенитель воздухозаборников двигателей.
   ПОС горизонтального оперения (выносной элемент V) и остекления кабины экипажа самолета (сечение В-В) - электротепловая.
   Отметим, что отбор воздуха от компрессора двигателя ухудшает его тяговые характеристики, поэтому для ПОС и СКВ от компрессора ТРД может быть отобрано не более 12%, а от ТВД до 7% общего расхода воздуха через двигатель, что приводит к потере мощности (тяги) на 10-15%.
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	Рис. 15.21. Интегрированная система УПС и ПОС на самолете


[bookmark: #r15_22_b][bookmark: #180.15]   Наиболее опасно обледенение крыла и оперения проявляет себя на взлетно-посадочных режимах полета. Поэтому проектировщики обратили внимание на комбинацию воздушно-тепловой ПОС с системой УПС, поскольку если на самолете есть система управления пограничным слоем, то взлет и посадка обычно совершаются с работающей системой УПС и автоматически может быть обеспечена защита от обледенения. Компоновка такой интегрированной схемы с выдувом горячего воздуха в носке крыла и стабилизатора (УПС и ПОС) и на хвостике крыла (УПС закрылков и элеронов) показана на рис. 15.21. Однако в силу причин, указанных в разделах 7.2.5 и 7.3, эта схема не нашла пока практического применения.
   Электротепловые ПОС чаще всего применяются в тех случаях, когда двигатели чувствительны к отбору воздуха или когда затруднена прокладка трубопроводов горячего воздуха к защищаемым поверхностям. Источником энергии электротепловых ПОС, работающих чаще всего в циклическом режиме, является бортовая электросеть переменного тока высокого напряжения (115 В/208 В).
   Электрическую энергию преобразует в тепловую нагревательный элемент (проволока с высоким удельным сопротивлением, фольга, сетка, токопроводящая пленка), который имеет два слоя изоляции: внешний (прилегающий изнутри к защищаемой поверхности) - электроизоляционный с высоким коэффициентом теплопроводности и внутренний - электро- и теплоизоляционный.
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	Рис. 15.22. Электрообогреваемое стекло кабины экипажа


    Так, например, постоянно обогреваемое остекление кабины экипажа пассажирского самолета (рис. 15.22) представляет собой многослойную конструкцию: наружное высокопрочное силикатное (кварцевое) стекло 1, на внутреннюю поверхность которого методом плазменного напыления нанесена токопроводящая пленка 2 - элемент ПОС, промежуточное силикатное или органическое стекло 5, внутреннее органическое стекло 4, склеенные между собой эластичными прослойками 3, которые повышают ударную прочность стекла и служат теплоизоляцией.
   ПОС остекления кабины экипажа - комплексные. Как правило, они включают воздушно-тепловые ПОС - обдув теплым воздухом внутренних поверхностей для борьбы с запотеванием - и физико-химические - подача на внешнюю поверхность стекла в условиях дождя и снегопада противообледенительной жидкости 6, в сочетании с механическими ("дворники" 7, аналогичные автомобильным).
   Выбор типа ПОС - сложная инженерная задача, при решении которой необходимо учитывать множество факторов, чтобы обеспечить безопасность полетов в условиях возможного обледенения.
15.3.2. Противопожарные системы
[bookmark: #32.3][bookmark: #19.2][bookmark: #298.15][bookmark: #297.15][bookmark: 300.15][bookmark: #30.8][bookmark: #71.13][bookmark: #38.12][bookmark: #90.12][bookmark: #46.4][bookmark: #2.5][bookmark: #18.22][bookmark: #19.16][bookmark: #22.16][bookmark: #36.10][bookmark: #30.13][bookmark: #32.14][bookmark: #185.15][bookmark: #4.16][bookmark: #11.7][bookmark: #6.14.1][bookmark: #75.4][bookmark: #73.4][bookmark: #53.15][bookmark: #23.18][bookmark: #2.30][bookmark: #182.15][bookmark: #r15_23_b]   Горение - это сложное, быстропротекающее самоускоряющееся физико-химическое превращение, сопровождающееся выделением тепловой энергии и света. Основа горения - комплекс окислительно-восстановительных реакций горючих веществ с окислителем. При взрыве в ограниченном (замкнутом) объеме за короткий промежуток времени проходит процесс освобождения большого количества энергии, в результате чего вещество, заполняющее объем, превращается в сильно нагретый газ с очень высоким давлением, значение которого превышает предел прочности конструкции. Для возникновения пожара или взрыва необходимо наличие горючего вещества, окислителя и источника воспламенения.
   Пожар (или взрыв) на борту ЛА может возникнуть в результате утечки и попадания на нагретые элементы конструкции горючих жидкостей из топливной, масляной и гидравлической систем, разрушения двигателя, разрядов статического электричества внутри топливных баков и поражения молнией, боевого поражения ЛА.
   По физико-химическим условиям процесса горения вероятность возникновения пожара на борту ЛА наиболее высока на взлетно-посадочных режимах и при полете на малых высотах.
   Пожар на борту в полете очень скоротечен, особенно в полете за счет интенсивного поступления кислорода из обтекающего самолет потока воздуха. Авиационные топлива самовоспламеняются при температуре 230-240°С. Температура горения топлива достигает 1100°С, температура плавления алюминиевых сплавов - 650°С, сталей - 1500°С, и в условиях пожара живучесть элементов конструкции не превышает 1-5 мин.
   Тушение пожара на борту осложняется тем, что прямой доступ человека в зону пожара во многих случаях невозможен.
   Поэтому комплекс средств противопожарной защиты самолета включает пассивные средства (конструктивные мероприятия) и активные средства - собственно противопожарные системы (ППС).
   Конструктивно-компоновочные мероприятия способствуют предотвращению условий, при которых может возникнуть пожар или взрыв, и локализации зоны пожара для облегчения борьбы с ним.
   Агрегаты и коммуникации (трубопроводы пожароопасных систем и электропроводка) компонуются таким образом, чтобы исключить возможность воспламенения горючих жидкостей. Наиболее пожароопасные отсеки отделяются от остальной конструкции огнестойкими противопожарными перегородками, обеспечивается охлаждение и теплоизоляция горячих частей самолета, вентиляция отсеков и дренирование мест возможного скопления горючих жидкостей при утечке их из систем. В конструкции применяются огнестойкие, трудновоспламеняемые и негорючие материалы.
   На боевых самолетах применяется протектирование внутренних стенок топливных баков пенопластом, поры которого заполнены коагулятором (от лат. coagulatio - свертывание, сгущение), твердеющим при контакте с воздухом при возникновении пробоины в результате боевого повреждения или удара молнии. Коагулятор, вытекая из пор пенопласта в пробоину, заполняет ее, затвердевает и предотвращает вытекание топлива. Внутренние объемы баков заполняют легким полиуретановым поропластом, имеющим сетчатую (губчатую, пористую) структуру, который обеспечивает самозатухание процесса горения независимо от причины его возникновения. Это существенно увеличивает пожаровзрывобезопасность, повышает боевую живучесть самолета, естественно, при определенных затратах полезного объема топливных баков и массы.
   Специальная обработка топлива перед заправкой позволяет снизить его испаряемость и выделение растворенного в нем кислорода, что уменьшает вероятность возникновения взрыва.
   Так, охлаждение топлива не только снижает его испаряемость, уменьшает концентрацию взрывоопасных паров керосина в надтопливном пространстве баков, но и повышает плотность топлива, что позволяет при имеющихся на борту объемах топливных баков увеличить запас топлива.
   Десатурация (от лат. de - приставка, означающая отделение, и лат. saturo - насыщаю, наполняю) - выдерживание топлива в специальных емкостях с пониженным давлением - и азотирование ("промывание" топлива жидким азотом) перед заправкой позволяют удалить растворенный в нем кислород.
   Желатинизация (от лат. gelatus - замерзший, застывший) топлива - добавление в него специальных присадок, придающих топливу псевдокристаллическую (студнеобразную) структуру, - и эмульгирование топлива, т. е. приготовление из топлива со специальными присадками устойчивой высокодисперсной эмульсии (новолат. emulsio, от лат. emulgeo - дою, выдаиваю; одной из первых изученных эмульсий было молоко), делают топливо менее подверженным воспламенению и взрыву, поскольку такие топлива обладают меньшей скоростью испарения и скоростью распространения пламени. Однако для использования желатинизированных и эмульгированных топлив необходима существенная доработка топливных систем.
   Естественно, что эти пассивные меры защиты от пожара и взрыва требуют специального наземного оборудования для подготовки топлива на всех аэродромах, где предполагается базирование ЛА.
   Дренаж топливных баков и наддув нейтральными газами (см. раздел 14.3) также относятся к пассивным средствам защиты от пожара.
   Топливные баки в кессонах крыла располагают на некотором расстоянии от его законцовки, что снижает вероятность поражения бака молнией.
   Во избежание искрового разряда на борту проводится металлизация, т. е. соединение токопроводящими перемычками (перемычками металлизации) для выравнивания электрических потенциалов всех частей и агрегатов самолета. Накопленный заряд "стекает" в атмосферу через разрядники статического электричества, установленные на законцовках крыла и хвостового оперения, или в землю при посадке через зарядосъемники, установленные на шасси. Отметим здесь, что металлизация уменьшает помехи радиоприему и дает возможность использовать корпус самолета в качестве второго провода бортовой электросети.
   Противопожарные системы обеспечивают выявление очага пожара и подавление его.
   Выявление очага пожара, подача светового и звукового сигнала экипажу и автоматическое включение средств пожаротушения - функции системы сигнализации о пожаре, датчики которой устанавливаются в наиболее пожароопасных отсеках, на современных ЛА это, как правило, отсеки основных и вспомогательных силовых установок.
   Тепловые датчики ППС реагируют на повышение или превышение некоторого предельного значения температуры в контролируемом отсеке. Ионизационные датчики реагируют на повышение ионизации воздуха при появлении пламени. Радиационные (световые) датчики срабатывают при появлении пламени или дыма, реагируя на излучение пламени в инфракрасной части спектра или на рассеяние появившимся дымом света сигнальных ламп.
   Физика процессов горения определяет способы борьбы с пожаром: снижение концентрации кислорода в очаге горения применением нейтральных газов (обезвоженной углекислоты, азота и др.), отвод тепла от очага горения применением веществ, вступающих в химические реакции с продуктами горения со значительным поглощением тепла, существенно понижающих температуру и ухудшающих условия горения. Это фреоны или хладоны - галогенсодержащие органические соединения на основе фтора, брома.
   Средства пожаротушения ППС обеспечивают хранение и подачу огнегасящего состава в зону пожара, а также служат для его предупреждения в случае аварийной посадки ЛА с убранными шасси.
   ППС гражданских самолетов и вертолетов имеет не менее двух-трех очередей подачи огнегасящего состава в пожароопасные зоны. При этом первая очередь подачи огнегасящего состава включается автоматически. Включение последующих очередей осуществляется только лично членом экипажа.
   На боевых маневренных самолетах обычно используются полностью автоматические ППС, состоящие из одной очереди подачи, что, с одной стороны, объясняется жестким лимитом массы, которую на боевом самолете целесообразнее использовать на системы наступательного и оборонительного вооружения, а с другой - возможностью экипажа покинуть аварийную машину.
   Наиболее широко применяются баллонные ППС, когда запас огнегасящего состава в жидком или газообразном состоянии хранится в баллонах (огнетушителях) высокого давления.
   Компоновочная схема защиты от пожара и взрыва среднемагистрального пассажирского самолета приведена на рис. 15.23.
   Для тушения пожара в гермокабине имеются ручные переносные углекислотные огнетушители 2 в кабине экипажа и в разных концах пассажирской кабины.
   Система тушения пожара в гондолах двигателей состоит из шести огнетушителей 6 с пиротехническим пусковым устройством, которые разряжаются в три очереди (по два огнетушителя в каждой очереди).
    Выносной элемент рисунка показывает размещение огнетушителей 6 под полом пассажирской кабины.
   Блоки электромагнитных кранов 8 (правый по полету - основной, левый - аварийный) распределяют огнегасящий состав между правой и левой гондолами двигателей.
   Распылительные коллекторы 12 из стальных труб с распыливающими отверстиями установлены на двигателе, а коллекторы 13 - на передней противопожарной перегородке гондолы и в пилоне.
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	Рис. 15.23. Компоновочная схема ППС пассажирского самолета


[bookmark: #153.15][bookmark: #170.15]
   Датчики системы сигнализации 10 установлены в разных частях гондолы. При увеличении температуры внутри гондолы со скоростью не менее 2°С в секунду и одновременном нагреве датчиков до температуры 150°С они подают управляющий сигнал на исполнительный блок 11, который автоматически включает в работу первую очередь огнетушителей.
   Аналогично работает система тушения пожара внутри двигателей от двух огнетушителей 7 с пиротехническим пусковым устройством, которые разряжаются в две очереди через блоки электромагнитных кранов 8, которыми управляет экипаж по сигналам датчиков 9 о пожаре в двигателе.
   Для предотвращения возникновения пожара в гондолах двигателей при посадке с убранным шасси или при поломке одной из ног шасси ударные механизмы 1, установленные в носовой части фюзеляжа, на стойках основных ног шасси и на консолях крыла, подают сигнал на пиропатроны огнетушителей. Все шесть огнетушителей разряжаются в мотогондолы, создавая там среду, предотвращающую горение.
    Центральный топливный бак 3 оборудован системой предотвращения взрыва, обеспечивающей подачу хладона в надтопливное пространство через распылительный коллектор 4 от огнетушителей 5. Система предотвращения взрыва включается вручную из кабины экипажа при возникновении пожара в отсеке шасси, расположенном за центральным баком, или перед посадкой с убранным шасси. Если экипаж ошибочно не включил систему, она включается автоматически по сигналам ударных механизмов 1.
   Хладоновые системы защиты топливных баков от взрыва постоянного действия подают хладон в надтопливное пространство всех баков, где он смешивается с воздухом, поступающим от системы кондиционирования воздуха, и поддерживают на протяжении всего полета заданную концентрацию этой смеси в зависимости от условий полета и расхода топлива.
   Отметим, что экспериментально отработана автоматическая система подавления взрыва, которая на протяжении всего полета должна находиться в дежурном состоянии, но реагирует на начало взрыва и подавляет его. Свет от зарождающегося взрыва воспринимается датчиком, который передает сигнал на пирогидравлическую пушку, впрыскивающую в защищаемый объем распыленный факел хладона. Высокое быстродействие всей системы обеспечивает нейтрализацию хладоном топливовоздушной смеси в баке, предотвращая развитие процесса взрыва.
   Комплекс методов и бортовых средств защиты от пожара и взрыва определяется на самых ранних стадиях проектирования ЛА с учетом эффективности, надежности, массы всех элементов системы.
15.4. Системы спасения и десантирования
[bookmark: #10.13][bookmark: #152.8][bookmark: #346.15][bookmark: #6.13]   Проблемы спасения человека при аварии ЛА возникли на ранних этапах развития авиации, когда появились первые жертвы среди летчиков. Уже в начале ХХ в. увеличение числа самолетов, продолжительности и дальности их полета, первые успешные опыты применения самолета в боевых операциях, начало грузовых и пассажирских перевозок привели к росту числа авиационных происшествий с самолетами, которые в то время были очень ненадежным транспортным средством.
   Эти проблемы решались двумя путями: повышением надежности и живучести самолета и его систем и созданием оборудования, уменьшающего вероятность смертельного исхода при катастрофах и увеличивающего шансы на покидание самолета и спасение.
   Идея парашюта как средства аварийного покидания ЛА была предложена еще в XV веке Леонардо да Винчи, парашюты применяли в XIX веке для покидания аэростатов, однако первым по-настоящему эффективным средством аварийного спасения стал изобретенный в 1911 году Г. Е. Котельниковым ранцевый парашют, купол которого, связанный системой стропов (голл. strop, букв. - петля) с привязной системой летчика, и вытяжное устройство (чаще всего это небольшой вытяжной парашют) в сложенном виде укладываются в мягкий ранец, закрепляемый на летчике.
   Достаточно скоро стала очевидной неприемлемость персональных парашютов для пассажиров на гражданских самолетах, поскольку у пассажиров нет психологической, физической и специальной парашютной подготовки по пользованию средствами спасения, которую проходят экипажи боевых самолетов и летчики-испытатели, использующие парашют при проведении испытаний и доводки боевой и гражданской авиационной техники. Впервые в мире в 1923 году Г.Е. Котельников запатентовал "способ коллективного спасания" путем отделения от гибнущего самолета кабины с людьми, спускающейся затем на парашюте. Однако это предложение было реализовано значительно позднее при разработке отделяемых кабин боевых самолетов.
15.4.1. Средства спасения на пассажирских самолетах
[bookmark: #212.15][bookmark: #62.2][bookmark: #40.16][bookmark: #r15_24_b][bookmark: e01]   Высокая надежность и живучесть современных пассажирских самолетов и их систем, средства навигации и управления воздушным движением позволяют предупредить многие летные происшествия. Однако их полное устранение вне пределов человеческих возможностей.
   Мы уже отмечали (см. разделы 15.2.2, 15.2.3), что в случае разгерметизации кабины у экипажа пассажирского самолета есть возможность и резерв времени для снижения самолета на безопасные высоты, кроме того, пассажирские самолеты имеют систему аварийного питания пассажиров кислородом.
   По данным статистики, 70-80% летных происшествий в гражданской авиации происходит на взлете и при аварийной посадке у земли (воды). Конструкция пассажирского самолета построена таким образом, чтобы снизить до переносимого уровня перегрузки на пассажиров и экипаж в момент удара о землю (воду) за счет пластического деформирования нижней части фюзеляжа, на что расходуется значительная часть кинетической энергии самолета в момент удара. Кроме того (см. раздел 15.1), кресла являются элементами системы спасения.
   Результаты расследований аварий и катастроф пассажирских самолетов показывают, что большинство пассажиров выдерживали удар при аварии, но погибали от удушья при возникавшем пожаре, так как не могли своевременно покинуть самолет. Поэтому основным способом спасения пассажиров и экипажа является их экстренная эвакуация из самолета при аварийной посадке.
   Современные технические требования к системам аварийной эвакуации пассажиров предписывают:
      - эвакуация пассажиров из самолета на землю должна производиться не более чем за 90 с или при использовании всех выходов с одной стороны фюзеляжа, или только 50% всех выходов из самолета, обеспечивающих, однако, скорость эвакуации пассажиров, по крайней мере равную скорости эвакуации с одной стороны фюзеляжа;
      - для каждого аварийного выхода вспомогательное устройство, с помощью которого пассажир спускается на землю, должно представлять собой надувной трап, который может автоматически или полуавтоматически принимать рабочее положение не более чем за 10 с, считая с момента начала открывания аварийного выхода, и выдвигаться на такую длину, чтобы нижний конец трапа мог самостоятельно поддерживаться на земле после повреждения одной или нескольких стоек шасси;
      - в любых положениях самолета, которые он может принять в результате поломки одной или более опор шасси, должно быть два работоспособных (не перекрытых поверхностью земли и не заклиненных за счет деформации конструкции) выхода на каждых 100 пассажиров, устройства открытия выходов должны быть простыми и не требовать приложения усилий свыше 150 Н.
   Для обеспечения высокой безопасности эксплуатации пассажирских самолетов большое значение имеет размещение аварийных выходов, которые обязательно располагаются на обоих бортах самолета, желательно - в начале и конце пассажирской кабины, и через которые пассажиры и экипаж покидают самолет в случае вынужденной посадки. Каждая входная дверь для пассажиров, которая должна открываться наружу и не иметь порога, считается и аварийным выходом, если ее размеры "в свету" соответствуют определенным требованиям ICAO к дополнительным аварийным выходам. Обычно входные двери располагаются на левом борту самолета, широкофюзеляжные самолеты (с числом пассажирских мест более 250) имеют входные двери, расположенные по обоим бортам.
   Организация аварийной эвакуации пассажиров - одна из сложнейших задач, методы и средства решения которой зависят не только от требований обеспечения экстренной эвакуации, но и от общей компоновки и конструктивно-силовых схем агрегатов самолета. Эти решения определяются на начальных этапах проектирования и практически индивидуальны для каждого самолета.
   На рис. 15.24 представлено размещение аварийно-спасательного оборудования на пассажирском самолете Ту-154, главным конструктором которого был С.М. Егер.
	[image: 15_24_s]

	Рис. 15.24. Аварийно-спасательное оборудование самолета Ту-154


[bookmark: #8.8][bookmark: #24.16][bookmark: #50.12][bookmark: #108.13][bookmark: #42.13][bookmark: #15.6][bookmark: #84.14]
   Помимо основных входов в пассажирскую кабину 1, которые служат и аварийными выходами, над крылом находятся аварийные выходы 2. Шаг кресел у каждого выхода увеличен, и с каждой стороны прохода к аварийному выходу предусмотрены места для того, чтобы члены экипажа могли оказать помощь при эвакуации пассажиров.
   Если аварийная посадка самолета совершена с выпущенным шасси, то для того, чтобы спуститься с крыла на землю, служат спасательные канаты 3. После эвакуации в аварийной ситуации всех пассажиров и членов экипажа последним через форточку кабины экипажа, пользуясь спасательным канатом, покидает терпящий бедствие самолет командир экипажа (левый летчик). В кабине экипажа размещаются аварийные топоры 4, которыми вырубаются в специальных местах выходы в обшивке фюзеляжа в случае заклинивания аварийных выходов. Переносные ручные огнетушители 5 служат для ликвидации возникшего в пассажирской кабине пожара. Пассажиры спускаются на землю по надувным трапам 6 и матерчатому желобу 7. При аварийной посадке на воду пассажирский самолет держится на плаву до нескольких десятков минут, причем плавучесть самолета значительно увеличивается при аварийном сливе топлива перед посадкой, так как водоизмещение топливных баков почти равно весу самолета без топлива. За это время пассажиры и экипаж размещаются на спасательных плотах 8, рядом с которыми в кабине (или в них) хранится НАЗ - неприкосновенный аварийный запас, включающий в себя средства обнаружения и обеспечения выживания потерпевших бедствие пассажиров и экипажа (радиомаяки, фонари, аптечки, запас питания, опреснители морской воды и т. д.).
   Современные трапы, контейнеры с аварийным оборудованием и плоты с большими рабочими объемами (до 10 м3) в сложенном состоянии имеют очень небольшие размеры и могут размещаться в зависимости от конструкции и размеров у выходов на потолке, на полу кабины или на двери, через которую ведется эвакуация пассажиров. Изготовленный из газонепроницаемых эластичных материалов трап наполняется сжатым газом автоматически при открывании двери.
   Трап в рабочем состоянии представляет одно-, двух- или трехдорожечный желоб, одним концом закрепленный на борту самолета, а другим свободно опертый на землю частью своей поверхности. Такая конструкция и выбираемое оптимальное значение угла наклона трапа обеспечивают быструю эвакуацию и уменьшают вероятность травмирования спускающихся пассажиров независимо от их массы и физических данных.
   В руководствах по летной эксплуатации пассажирских самолетов содержатся указания и рекомендации, определяющие конкретные правила летной эксплуатации, технику и методику выполнения каждым членом экипажа всех этапов подготовки к полету и пилотирования самолета на всех возможных режимах полета, в том числе и в аварийных ситуациях.
   В соответствии с международными правилами перед началом полета пассажиров знакомят с правилами поведения при аварии и использования аварийно-спасательного оборудования.
   В гражданской авиации, чтобы не уменьшать платную нагрузку за счет габаритного и тяжелого аварийно-спасательного оборудования, используют все достижения, применяемые на военных самолетах, где очень ограничено место в кабине и спасательное оборудование предельно компактно.


III. Заключительная часть	
Преподаватель напоминает тему, учебные цели и вопросы занятия отмечает положительные отрицательные моменты при проведении занятия отвечает на вопросы, объявляет оценки, поясняет порядок подготовки к следующему занятию.
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PYKIHH He JOMKHBI HMETh NIPH 9TOM OCTATO4HBIX Je(opMaLii.

Harpyska (w neperpyska), ipu kotopoii JIA (Wi ero 4acTs) paspylaet-
s, HA3IBATCS paspywiaoneii Harpy3Koii P, 1wt paspywiatowieii neperpyskofi 7,
Ona 710mKHa GbiTh GOIbILIE MAKCHMATEHO JOMYCTHMOI B HKCILTYaTALlH HATPY3KH
P, WK nIeperpy3KH 1, Ha3bIBAEMOIl MAKCHMATBHORN SKCTYamayuonHoi

Koa(duument Gesonactocri £ ="2.

n,

Tpounocms JIA — cNOCOGHOCTL BOCTIPHHUMATS, He Paspyluasich, BHELIHHE

Harpy3ku. Pacuer Ha NPOYHOCTB NPOBOJIAT MO paspywIatowIeii neperpyske
Yp=n,G = f,G=fY,

OntivansHo npusIMaoT £= 1,52 (MeHbwmii Kod(dHiment Gesonacho-
CTH NPHUBEJET K OCTATOMHBIM JeOPMALMSM, YMEHBLICHHIO HAIEKHOCTH, GOMb-
W - K yBe/HUEHHIO MACCHI)

Jlns pacyeTa KOHCTPYKIMH HA NMPOYHOCTH W3 BCEX HArpy30K BBIGHPAIOT
HanGobume. TIpeebHbIe HArpY3Kit (B HANDABCHUH JCHCTBIS NOXBEMHON CH-
JIBI) Mamax M Mamin YCTAHABIHBAIOTCS TAKTHKO-TEXHUYECKHMH TPeOOBAHMUSMIL, 3aBH-
cat o knacca JIA u pernaventupytotes HJITC

JKecmicocms JIA — CTIOCOGHOCTS NPOTHBOCTOSTS JIeOPMAIIAM OT HArpy-
30k. PacueTsl Ha JKECTKOCTB NPOM3BOMATCA C LENBIO ONpe/iesienns aedopmartii,
BO3HHMKAIOWMX B KOHCTPYKIMH. JlehopMalii MOTyT CYIIECTBEHHO H3MEHHTh Kap-
Ty obTexannus JIA, CHUSHTS 3(deKTHBHOCTL OPraHOB yNIPBIEHHS, IPHBECTH K
BOSHHKHOBEHHIO aBTOKOIIEGAHHII 1, CIIEI0BATE/IBHO, K PA3PYLICHHIO KOHCTPYKIUHIL

Hoparsi cecmkocmu PeramMeRTUpYIOT Harpy3Ky, pH KOTOPOii He BO3HMKa-
©T [I0TepH YCTOHYHBOCTH OOLIMBKH H OCTATO4HBIX Ae(pOpMALtii KOHCTPYKIHH.

Tlpu pacuere Ha NPOUHOCTH H AHATH3E PAGOTE KOHCTPYKLUH BHELIHHE CH-
ik, AeficTByioune Ha JIA i yKpeIuleHHbIe Ha HeM arperarsl B NoJNeTe H NpH JBH-
swerin JIA 110 3emze (oM. pic. 1.2.6), I0APa3eNsior Ha HOBEPXHOCTHHIE H MACCO-
Bble.

K 110BEDXHOCTHBIM CILIAM OTHOCSTCA
T Ocwosw sswaun, Uoopd 7| () 1355679623 6414b78..ipg *| ) _pd E  Bee cosumme ain. X
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Pacnpeoerennas nacpya
om koncmpywyuu Kpetia

Puc. 1.2.6

B Texuike WIHPOKO PACNIPOCTPAHEH HITHG 2IEMEHTOB KOHCTPYKLHH, Bbi-
3Banubll IPUIOKEHHEM K HUM COCPEAOTOMCHHON CILIBL HIH PAcTpEAE/IeHHON Ha-
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L2z PaCTSREHHE

TIpH pacTskeHHN MaTepHANa NIPOUHBIE MEKATOMHBIE CBS3H, COEMHSIOLINE
aToMBI HeZle)OPMHPOBAHHOTO TeJia, CO3/IAKT GOJNbIINE BHYTPEHHHE CHIIBI IIPOTH-
BojieiicTBUs BHewIHell Harpyske. [loj JeificTBHEM BHEIIHHX CHJI YacCTHIbl MaTe-
pHana KOHCTPYKIMH Oy/IyT nepeMemaTbes A0 TeX Nop, NoKa Mexly BHELIHHMH i
BHYTPEHHUMH CHJIAMH HE YCTAHOBHTCS PABHOBECHE, Ha3hIBAEMOE /1ehopMHpOBaH-
HbIM COCTOsHHEM. Mepoii BO3Ze/icTBIS BHEIIHHX CIJI HA ATOMBI BELIECTBA, KOTO-
phle MOTYT YIQISThCA JAPYr OT Apyra (NPH PaCTSKEHHH) WIH COMKaThCA (NPH
CKATHM) ABISETCS HANPSKEHHE

C [ storage.mstuca.ru/bitstream/123 Bl 2.9%20KoHcTpyKUms

Cepancar (] mopruposso s | 3 Mybnuvseas kagacr

Hanpsoxenne

Jedopmanms
Puc. 1.2.1. Jluarpamva nanpsikenuii

XapakTep paGoTbl KOHCTPYKIIHH TIOJI HATPY3KOii BO MHOIOM ONpeJensercs
BHIGOPOM KOHCTPYKIHOHHBIX MaTepUaios. OJIHON U3 OCHOBHBIX XapAKTEPHCTHK
Matepuasia KOHCTPYKLHMH SB/ISETCS JnarpaMma pacTsukenus (kpusas 1edopMupo-
Banus — puc. 1.2.1) — 3aBHCHMOCTh HaNpsKeHHH U AedopMalmii yUIHHEHHS, N0~
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ckarue, el npuaaloT GOpMy, CNOCOOHYIO BbiAepkKaTh OONbIINE YCHIHS CKATHS
6e3 noTepu yeroiiunBocTH. Hanpuvep, IU10CKuii JHCT MOKHO 3aMEHUTE ro(pHpO-
'BAHHBIM WIH KPHBOJIHHEHHBIM

R
6
Puc. 122

1.2.4 Casur
TIpuvep cABHTa (1TH Cpe3a) 3AKICTONHOTO COGIIMHCHIA TIPHBEICH Ha PHC
123, CIBHF BOSHHKACT TOIIa, KOTAA BHELIKHE CILTI CMCILAIOT ABA MAPALIEb-
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HBIX IUIOCKHX CEUeHMUs! H/IEMEHTA KOHCTPYKIMH OJIHO OTHOCHTEIIBHO JPYTOro npi
HEH3MEHHOM PACCTOSHHI MEACTy HUMH, i HANSKSHHs CABHIA CIY>KaT Mepoii o=
MPOTHBJICHHS C/IBHTY OZIHOIi 4ACTH TBEP/OTO TE/IA OTHOCHTEIEHO JPYTOii

£
DANTRSNNN] —>

- VIIIIA"VIIA

T
Puc. 123

Tlpu catBure BHEWHeHi HArPy3Ke NPOTHBOCTOAT TONBKO JMArOHATBHHE MEsK-
aTOMHBIE CBA3H, PAGOTAIONIIE HA PACTSKEHHE-CAKATHE

Jleopmarnus 4HCTOTO CIBHrA 3aKIIOYAETCS B H3MEHEHHH MNPAMBIX YIJIOB.
HarpyskeHue, Hanpusep, TOHKOTO JIHCTa CABHIAIOUMI YCUIUSMHU 10 BEpTHKATb-
HbIM KpOMKAM NPH IOCTIKEHUH KPUTHUECKHX YCUIIHil CIBITA MOKET NPHBECTH K
noTepe yCTOluMBOCTH Npu caBHre — rodpuposaniio. Hpuuuoii paspyiieus
KOHCTPYKIMH ABISIOTCS MOABISIOLINECS 1 PA3BHBAIOLINECS B NPOLECCE IKCILTYa-
TAUMM  TPEUIMHBI, KOTOPbIC ~BOSHUKAIOT M3-33 HECOBEDUICHCTBA aTOMHO-
KPHCTA/LTIYECKOI IPOCTPAHCTBEHHOI PeLeTK

1.2.5 Kpyseune
CxeMa HarpyeHms KpyueHuem nokasasa Ha puc. 12.4. Buewmue cusi,
0GpasyIolIHE MOMEHT OTHOCHTEIHHO OCH 31eMEHTa KOHCTPYKLIH, BEIBIBAIOT €ro
nepopMaLio, KOTOpas 3aK/II0YaeTCs B IUIOCKOM TOBOPOTE NONEPEYHBIX CeuenHii
JIpyr OTHOCHTEBHO apyra. IIponoibHas JIMHHS, HAHECEHHAs Ha TOBEPXHOCTH
JJIeMEHTa KOHCTPYKIHH, HArPYKEHHOH KPyYeHHeM, PHHUMAET (opMy BHHTOBOI
g
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TAUMH  TPELUMHBL, KOTOPbE BOSHHKAIOT W3-3 HECOBEPUIEHCTBA ATOMHO-
KPHCTAILTI4ECKOI POCTPAHCTBEHHON peLleTi

nURCIpy R ADROTOR

1.2.5 Kpysenue

Cxema Harpysxenns Kpydenuem nokasana wa puc. 12.4. Buemmme cuisl,
00pasyioLlie MOMEHT OTHOCHTEIIBHO OCH 3JIEMEHTa KOHCTDYKLIHH, BBI3BIBAIOT €10
‘IepopMaLHIo, KOTOPas 3aK/IIOYAeTCs B IUIOCKOM MOBOPOTE MONEPEYHBIX CeueHHii
JZIpYr_OTHOCHTENbHO Apyra. TIpONIofibHaS JMHUS, HAHECEHHAs HA NOBEDXHOCTH
IEMEHTa KOHCTPYKLIMH, HATDYKEHHOI KpyHeHHeM, IpHHHMaeT (BOpMy BUHTOBOI
o

Puc. 124

HauGosiee palliOHATbHLIM KOHCTPYKTHBHBIM Y1EMEHTOM, NpE/IHA3HACH-
HBIM JUIS BOCIIDHATHA KDYYEHHs, SBJISETCS TOHKOCTEHHas 000NOuKa (CM. PHC.
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'KOHCTDYKILHH, B KOTOPBIX 30HbI, BOCHDHHHMAIOLINE PACTAKCHHE H CIKATHE HMEIOT
GOJIBILIYIO MUIOIA/Ib, @ HEHArPYKEHHbIE 30HBI - MEHBIIYIO.

Pacnpeoerennas sosovunas
nazpyma

Pacnpeoerennas nacpya
om koncmpywyuu Kpetia

T Ocwosw sswaun, Uoopd 7| () 1355679623 6414b78..ipg *| ) _pd E  Bee cosumme ain. X

 ovcrpyrammrs oo Z @6 17




image67.png
) % Hura-wareprier: Hopue X DY Microsoft Word - methoc X \ W |Hoseie vexsonorum e as X |mocnd B =1 @l 3

C & [} storagemstuca.ru/bitstre:
@ Nysnusran kaaacry

m/123456789/2908/1/0cH0Bb1%20as!

%201%200CHOBHbIE% 20byHKLMOHaNLHEIE% 200 LY | =

2.920KoHCTpyKLMS

Cepeucat (] Vimopraposao us ¥4 Eavsiinopranrocy, () Wikimspis — Onwwse [ Mowrs (@) MailRu [0 Cravars duumsni e g nersremssie annsp

icrosoft Word - method_kpla_0611.doc

Puc. 12.7

1.3 KOHCTPYKTHBHbIE 31eMEHTI ILTAHEPA CAMOIETA
OCHOBOI KOHCTPYKIIHH COBPEMEHHBIX CAMOJIETOB ABIAIOTCS MOKPEILICH-
HEIE TOHKOCTEHHBIE OGO/IOUKH, BOCTIPHHHMAIOLIME PA3IHUHbIE BHELIHHE HAPY3KH
M YPABHOBEIIICHHbIE BHYTPEHHUMH CHIOBBIMH (DaKTOpaMH (Ilepepe3bIBatoLIHe CH-
JIBL, KPYTAIIHE W H3rHOaKoLe MOMeHTEI). [IpHMeHeHHe TOHKOCTEHHBIX 060/I04eK,
TNOJKPEIUICHHBIX POJOLHBIMH H TIONEPEUHBIMH CHIIOBBIMH H/IEMEHTAMH, 10380~
15T PAUHOHATEHO HCTION30BATH BHYTPEHHHE 00BEMBI H OOCCIEHHBACT BHICOKHE
POMHOCTE M ECTKOCTb KOHCTPYKLUMH DU MHHHMATBHOI Macce.
Tlepepacnpenenenne naBienns BO3IyXa Ha nosepxHoct JIA B nosere npu-
BOJHT K e()OPMHPOBAHHIO €r0 OGUIMBKH, YTO OTPHUATE/IBHO CKA3bIBACTCA HA a3-
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3aBHCHMOCTD TeMnepaTypbi 0GIIMBKA OT uHCHa Maxa

fwenoMaxa___lio___li5 Do ____Ds ___Bo 5o lioo |
Bbicora nonera 0 m
Cropocrs nonera, wc. 403 510 68 51 o2t 1701 403
opocTs nonera. kw/a 225 1837 2450 062 675 6125 12250
Teuneparypa opuoxera, K 45 1s 19 leas 07 1729 60
loguiusesye Temneparyps. K 5 [130 31 60 19 a1 763
BbicoTa noneta 11-25 km
Cropocrs nonera, wc. D350 442 90 37 65 475 2950
opocTs nonera. kw/a ios2 1593 124 2655 186 310 10620
Teuneparypa opuoxera, K 50 14 90 las7 606 1300 4550
[Mossiuesme remneparypu. K ] 5 fi73 b0 89 fios3 333

B AS/ICTENTENLHLIX YCMIOBHAX NIOBILIEHIE TEMNEPaTYPbl OBLUINBKH CAMONETa 0T 23POAHHAMIIECKOTO HAMDEB, T 8. PAIHNLA MEXAY TeWNEDaTy PO TODMOXEHNR 1 TEMNEDATYPO OKPYKEHIR, MONYUBETCH HECKONSKD
‘MeHbLLEI] BB TENNOOGMENa CO CPRAOTT (TOCDRACTEOM HaNyEHIR). COCEAMIMI SNEMEHTEMI KOHCTPYKLYI 1 T. . KDOME TOT0, 1IOnHOE TOPMOKEHME NOTOKA NPOHCKOANT ML & TaK HaSHIEAEMSIX KPHTHNECKIX TOUKaX,
PACTONOXEHHSIX Ha BLICTYNALIX HECTAX CAMONETa, a NPHTOK TENNA K OBLUIMBKE 3ABCHT TAKKE OT XaDAKTEPa MOTPHHYHOTO CTIOR B03AYXA (OH GONEE HATEHCHEEH ANA TYPGYNEATHOND NOTPaHHYHOT CNOR)
‘3HAUHTENLHOE CHITKEHIE TeMMEPaTYPLI MPONCXOANT TAKKE NpH MONETaX CKE03% 06NaKka, 0COGEHHO KOrAa 0N COEDKAT NEDECXNEXAEHHLIE KaNH BOAL i KDHCTENNNKH NAa. [INA T2KINK YCNOBHI NONETa NPUHUMAETCR,
TO CHITKEHUE TEMNEDaTy DS OBLINEKN & KPHTHNECKOT] TOUKE M0 CDABHEHID C TEOPETHNECKOT] TEMNEpaTy PO TOPMOXEHIR MOXET A0CTHIS Adxe 20-40%

‘Tew He MeHee 06Ul HATPEE CaWONeTa B NONETe Co CBEPX3BYKOBLIMN CKOPOCTAMN (0COBEHHO Ha MANDI! BHICOTE) HHOTA T2K BLICOK. 239°C
4TO NOBLILLIEHHE TeMNEPTYPHI OTAENSHAIX SMEMEHTOB MNZHEDa  OBOPYAOBAHNR NHEOMHT MIHGO K WX Pa3pYLISHHI0, TGO, KaK MIAHIMYM.
K HEOBXOQUMOCTH W3MEHEHNA peXiMa nonera. Hanpiwep, npn necnegosannAx cavonera XB-T0A & nonerax wa suicorax Gonee 21000 1
€0 CropoCTLH0 =3 TemnepaTypa BX0AHSIX KPOMOK B034YX03aBODHHKA H MEPEAHNX KPOMOK KpLina cocTasnana 560-605 K. a ocransHoit
wacTh oBuumain 470-500 K. [M0CnenCTai A NOBLILEHNR TEMNIEDATYPS! ANEMEHTOS KOHCTDYKLYH CAMONETa A0 TAKINX GONLLINX SHaveHI
MOXHO OLEHITS & NONHOI MEpe, ECAN YUECTe TOT (BaKT. 4TO ye N TeMNEPaTypax 0xono 370 K pasMAr|asTca opramieckoe crekno,
"MOECEMECTHO yNOTPEGNAEMOE AN OCTEKTIEHIR KaDHH, KTIT TONMWED, & 0BIuHbIi kneii TepaeT npoukocTs. Mpn 400 K akauntensHo
CHIKAETCA NDOUHOCTS AtopamioNHiA, npin 500 K MPONCXONT XIMHECKOE PaSTOXeHHe PaBoueit KATKOCTH B THAPOCHCTEME i
paspywiese ynnoreni, oy 800 K TepAIOT HEOGXOMMEIE MEXaHINECKNE CBOICTE THTaHOBHIE CTNaBk, Npu TemnepaType ssiue 900 K
"INEBATCA AMOMUHIIL W MATHI, @ CTans Pa3MAuaeTCH. 0BSILIEHIE TEMNEPaTYPb NDHSOMNT TAKKE K PA3PYLISHIIO MOKDHITHIL U3 KOTODHX
‘2HOAWpOBEHIE W XPOMHPOBEHHE MOTYT HCMONL308ATLCA A0 570 K. Hikenuposasne - 20 650 K. a cepetpenite - 20 720 K

Tlocne nosBneHIA 3T0T0 HOBOTD NPEMATCTENA © YBENH4EHIN CKOPOCTH NOMIETa HAUBNHCS HCCMIEAOBAHIA C LSO UCKTIOUNTS NGO
CMArUWTS €70 NOCREACTBINA. CROCOB 3aLLYNTS CAMONETa O (EKTOR 33POANHAMHYECKOND HATPEES OMPEASNAIOTCA HakTOpaMi,
"MPENATCTBYA UMM POCTY TeMnepaTypH. KPOME BHCOTH MONETa 1 aTHOCHEPHSIX YCROEWIL, CYLIECTBEHHOE SMHAHHE Ha CTeNeHs Harpeaa
cawonera okasuiBaT

« KO3(WLIEHT TENNONPOBOAHOCTI MaTEpHANa OBLINEKN:
= BeMiUHa NOBEDXHOCTH (0COBEHHO NoBOBON) camoneTa:
- epewn noneta.

OTci03a CReayeT, uro MPOCTELMMI CTOCOBaMN YMEHBLLIEHIA HATDEBa KOHCTPYKIYI ABNAKTCA YEENHISHHE BHCOTH MoneTa 1
‘OrPaHUNEHIE A0 MIHIMYMA E70 NPOROMKITENSHOCTH. 3T CTOCOBS HCMONS308ANNCE B NEPBLIX CEEXIEYKOBHIX CMONTax (0COBeHHO &





