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Часть третья.

Глава 11 Управление самолётом.
Важные обозначения.

Угол тангажа – угол между продольной осью самолёта и горизонтом.

Угол крена – угол между поперечной осью самолёта и горизонтом.

Угол скольжения - угол между продольной осью и проекцией вектора набегающего потока на плоскость крыльев.

Управляющие поверхности – аэродинамические рули (руль высоты, руль направления, элероны), цельноповоротные поверхности (управляемый стабилизатор, интерцепторы).

Рычаги управления – рычаги, на которые воздействует лётчик, управляя самолётом (ручка управления, штурвал, педали). 

Введение.

Все самолёты оснащаются системой управления, позволяющей пилоту маневрировать и снимать усилия с рычагов управления по каждой из трех осей. Аэродинамические моменты, требуемые для вращения самолёта, обычно реализуются путём отклонения управляющих поверхностей, меняющих кривизну профиля. Управляющие поверхности располагаются как можно дальше от центра тяжести, чтобы создавать максимальный управляющий момент.

Обычно существует три независимые системы управления и три управляющие поверхности:

· руль направления, управляющий движением вокруг нормальной оси;

· руль высоты, управляющий движением вокруг поперечной оси;

· элероны, управляющие движением вокруг продольной оси (также используется дифференциальное отклонение интерцепторов).

Одна поверхность может участвовать в управлении по двум осям:

· элевоны – комбинация руля высоты и элеронов;

· руль V-образного оперения, совмещающий функции руля высоты и руля направления;

· дифференциальный стабилизатор. Когда обе половины работают синхронно – управление по тангажу, когда раздельно – по крену.

Управляющий момент создаётся путём создания аэродинамической силы на соответствующей поверхности. Величина этой силы определяется скоростным напором ((Vпр2) и углом отклонения поверхности. Управляющую аэродинамическую силу можно создать:

· отклоняя заднюю кромку, что приведёт к изменению кривизны профиля;

· поворачивая всю поверхность целиком;

· уменьшить подъёмную силу и увеличить сопротивление, сорвав поток интерцептором.
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При изменении кривизны профиля (крыла, стабилизатора или киля), на нём меняется аэродинамическая сила. На рисунке показано влияние отклонения элерона на коэффициент подъёмной силы секции крыла.
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Управляющая аэродинамическая сила может быть создана поворотом всей поверхности целиком. Эта схема часто используется для управления по тангажу с помощью цельноповоротного стабилизатора. Руль высоты в данном случае отсутствует.
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Интерцепторы – это устройства для уменьшения подъёмной силы профиля крыла, путём нарушения обтекания над его верхней поверхностью. Они используются для управления по крену, поднимаясь на том полукрыле, где элероны отклоняются вверх, и как воздушные тормоза, поднимаясь на обоих полукрыльях синхронно.

Шарнирные моменты.

Аэродинамическая сила, действующая на управляющую поверхность, стремится повернуть эту поверхность относительно оси вращения в направлении действия силы. Момент этой силы будет равен произведению силы на плечо от центра давления до оси вращения. Этот момент называется шарнирным моментом. Величина силы определяется площадью поверхности, скоростным напором и углом отклонения поверхности.
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Чтобы отклонить управляющую поверхность на требуемый угол, пилоту необходимо преодолеть шарнирный момент, прилагая усилие к рычагу управления в кабине. Таким образом, величина усилия на рычаге управления определяется шарнирным моментом от руля (для безбустерного управления).

Уменьшение усилий на рычагах управления.

Аэродинамическая сила на управляющей поверхности зависит от площади поверхности, угла отклонения и приборной скорости. На больших и скоростных самолётах аэродинамические силы могут создавать большие шарнирные моменты, которые будет трудно преодолеть лётчику. В этом случае в системе управления устанавливаются гидравлические усилители или используются различные методы уменьшения усилий на рычагах управления аэродинамическими средствами (аэродинамическая компенсация).

Аэродинамическая компенсация.

Осевая компенсация.
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Если уменьшить расстояние (d), то уменьшается шарнирный момент. Чем меньше шарнирный момент, тем меньше усилия на рычагах управления, и тем легче лётчику отклонять управляющую поверхность. Осевая компенсация не уменьшает эффективность руля, а только уменьшает шарнирный момент.

Если точка приложения аэродинамической силы (F2) окажется вперёди оси шарнира, то наступит «перекомпенсация руля». Шарнирный момент поменяет свой знак, и усилия на рычаге управления сменятся на противоположные. Это очень опасно и конструктор обязан обеспечить, чтобы перекомпенсация руля не возникала во всех ожидаемых условиях эксплуатации самолёта.

Роговая компенсация.
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Принцип действия роговой компенсации тот же, что и у осевой компенсации. Аэродинамическая нагрузка на той части управляющей поверхности, которая находится впереди линии шарнира, даёт шарнирный момент, противодействующий шарнирному моменту основной части управляющей поверхности. Таким образом, суммарный шарнирный момент уменьшается, не ухудшая эффективность рулевой поверхности.

Внутренняя компенсация (балансировочная панель).
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Данное устройство работает на том же принципе, что и осевая компенсация, но зона аэродинамической балансировки находится внутри крыла. Отклонение управляющей поверхности вызывает изменение давления возле поверхности руля. Давление возрастает со стороны отклонения и уменьшается с обратной стороны. Этот перепад давлений действует на панель внутри крыла, шарнирно соединённую с рулевой поверхностью. Шарнирный момент от балансировочной панели противодействует моменту от руля, что уменьшает суммарный шарнирный момент.

Сервокомпенсатор.
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Предыдущие устройства аэродинамической компенсации усилий работали на принципе использования давления скоростного напора на часть управляющей поверхности, расположенную впереди линии шарнира. Сервокомпенсатор работает на принципе использования рычага силы, возникающей на дополнительной поверхности, которая расположена на задней кромке руля и отклоняется в противоположную сторону. Сила на сервокомпенсаторе создаёт момент, противодействующий шарнирному моменту руля. Пилот отклоняет руль, а руль отклоняет сервокомпенсатор. В отличие от предыдущих устройств, сервокомпенсатор немного уменьшает эффективность рулевой поверхности, поскольку сила на сервокомпенсаторе противодействует силе руля.

Антикомпенсатор.
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Дополнительная поверхность антикомпенсатора отклоняется в том же направлении, что и управляющая поверхность и увеличивает эффективность руля, но увеличивает шарнирный момент (создает дополнительное усилие на рычаге управления). Пилот отклоняет руль, а руль отклоняет антикомпенсатор.

Серворуль, флетнер (Anton Flettner - немецкий инженер, изобретатель серворуля).
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Усилия пилота передаются только на серворуль. Аэродинамическая сила, возникшая на серворуле, приводит в движение всю управляющую поверхность. Руль отклоняется до тех пор, пока не наступит равновесие моментов сил управляющей поверхности и серворуля.

Если на управляющие поверхности самолёта установлены струбцины, то лётчик этого не определит, отклоняя рычаги управления, поскольку они напрямую не связаны с рулями. Устаревшие типы скоростных транспортных самолётов (Боинг 707) успешно используют серворули. Основной недостаток серворулей – ухудшение управляемости на малых скоростях.

Пружинный сервокомпенсатор.
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Пружинный сервокомпенсатор - это модификация серворуля, в которой отклонение серворуля пропорционально приложенному усилию от пилота. Тяги управления напрямую связаны с серворулём и имеют связь с управляющей поверхностью посредством предварительно затянутой пружины. На малых приборных скоростях нагрузка на управляющую поверхность невелика. Усилие от пилота не превышает усилие затяжки пружины и она работает как жесткая тяга. Пилот отклоняет управляющую поверхность и серворуль как единое целое, чем повышается эффективность управления.

Максимальную помощь пилоту пружинный сервокомпенсатор оказывает на больших приборных скоростях. Высокий скоростной напор противодействует отклонению управляющей поверхности, усилия приложенные пилотом приводят к сжатию пружины, серворуль отклоняется и возникшая на нём сила помогает пилоту отклонить управляющую поверхность.

Включение гидроусилителей в систему управления.

Если рассмотренные выше способы аэродинамической компенсации не обеспечивают приемлемых усилий на рычагах управления, тогда в систему управления включают гидроусилители. Существует два способа включения гидроусилителей – по обратимой и по необратимой схеме.

Подключение гидроусилителя по обратимой схеме.
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Как видно из рисунка, чтобы сместить сервоклапан (для приведения в работу гидроусилителя), необходимо на небольшую величину отклонить управляющую поверхность усилием пилота. Таким образом, малую часть шарнирного момента преодолевает пилот, а оставшуюся большую часть преодолевает гидроусилитель. При этом у пилота остаётся натуральное ощущение шарнирного момента от рулей, как и при полностью ручном управлении самолётом.

Подключение гидроусилителя по необратимой схеме.
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У более больших и / или более скоростных самолётов, шарнирные моменты настолько велики, что требуется применение необратимых гидроусилителей. При этой схеме все усилия от управляющей поверхности замыкаются на гидроусилитель. Чтобы сместить сервоклапан пилоту надо преодолеть только трение проводки управления.

Как показано на рисунке, смещение сервоклапана влево открывает проход для гидрожидкости в левую полость гидроусилителя. Корпус гидроусилителя сместится влево, и это приведет к отклонению управляющей поверхности. Как только корпус гидроусилителя достигнет той позиции, в которую пилот переместил сервоклапан, проход в полости будет перекрыт и движение гидроусилителя вместе с управляющей поверхностью прекратится. Несжимаемая гидрожидкость будет заперта в полостях гидроусилителя, и будет удерживать руль в неподвижном состоянии, пока пилот снова не переместит сервоклапан.

Поскольку аэродинамические нагрузки на рулях не в состоянии переместить рычаги управления в кабине, то такая схема подключения называется необратимой.

Имитация аэродинамической нагрузки на рычагах управления (“Q” feel).
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При необратимой системе управления ощущения аэродинамической нагрузки на рычагах управления создаются искусственно, чтобы удержать пилота от непреднамеренного создания больших перегрузок. На рисунке схематично показано устройство, чувствительное к скоростному напору (( V2 / 2  или “Q”).

Полное давление поступает в одну полость камеры, а статическое – в другую. Разность давлений, равная скоростному напору, деформирует диафрагму между полостями. Движение диафрагмы регулирует «командное» давление гидрожидкости, которое противодействует отклонению рычага управления пропорционально квадрату приборной скорости. В такой же пропорции растут усилия на рычаге управления при ручном управлении.

Дополнительно создаётся усилие, возрастающее по мере отклонения рычага управления от нейтрали – имитация возрастания шарнирного момента руля по мере увеличения его отклонения.

Балансировочный груз.

Балансировочный груз - это груз, прикреплённый к рулю впереди оси вращения. Большинство рулей имеют балансировочные грузы. Они устанавливаются для предотвращения флаттера руля. Флаттер руля – это колебания, которые могут произойти из-за изгиба и скручивания конструкции под нагрузкой. Если центр тяжести руля будет сзади оси вращения, то силы инерции вызовут колебания руля вокруг оси вращения. Колебания могут стать расходящимися и привести к разрушению конструкции. Подробное рассмотрение флаттера будет в главе «Ограничения».

Флаттер можно предотвратить, добавив груз впереди оси вращения руля. Это смещает центр тяжести руля на ось, или немного вперёд оси вращения.

Таким образом, убирается момент силы инерции относительно оси и предотвращается развитие флаттера.
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На рисунке показаны наиболее распространённые способы размещения балансировочного груза.

Продольное управление.

Продольное управление обычно осуществляется рулём высоты или цельноповоротным стабилизатором. Управление должно обеспечить балансировку самолёта во всём диапазоне скоростей при всех разрешённых центровках и конфигурациях и обеспечить необходимый темп изменения тангажа для маневрирования.

Реакция самолёта на отклонение руля высоты.

Представим, что самолёт летит на постоянной скорости и сбалансирован при нулевом угле отклонения руля высоты. Если руль высоты будет отклонён вверх, то на стабилизаторе возникнет прирост силы вниз, что приведёт к увеличению угла тангажа. Когда угол атаки самолёта начнёт увеличиваться, то отрицательный прирост силы на стабилизаторе станет уменьшаться и самолёт достигнет нового положения равновесия. Самолёт будет оставаться на этом угле атаки с рулём высоты, отклонённым в выбранное положение. Если руль высоты вернуть снова в нейтральное положение, то на стабилизаторе возникнет положительный прирост силы, что приведёт к уменьшению угла атаки.

При фиксированной центровке каждому положению руля высоты соответствует определенный угол атаки.

Направление силы на стабилизаторе.

Балансировочный угол отклонения руля высоты зависит от приборной скорости и центровки самолёта. На крейсерской скорости полёта и нормальной центровке руль высоты должен быть близок к нейтральному положению. Сила на стабилизаторе будет направлена вниз, и будет давать кабрирующий момент, балансирующий пикирующий момент от крыла.

При увеличении скорости полёта потребный угол атаки уменьшается, это требует отклонения руля высоты вниз, что уменьшает отрицательную нагрузку на стабилизаторе. И наоборот, при уменьшении скорости потребный угол атаки увеличивается, что требует отклонения руля высоты вверх.

При увеличении числа М ( М крит , центр давления на крыле смещается назад, увеличивая пикирующий момент, что требует увеличения отрицательной силы на стабилизаторе.

На малой скорости, когда на крыле начинаются срывные явления, центр давления на крыле начинает двигаться вперёд. Крыло с фюзеляжем могут дать кабрирующий момент. В этом случае, для балансировки, на стабилизаторе должна быть сила направленная вверх.

Дополнительный расход руля высоты при манёвре.

При выполнении манёвра с увеличением угла тангажа угол атаки стабилизатора увеличивается из-за угловой скорости вращения самолёта (аэродинамическое демпфирование). Это означает, что требуемый угол отклонения руля высоты будет больше, чем при тех же условиях в горизонтальном полёте. Величина дополнительного расхода руля пропорциональна созданной перегрузке. Располагаемый угол отклонения руля высоты должен обеспечивать достижение предельно-допустимой перегрузки.

Наибольшее отклонение руля высоты требуется во время выравнивания самолёта на посадке в зоне экрана земной поверхности при предельно передней центровке.

Влияние обледенения на стабилизаторе.

Профиль стабилизатора обычно симметричный, поскольку в полёте на нём может возникать сила направленная как вниз, так и вверх. Угол установки стабилизатора всегда меньше, чем у крыла. Это помогает сохранить безотрывное обтекание стабилизатора при срыве потока с крыла, и этим обеспечить управляемость самолёта на сваливании. Обычно стабилизатор работает в зоне скоса потока от крыла, что уменьшает его местный угол атаки (величина отрицательного угла увеличивается). В стандартных условиях полёта стабилизатор находится на отрицательных углах атаки, создавая нисходящую силу для балансировки. Если на передней кромке стабилизатора образуется лёд, то угол сваливания стабилизатора уменьшается. Это может привести к срыву потока со стабилизатора, особенно в условиях увеличения скоса потока при выпуске закрылков. При срыве на стабилизаторе возникает пикирующий момент, который не всегда возможно парировать (особенно на малой высоте).

Поперечное управление.

Управление по крену обычно производится элеронами, интерцепторами или их комбинацией. Основной критерий поперечного управления – получение достаточной угловой скорости крена.

Во время стоянки самолёта, при нейтральном штурвале, оба элерона, как правило, отклонены немного вниз относительно задней кромки крыла («зависание элеронов»). В полёте, под действием зоны разрежения над крылом, элероны «всплывают» и становятся в один уровень с задней кромкой. Это позволяет уменьшить лобовое сопротивление самолёта.

Влияние отклонения элеронов, аэродинамическое демпфирование.

В полёте без скольжения при нейтральных элеронах подъёмные силы обоих полукрыльев одинаковы. Если колесо штурвала повернуть влево, то левый элерон отклонится вверх, а правый – вниз. Поднятый элерон уменьшит подъёмную силу на левом полукрыле, а опущенный – увеличит её на правом полукрыле. За счёт разности подъёмных сил возникнет кренение.

Нисходящее движение полукрыла приводит к увеличению местного угла атаки. Это увеличивает подъёмную силу опускающегося крыла, противодействуя кренению. На правом полукрыле происходит обратный процесс. Данный процесс называется аэродинамическим демпфированием. Чем больше скорость вращения, тем больше демпфирование.
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На рисунке показано, как влияет истинная скорость на демпфирование. Чем больше скорость, тем меньше изменение угла атаки при одинаковой угловой скорости по крену.

Разница подъёмных сил полукрыльев при отклонении элеронов зависит от приборной скорости, а аэродинамическое демпфирование зависит от истинной скорости. При наборе высоты на постоянной приборной скорости (истинная скорость растёт), демпфирование уменьшается и, следовательно, располагаемая угловая скорость крена будет возрастать.

В отличие от руля высоты, который задаёт угол атаки, отклонение элеронов задаёт угловую скорость крена, а не крен.

Влияние размаха крыльев на угловую скорость крена.

При одинаковой угловой скорости вращения окружная скорость законцовок крыла будет больше у крыла большего размаха. Поэтому демпфирование будет сильнее. При прочих равных условиях самолёт с меньшим размахом крыльев будет иметь больше располагаемую угловую скорость крена.

Вредный момент рысканья от элеронов.

Опускающийся элерон увеличивает подъёмную силу полукрыла, что увеличивает его индуктивное сопротивление. На противоположном полукрыле индуктивное сопротивление падает. Разность сопротивлений дает момент рысканья, создающий скольжение, кренящий момент от которого противодействует созданию крена. Например, при создании крена влево возникает момент рысканья вправо, дающий момент крена от поперечной устойчивости вправо.

Уменьшение вредного момента рыскания от элеронов.

Дифференциальное отклонение элеронов. Проводка управления элеронами отклоняет поднимающийся элерон на больший угол, чем опускающийся элерон. Это увеличивает сопротивление поднимающегося элерона и уменьшает сопротивление опускающегося, что уменьшает разницу сопротивлений между полукрыльями.

[image: image17.png]Bonewoe
OTKIOHEHHE
BBEpX

wmaroe
OTKIOHEHHE
BHUE





Элероны Фрайза.
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Элероны Фрайза имеют асимметричную переднюю кромку. Передняя кромка поднимающегося элерона выступает за пределы нижней поверхности крыла, создавая дополнительное сопротивление. Передняя кромка опускающегося элерона остается в пределах профиля крыла, что даёт меньшее сопротивление.

Связь элеронов с рулём направления.

В данной системе отклонение элеронов вызывает автоматическое отклонение руля направления, противодействующее вредному моменту рыскания от элеронов.

Интерцепторы-элероны.

Если интерцепторы используются совместно с элеронами для управления самолётом по крену (интерцепторы-элероны), то они уменьшают вредный момент рысканья от элеронов, поскольку интерцептор-элерон поднимается на полукрыле с поднятым элероном, что приводит к благоприятному увеличению сопротивления опускающегося полукрыла.

Внутренние элероны. Реверс элеронов.

Обычно элероны расположены вблизи законцовок крыла, на максимальном плече от центра тяжести, что даёт наибольший момент крена. При этом также элерон создаёт максимальный скручивающий момент для конструкции крыла. Например, элерон, отклонённый вниз, стремится приподнять заднюю кромку крыла. Поскольку крыло имеет гибкую конструкцию, то законцовка крыла закручивается на уменьшение угла атаки. Это уменьшает эффективность элеронов. При увеличении приборной скорости закрутка крыла усиливается и может наступить момент, когда уменьшение угла атаки законцовки, от опускающегося элерона, приведёт к уменьшению суммарной подъёмной силы полукрыла. Это даст кренящий момент противоположный тому, что хочет получить пилот. Данное явление называется реверсом элеронов.

Чтобы уменьшить скручивание крыла элеронами, их размещают ближе к корню крыла. Это уменьшает эффективность элеронов, особенно на малых скоростях.
Для устранения этого недостатка на самолёте могут быть установлены две секции элеронов – внешние и внутренние. Внешние элероны включаются в работу только на малых скоростях, когда кручение крыла слабое, а внутренние элероны работают всё время, не создавая больших нагрузок на крыло. Обычно отключение внешней секции элеронов происходит при уборке закрылков.
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Флапероны.

Закрылки и элероны вместе занимают заднюю кромку крыла. Для улучшения взлётно-посадочных характеристик закрылки должны быть как можно больше, а для получения хороших угловых скоростей крена элероны должны быть как можно больше. Поскольку пространство ограничено, то одно из решений – это симметрично опускать оба элерона в помощь закрылкам. Такие элероны называются флапероны или зависающие элероны. Управление по крену осуществляется дифференциальным отклонением элеронов из опущенного («зависшего») положения.

Другое решение – использовать подвижные поверхности закрылков, как по прямому назначению, так и для поперечного управления.

Использование интерцепторов для поперечного управления.

Интерцепторы-элероны могут использоваться для поперечного управления в дополнение или вместо элеронов. Интерцепторы-элероны, это панели, шарнирно прикреплённые передней кромкой к верхней поверхности крыла, которые могут подниматься и опускаться гидравлическими рулевыми приводами. Поднятый интерцептор-элерон возмущает воздушный поток над крылом и уменьшает подъёмную силу.
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Для управления по крену интерцептор-элерон поднимается на полукрыле с поднятым элероном. На противоположном полукрыле интерцептор-элерон остается прижатым к поверхности. В отличие от элеронов, интерцепторы-элероны не могут увеличивать подъёмную силу. Поэтому поперечное управление с помощью интерцепторов-элеронов всегда ведёт к потере подъёмной силы. Тем не менее, интерцепторы-элероны имеют несколько преимуществ, по сравнению с элеронами:

· отсутствует вредный момент рысканья. Поднятый интерцептор-элерон увеличивает сопротивление идущего вниз полукрыла, что создаёт момент рысканья в сторону создаваемого крена.

· уменьшается скручивающий момент крыла. Точка приложения аэродинамической силы, возникающей при отклонении интерцептора-элерона, (в сравнении с элероном) находится ближе к передней кромке, что уменьшает крутку крыла.

· на трансзвуковых скоростях эффективность интерцепторов-элеронов не уменьшается при возникновении волнового срыва потока.

· интерцепторы-элероны не входят во флаттер.

· интерцепторы-элероны не занимают заднюю кромку, которая может быть использована для закрылков.

Совместное использование элеронов и интерцепторов-элеронов.

Использование одних только интерцепторов-элеронов для поперечного управления встречается редко. Чаще всего они используются совместно с элеронами. Использование одних только элеронов не позволяет получить требуемые угловые скорости крена на малых скоростях, а на больших скоростях они могут быть причиной чрезмерной крутки крыла и теряют эффективность при образовании волнового срыва потока над крылом. Интерцепторы-элероны используются для повышения располагаемой угловой скорости крена, при этом они могут использоваться не во всём диапазоне скоростей. На некоторых самолётах интерцепторы-элероны используются в управлении по крену только на малых скоростях (при выпущенных закрылках).

Движение рычага поперечного управления в кабине передаётся на распределительное устройство, которое поднимает интерцептор-элерон на полукрыле с поднятым элероном и оставляет в прижатом положении интерцептор-элерон на полукрыле в опущенным элероном.

Аэродинамические тормоза.

Аэродинамические тормоза – это устройства, увеличивающие сопротивление самолёта, когда требуется быстрое уменьшение скорости или быстрое снижение. Быстрое торможение может потребоваться при попадании в зону турбулентности на высокой скорости, чтобы установить рекомендуемую скорость для полёта в условиях болтанки как можно быстрее. Быстрое снижение может потребоваться для выполнения требований службы управления воздушным движением, и, особенно, для аварийного снижения.

Типы аэродинамических тормозов.

В идеале, аэродинамические тормоза должны повышать сопротивление самолёта, не уменьшая подъёмной силы и не создавая моментов по тангажу. Лучше всего данным требованиям соответствуют тормозные щитки, расположенные на фюзеляже.
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Тем не менее, поскольку интерцепторы-элероны увеличивают сопротивление, их удобно использовать в качестве аэродинамических тормозов. При выполнении этой функции интерцепторы-элероны управляются отдельным рычагом в кабине и выпускаются симметрично.
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Интерцепторы-элероны в функции аэродинамических тормозов, как правило, разрешается использовать вплоть до VMO / MMO, хотя возможно ограничение величины их выпуска на больших скоростях. Выпущенные в качестве тормозов, интерцепторы-элероны продолжают участвовать в поперечном управлении самолётом, отклоняясь асимметрично относительно выпущенного положения.
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Пример изображен на рисунке. Сначала интерцепторы-элероны выпущены для торможения, а затем начато создание крена влево. При этом интерцептор-элерон на полукрыле с поднятым элероном остался в поднятом положении или поднялся ещё выше, в зависимости от степени выпуска тормозов и отклонения рычага управления по крену. А интерцептор-элерон на полукрыле с опущенным элероном приспустился или убрался полностью (в зависимости от тех же факторов).

Влияние аэродинамических тормозов на наивыгоднейшую скорость.

Лобовое сопротивление, создаваемое аэродинамическими тормозами является профильным, поэтому оно не только увеличивает общее сопротивление, но и уменьшает наивыгоднейшую скорость. Это улучшает устойчивость по скорости при полёте на малых скоростях.

Тормозные интерцепторы.

Во время пробега после посадки в торможении самолёта участвуют сила лобового сопротивления, тяга двигателя на реверсе и сила торможения колёс. Эффективность торможения колёс зависит от сил реакции опор шасси, которые определяются разностью между силой тяжести и подъёмной силой. Подъёмная сила может быть уменьшена подъёмом интерцепторов на полный угол отклонения.
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При этом одновременно увеличивается сила сцепления колёс с покрытием ВПП и лобовое сопротивление, что уменьшает длину пробега. На многих самолётах, при торможении на земле используются дополнительные секции интерцепторов (тормозные интерцепторы), которые не работают в полёте. Тормозные интерцепторы отключаются из работы, когда датчики на шасси индицируют положение самолёта «в воздухе».

Путевое управление.

Путевое управление самолётом осуществляется с помощью руля направления. Также руль направления требуется, для:

· сохранения путевой управляемости самолёта при асимметрии тяги;

· устранения бокового смещения при боковом ветре на взлёте и посадке;

· устранения вредного момента рысканья элеронов;

· вывода самолёта из штопора;

· компенсации крутящего момента винта на одномоторных винтовых самолётах.

Влияние отклонения руля направления.

Если руль направления отклонить влево, это вызовет рыскание (поворот носа самолёта) влево. Соответственно возникнет скольжение с правой стороны, которое будет вызывать на киле боковую силу, стремящуюся развернуть нос вправо. По мере увеличения угла скольжения эта сила будет увеличиваться, пока не сбалансирует боковую силу от руля направления. Далее самолёт будет сохранять возникший угол скольжения, пока руль направления не будет перемещён в новое положение. Если руль направления вернуть в нейтральное положение, то самолёт вернётся к первоначальному состоянию с нулевым скольжением. Таким образом, каждому положению руля направления соответствует свой угол скольжения.

Срыв потока с киля.

Угол скольжения является углом атаки для киля. Так же, как и любая другая поверхность, киль имеет свой критический угол возникновения срыва потока. Если руль направления отклонён для противодействия возникшему скольжению (в сторону скольжения), то критический угол скольжения уменьшается (аналогично влиянию закрылка на критический угол атаки крыла).
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Угол срыва потока с аэродинамической поверхности зависит от её удлинения. Угол срыва потока с киля может быть увеличен путём уменьшения его удлинения, чего добиваются установкой надфюзеляжного гребня (форкиля).

Полёт с несимметричной тягой.

При отказе одного из двигателей на двухдвигательном самолёте, тяга работающего двигателя создаёт момент рысканья. Этот момент должен быть компенсирован отклонением руля направления. Поскольку сила, возникающая на руле, пропорциональна квадрату скорости, то существует минимальная скорость, на которой эффективность руля направления достаточна для компенсации момента от двигателя. Это минимальная скорость управления самолётом -VMC (minimum control speed).

Ограничитель угла отклонения руля направления.

При прямой механической системе управления полному отклонению педали соответствует полное отклонение руля направления. При полёте на малых скоростях могут потребоваться большие углы отклонения руля направления, но если лётчик непреднамеренно полностью отклонит руль направления на большой скорости, то конструкция самолёта получит чрезмерную нагрузку. Чтобы избежать такой ситуации в систему путевого управления включают устройство, ограничивающее угол отклонения руля направления, соответствующий полному отклонению педали. 
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Данное ограничение может вводиться ступенчато, на определённой скорости, или плавно пропорционально приборной скорости полёта.
Перекрёстные связи.

Обычно отклонение руля должно создавать управляющий момент относительно определённой оси самолёта, но при этом возможно возникновение момента относительно другой оси. Данные перекрёстные связи обычно возникают у моментов крена и рыскания.

Момент рыскания при создании крена.

Кренящий момент обычно создаётся отклонением элеронов. Как уже было рассмотрено, при этом создаётся вредный момент рыскания из-за разности лобовых сопротивлений полукрыльев. Индуктивное сопротивление повышается на полукрыле с опущенным элероном (поднимающееся вверх), самолёт начинает скользить на опускающееся полукрыло и момент поперечной устойчивости начинает препятствовать созданию крена.

Кренящий момент при движении рыскания.

Когда самолёт вращается относительно нормальной оси влево, то правое полукрыло имеет большую скорость, чем левое и, поэтому, создаёт большую подъёмную силу. Разница подъёмных сил создаёт кренящий момент влево. Этот момент называется спиральным моментом крена.

Когда руль направления отклонён влево (для отклонения носа самолёта влево), то на киле создаётся боковая сила, направленная вправо. Поскольку центр давления киля находится выше центра тяжести, то создаётся кренящий момент вправо. Обычно этот момент очень мал, но при высоком киле он может создавать неблагоприятное кренение. Для устранения этого эффекта может использоваться взаимосвязь системы управления рулём направления и элеронами, автоматически отклоняющая элероны, для противодействия кренению, возникающему при отклонении руля направления.

Триммирование.

Самолёт стриммирован, когда он сохраняет высоту и скорость полёта при нулевых усилиях на рычагах управления. Если для балансировки требуется отклонение управляющей поверхности, то для её удержания в заданном положении пилоту необходимо прикладывать усилие к рычагу управления. Затем это усилие можно уменьшить до нуля, используя механизм триммирования.

Потребность в триммировании усилий по тангажу возникает при:

· изменении скорости;

· изменении тяги двигателей;

· перемещении центра тяжести.

Триммирование по рысканию требуется при:

· несимметричной тяге двигателей;

· при изменении крутящего момента воздушного винта.

Потребность в триммировании по крену возникает реже и бывает связана с асимметрией самолёта или боковым перемещением центра тяжести.

Методы триммирования.

Основные методы триммирования:

· отклонение аэродинамического триммера;

· отклонение управляемого стабилизатора;

· смещение пружины;

· смещение центра тяжести;

· смещение нуля в механизме триммерного эффекта (при бустерном управлении).

Аэродинамический триммер.

Аэродинамический триммер – это маленькая отклоняемая поверхность, расположенная на задней кромке управляющей поверхности. Её отклонение производится с помощью колеса или нажимного электрического выключателя, расположенного в пилотской кабине и отклоняемого в сторону противоположную давящему усилию на рычаге управления.

Чтобы удерживать управляющую поверхность в отклонённом положении, триммер отклоняется в противоположную сторону до тех пор, пока шарнирный момент триммера не уравновесит шарнирный момент управляющей поверхности.
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На рисунке показано, что момент (f x D) от триммера противодействует моменту (F x d) от управляющей поверхности. Когда эти моменты сравняются, поверхность будет находиться в состоянии равновесия и усилия на рычаге управления будут равны нулю.

Отклонение триммера немного уменьшает силу, возникающую на управляющей поверхности.

Неподвижные триммеры.

Совместно с управляемыми триммерами могут устанавливаться неуправляемые в полёте триммеры. Они регулируются на земле для компенсации асимметрии самолёта и обычно устанавливаются на элеронах и руле направления. Принцип их работы такой же, как у управляемых триммеров

Управляемый стабилизатор.
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Данная система триммирования может использоваться, как при ручном, так и при бустерном управлении. Для триммирования самолёта меняется угол наклона стабилизатора до тех пор, пока сила на стабилизаторе не станет равной силе, которая до этого была на руле высоты. В процессе перекладки стабилизатора отклонение руля высоты плавно уменьшается практически до нуля, чем обеспечивается сохранение балансировки самолёта. По окончании триммирования усилие на рычаге управления станет равным нулю.

Основные преимущества такого вида триммирования:

· меньше лобовое сопротивление в стриммированном положении, поскольку отклонение руля высоты близко к  нулю;

· триммирование не уменьшает располагаемый ход руля высоты, поскольку руль высоты практически не отклоняется при триммировании;

· данный вид триммирования очень эффективный и позволяет триммировать самолёт в большем диапазоне центровок и скоростей;

Основным недостатком системы является её сложность и большой вес по сравнению с обычной системой триммирования.

Требуемое положение стабилизатора для взлёта зависит от положения центра тяжести и указывается в руководстве по лётной эксплуатации самолёта. Очень важно соблюдать правильную установку стабилизатора перед взлётом, поскольку чрезмерная установка стабилизатора на кабрирование может привести к резкому подъёму носа самолёта и удару хвостом о ВПП, а установка на пикирование – к очень большим тянущим усилиям на штурвале при создании взлётного положения и, как следствие, к увеличению взлётной дистанции.

На рисунке показано, как триммирование самолёта аэродинамическим триммером уменьшает располагаемый запас хода руля высоты.
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При передней центровке и/или на малой скорости для балансировки самолёта требуется отклонение руля высоты вверх (штурвал на себя). Так если руль высоты имеет запас хода (10(, то в данном случае запас хода руля на кабрирование уменьшается до 5(.

Если триммирование выполнять стабилизатором, то запас хода руля не уменьшиться.

Смещение пружины.

В данной системе триммирования усилие с рычага управления снимают путём регулирования натяжения пружины. Аэродинамический триммер не требуется.

Смещение центра тяжести.

При балансировке и триммировании самолёта с помощью отклонения аэродинамических поверхностей лобовое сопротивление самолёта повышается. Потребные балансировочные отклонения органов управления могут быть уменьшены при смещении центра тяжести самолёта. Таким образом, уменьшается сопротивление самолёта и увеличивается дальность полёта. Обычно перемещение центра тяжести осуществляется перекачкой топлива между топливными баками в носовой и хвостовой части фюзеляжа.

Механизм триммерного эффекта.

Если в системе управления установлены необратимые гидроусилители, то шарнирный момент от управляющих поверхностей на рычаги управления не передаётся. В этом случае, усилия на рычагах создаются искусственно механизмами загрузки, чтобы пилот мог по усилию ощущать, насколько отклонена управляющая поверхность. В данных механизмах есть функция триммерного эффекта, позволяющая изменять положение проводки управления, соответствующее нулевым усилиям на рычаге.

Сводная таблица.

Механизмы уменьшения усилий на рычагах управления.
	Тип
	Чем вызывается отклонение
	Сторона отклонения относительно рулевой поверхности
	Влияние на усилия на рычаге управления
	Влияние на эффективность управления

	Сервокомпенсатор
	Рулевой поверхностью
	Противоположная
	Уменьшает
	Уменьшает

	Антисервокомпенсатор
	Рулевой поверхностью
	В ту же сторону
	Увеличивает
	Увеличивает

	Серворуль
	Пилотом через проводку управления
	Противоположная
	Уменьшает
	Уменьшает

	Пружинный сервокомпенсатор
	Пилотом через проводку управления (на больших скоростях)
	Противоположная (на больших скоростях)
	Уменьшает (на больших скоростях)
	Уменьшает (на больших скоростях)

	Аэродинамический триммер
	Системой управления триммером
	Противоположная
	Уменьшает до нуля
	Уменьшает


Глава 12 Механика полёта

Введение

Механика полёта изучает силы, действующие на самолёт в полёте, и реакцию самолёта на действие этих сил.

Для того чтобы самолёт двигался равномерно и прямолинейно должны быть соблюдены следующие условия:

· сумма всех сил, направленных вверх, должна быть равна сумме всех сил, направленных вниз,

· сумма всех сил, направленных вперёд, должна быть равна сумме всех сил, направленных назад, и

· сумма всех моментов должна быть равна нулю.

При соблюдении этих условий самолёт будет находиться в состоянии равновесия.

Равномерный прямолинейный горизонтальный полёт.
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В прямолинейном горизонтальном полёте на самолёт действуют четыре силы – подъёмная сила, сила тяжести, тяга и лобовое сопротивление.

Сила тяжести приложена в центре тяжести и направлена вертикально вниз. Силу тяжести также называют весом самолёта.

Подъёмная сила приложена в центре давления (СР), расположена в плоскости симметрии самолёта и направлена под прямым углом к траектории полёта (направлению набегающего потока воздуха).

В данной главе примем, что тяга направлена вперёд по направлению траектории полёта (хотя это не совсем верно), а лобовое сопротивление – в противоположную сторону.

Условием равномерного горизонтального полёта является равновесие данных сил. Подъёмная сила должна быть отрегулирована для соответствия текущему весу самолёта, а тяга двигателя подобрана для компенсации лобового сопротивления.

Аэродинамическое качество (отношение подъёмной силы к лобовому сопротивлению) у современных самолётов находится в диапазоне от 10 до 20. То есть подъёмная сила в 10 – 20 раз больше лобового сопротивления.

Линии действия сил тяги и лобового сопротивления находятся вблизи друг друга, поэтому момент, создаваемый этой парой сил очень мал и в данном случае не рассматривается.

Расположение центров давления и тяжести меняется в процессе полёта. Центр давления перемещается вперёд при увеличении угла атаки, а центр тяжести перемещается из-за выработки топлива, перемещения пассажиров и грузов по салону. Обычно, центр давления находится впереди центра тяжести на малых скоростях, давая кабрирующий момент, и сзади центра тяжести на больших скоростях, давая пикирующий момент.

Горизонтальное оперение.

Горизонтальное оперение (стабилизатор и руль высоты) предназначено для создания силы необходимой для балансировки моментов тангажа, возникающих от перемещения центров давления и тяжести.
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В нормальном крейсерском полёте центр давления находится позади центра тяжести, поэтому горизонтальное оперение создаёт силу, направленную вниз (см. рисунок).

Равновесие сил.

Сила на горизонтальном оперении (ГО) вычитается или прибавляется к подъёмной силе.

Если сила ГО направлена вниз, то   Y - FГО = G.

Если сила ГО направлена вверх, то Y + FГО = G.
Для горизонтального полёта при неизменном весе самолёта требуется поддержание постоянной подъёмной силы. Если скорость полёта при этом не меняется, то полёт осуществляется на подобранном постоянном угле атаки. Если же скорость меняется, то для сохранения постоянства подъёмной силы угол атаки должен изменяться.

Подъёмная сила пропорциональна квадрату скорости и прямо пропорциональна углу атаки. Зависимость потребного угла атаки от приборной скорости при условии постоянства подъёмной силы показана на рисунке.
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Для сохранения скорости в горизонтальном полёте тяга должна быть равна лобовому сопротивлению самолёта. Если скорость самолёта больше наивыгоднейшей, то лобовое сопротивление самолёта увеличивается при увеличении скорости.
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Чтобы лететь со скоростью, обозначенной на рисунка точкой А, требуется тяга Р1, а для полёта в точке В – тяга Р2. 

Если тягу увеличить от Р1 до Р2, когда самолёт находится в точка А, то тяга станет больше лобового сопротивления, самолёт начнёт разгоняться пропорционально избытку тяги АС, пока не достигнет точки В, где тяга и сопротивление вновь придут в равновесие. Если тяга Р2 – максимально возможная, то скорость в точке В является максимальной скоростью, которую можно достичь в горизонтальном полёте.

Прямолинейный равномерный набор высоты.

Рассмотрим самолёт в прямолинейном равномерном наборе высоты с углом наклона траектории полёта (.

 На самолёт будет действовать: подъёмная сила, перпендикулярно траектории; тяга и лобовое сопротивление – параллельно траектории; и вес самолёта – вертикально вниз.
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Вес самолёта разложен на две составляющие относительно траектории полёта: нормальную (перпендикулярную) составляющую G cos(, противодействующую подъёмной силе, и продольную составляющую G sin(, действующую в том же направлении, что и лобовое сопротивление.

Условия равновесия сил: тяга должна быть равна сумме лобового сопротивления и траекторной составляющей веса самолёта, а подъёмная сила должна быть равна нормальной составляющей веса.

Y = G cos(; P = X + G sin(.
Чем больше угол наклона траектории, тем меньше потребная подъёмная сила, и тем больше потребная тяга из-за возрастающей траекторной составляющей веса.

При равномерном прямолинейном наборе высоты подъёмная сила меньше веса самолёта, поскольку она уравновешивает только нормальную к траектории составляющую веса. (При вертикальном наборе высоты подъёмная сила равна нулю). Оставшаяся часть веса самолёта уравновешивается тягой двигателей.

Потребная тяга для равномерного набора высоты больше, чем лобовое сопротивление на величину продольной составляющей веса самолёта.

sin( = (P – X) / G.

Возможности самолёта по набору высоты зависят от располагаемого избытка тяги (разницы между располагаемой тягой и лобовым сопротивлением). Чем меньше лобовое сопротивление при заданной тяге, тем больше угол набора высоты.

Уборка закрылков уменьшает лобовое сопротивление, что приводит к увеличению угла (градиента) набора высоты.

Угол набора высоты

Угол набора высоты зависит от «избытка тяги» (P – X) и веса самолёта. При изменении скорости полёта тяга двигателей и лобовое сопротивление изменяются, и максимальный избыток тяги существует только на определённой скорости. Эта скорость называется скоростью максимального угла набора высоты VX.
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Кривые зависимости тяги и лобового сопротивления в советских учебниках называются кривыми Жуковского.

Зависимость тяги от скорости зависит от типа двигателя. Тяга реактивного двигателя изменяется не очень сильно, поэтому VX будет близка к наивыгоднейшей скорости VMD. У самолётов оснащённых поршневыми двигателями VX обычно меньше, чем VMD.

Влияние веса, высоты и температуры.

При заданной приборной скорости полёта, лобовое сопротивление не зависит от высоты и температуры. Увеличение веса самолёта влечёт увеличение лобового сопротивления, что уменьшает избыток тяги, а, следовательно, и угол набора высоты.

Располагаемая тяга двигателя уменьшается с ростом высоты полёта и увеличением температуры, что, соответственно, уменьшает избыток тяги.

Таким образом, увеличение веса, высоты и температуры уменьшают угол набора высоты.

Равномерное снижение с работающими двигателями.

На рисунке изображены силы, действующие на самолёт при установившемся снижении с работающими двигателями.
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Сила веса разложена на две составляющие. Составляющая G cos( действует перпендикулярно траектории и балансируется подъёмной силой. Другая составляющая G sin( действует вдоль траектории вперёд. Сумма этой составляющей и тяги балансируется лобовым сопротивлением.

Если не меняя тягу увеличить угол снижения, то увеличенная продольная составляющая веса вызовет увеличение скорости самолёта. Это, в свою очередь, приведёт к росту лобового сопротивления, которое, в конечном счёте, сбалансирует прирост составляющей веса и равновесие восстановится при большей скорости и большем угле снижения.

Если уменьшить тягу двигателей, то для сохранения приборной скорости необходимо увеличить угол снижения, чтобы компенсировать уменьшение тяги увеличением продольной составляющей веса.

На снижении подъёмная сила меньше, чем вес, поскольку она балансирует только перпендикулярную (нормальную) составляющую веса G cos(.

На снижении тяга меньше лобового сопротивления, поскольку продольная составляющая веса G sin( действует в том же направлении, что и тяга.

Аварийное снижение.

В случае разгерметизации салона на большой высоте необходимо как можно быстрее снизиться. Вертикальную скорость снижения можно увеличить с помощью:

· уборки режима двигателей на малый газ;

· увеличения лобового сопротивления с помощью воздушных тормозов и/или выпуска шасси (на скорости, не превышающей ограничения по выпуску шасси VLO);

· увеличения скорости за счёт увеличения угла снижения.

Скорость в полётной конфигурации можно увеличить вплоть до VMO(MMO), а при выпущенных шасси – вплоть до максимальной с выпущенными шасси (VLE).

В целом, вертикальная скорость снижения с выпущенными шасси будет больше за счёт большего лобового сопротивления, но если максимальная скорость выпуска шасси (VLО) намного меньше крейсерской скорости полёта, то возможно придётся потратить некоторое время для торможения, прежде чем начать снижение. Это увеличит время пребывания на большой высоте и может сделать выпуск шасси неэффективной процедурой.

Если шасси не выпускать, то процедура аварийного снижения – убрать режим двигателей, выпустить воздушные тормоза и в крутом снижении увеличить скорость до VMO(MMO).

На большой высоте первым ограничением будет число Маха (MMO), но по мере снижения приборная скорость будет увеличиваться и на определённой высоте угол снижения надо будет уменьшить, чтобы не допустить превышения приборной скорости VMO.
Поскольку вертикальная скорость аварийного снижения довольно большая, то вывод в горизонтальный полёт следует начинать заранее, чтобы не допустить большой перегрузки или просадки ниже заданной высоты.

Планирование

При планировании с выключенными двигателями единственной силой, противостоящей лобовому сопротивлению, является траекторная составляющая веса. На самолёт действуют только три силы – подъёмная сила, вес и лобовое сопротивление.
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На рисунке показаны силы, действующие на самолёт в установившемся планировании без двигателей.

Продольная (траекторная) составляющая веса (G sin() зависит от угла наклона траектории (. Чем больше угол снижения, тем она больше. Эта составляющая должна уравновешивать лобовое сопротивление, чтобы скорость планирования была постоянной. То есть, если уменьшить лобовое сопротивление и не менять подъёмную силу, то баланс сил будет достигнут при меньшем угле снижения.

Угол снижения на планировании без двигателей.

Угол наклона траектории на планировании зависит только от аэродинамического качества. Чем выше качество, тем меньше угол планирования.

Самолёт имеет максимальное качество на наивыгоднейшем угле атаки, что соответствует полёту на наивыгоднейшей скорости (VMD). При отклонении скорости от наивыгоднейшей в большую или меньшую сторону, угол снижения будет увеличиваться.

Максимальная дальность планирования достигается при планировании на наивыгоднейшей скорости.

Влияние веса
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Максимальное аэродинамическое качество не зависит от веса. Если самолёт снижается на наивыгоднейшем угле атаки, то угол снижения и дальность планирования будут одинаковыми независимо от веса. При изменении веса меняется только наивыгоднейшая скорость (VMD). С увеличением веса она возрастает.

Как показано на рисунке, увеличение веса приводит к росту траекторной составляющей, тянущей самолёт вперёд. Эта сила балансируется возросшим лобовым сопротивлением на увеличенной скорости полёта. Соответственно увеличивается и подъёмная сила для балансировки нормальной составляющей веса.

При большем весе самолёт пролетит без двигателей ту же дистанцию, но на большей скорости и, соответственно, с большей вертикальной скоростью.

Влияние ветра

Дальность планирования с выключенными двигателями определяется по следующей формуле:

Дальность = Потеря высоты * Аэродинамическое качество.

Эта формула верна только при отсутствии ветра. При ветре путевая скорость самолёта меняется, поэтому дальность планирования тоже изменяется.

Встречный ветер уменьшает, а попутный – увеличивает дальность планирования.

Влияние конфигурации самолёта

Максимальное аэродинамическое качество самолёт имеет в полётной конфигурации. Выпуск закрылков, интерцепторов, шасси и т. п. уменьшает качество, что увеличивает угол снижения и уменьшает дальность планирования.

Вертикальная скорость планирования

Минимальная вертикальная скорость планирования достигается на экономической скорости (скорости минимальной потребной мощности) (VMP). Выполняя полёт на экономической скорости, самолёт может продержаться в воздухе наибольшее время.
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Как видно из рисунка, экономическая скорость(VMP) меньше, чем наивыгоднейшая (VMD). Направление и скорость горизонтальной составляющей ветра не влияют на вертикальную скорость планирования.

На следующем рисунке изображена поляра самолёта, с нанесёнными на неё точками, соответствующие режимам полёта на наивыгоднейшей скорости, экономической скорости и полёта на максимальном СУ.
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Разворот в горизонтальном полёте.

Для того чтобы самолёт менял направление движения, на него должна действовать внешняя сила, направленная в сторону разворота. Такая сила называется центростремительной.

При кренении самолёта вектор подъёмной силы наклоняется в сторону. Горизонтальная составляющая подъёмной силы заставляет самолёт разворачиваться в сторону крена.
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Если при создании крена угол атаки самолёта не увеличить, то вертикальной составляющей подъёмной силы будет недостаточно для балансировки веса и самолёт начнёт снижаться. Поэтому для сохранения высоты полёта, по мере увеличения крена, угол атаки самолёта должен быть увеличен, чтобы вертикальная составляющая подъёмной силы уравновешивала вес самолёта.

Заданная величина крена определяется величиной требуемой центростремительной силы для выполнения разворота.

Влияние веса на выполнение разворотов.

В установившемся горизонтальном развороте вертикальная составляющая подъёмной силы балансирует вес, а горизонтальная - является центростремительной силой. Если не изменяется истинная скорость и угол крена, то радиус разворота не зависит от веса самолёта.
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Если вес самолёта будет больше, то больше будет потребная вертикальная составляющая подъёмной силы. При этом в той же пропорции увеличится и центростремительная сила. Поэтому радиус разворота зависит только от угла крена и истинной скорости полёта. Увеличение веса требует увеличения подъёмной силы. Если скорость полёта не менять, то для этого потребуется увеличить угол атаки, что грозит выходом на ограничение по углу атаки.

Условия установившегося горизонтального разворота
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Условия равновесия в горизонтальном развороте:

Y cos ( = G; Y sin ( = G V2 / r g.

Где Y - подъёмная сила в Ньютонах, G – вес в Ньютонах, V – истинная скорость в м/с, r – радиус разворота в м, ( - угол крена и g – ускорение свободного падения 9.81м/с2.

Разделив второе уравнение на первое получим:

tg ( = V2 / r g.

Это основное уравнение, связывающее скорость, крен и радиус разворота. Знание двух параметров позволяет определить третий.

Радиус разворота = V2 / g tg (
Угловая скорость разворота (в радианах за секунду) = V / r = g tg ( / V
Чтобы получить угловую скорость в градусах за секунду, нужно результат в рад/с умножить на 57.3.

В англоязычных учебниках есть понятие Rate Number (фиксированным угловым скоростям разворота присвоены порядковые номера).

Rate 1 означает разворот на 180( за минуту (3 градуса в секунду).

Rate 2 означает разворот на 360( за минуту (6 градусов в секунду).

Угловая скорость разворота = истинная скорость / радиус разворота.

Например: скорость 150 узлов (77 м/с), радиус 1480 м.

Угловая скорость равна 77 / 1480 = 0. 052 рад/с *  57.3 = 3 град/с (Rate 1)
· при постоянной истинной скорости увеличение угла крена уменьшает радиус разворота и увеличивает угловую скорость разворота.

· для поддержания постоянной угловой скорости разворота при увеличении скорости полёта требуется увеличивать угол крена.

· при развороте с постоянным креном увеличение скорости влечёт за собой увеличение радиуса и уменьшение угловой скорости разворота. 

Для сохранения постоянной угловой скорости разворота заданная величина крена зависит от истинной скорости полёта.

Радиус и угловая скорость разворота

Радиус и угловая скорость разворота зависят от двух переменных:

· угол крена ((). Увеличение крена уменьшает радиус и увеличивает угловую скорость, но требует увеличения перегрузки (угла атаки) для сохранения высоты полёта.

· истинная скорость (TAS). Уменьшение скорости уменьшает радиус и увеличивает угловую скорость разворота, при этом не требуется увеличение перегрузки для сохранения горизонтальности полёта (хотя требуется увеличение угла атаки).

Радиус разворота при заданном угле крена зависит от квадрата скорости:

r = V2 / g tg (
При постоянном крене увеличение скорости в два раза увеличивает радиус разворота в четыре раза.
Рассмотрим, как влияет удвоение скорости на угловую скорость разворота.

Угловая скорость = V / r,

при удвоении скорости угловая скорость = V(*2) / r (*4) = ½.

При постоянном крене увеличение скорости в два раза уменьшает угловую скорость  разворота в два раза.
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Самолёты с меньшей скоростью полёта требуют меньше места и времени для выполнения виража.

Выдерживание заданного крена и скорости на развороте обеспечивает получение заданного радиуса и угловой скорости разворота независимо от типа самолёта, его веса, положения центра тяжести и т.п.

Потребная перегрузка в горизонтальном развороте зависит только от угла крена.

На вышерасположенном графике можно определить радиус и угловую скорость разворота по скорости и крену и наоборот. Этот график верен для любого типа самолёта. В качестве примера показано, что при развороте с креном 20( на скорости 130 узлов радиус будет 4200 футов (1280 м; 0,69 NM) и угловая скорость 3( в секунду. Тот же разворот на скорости 260 узлов даёт радиус 16800 футов (5120 м; 2,76 NM) и угловую скорость 1,5( в секунду.

Перегрузка на развороте
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Во время выполнения разворота подъёмная сила должна быть увеличена, чтобы её вертикальная составляющая уравновешивала вес самолёта.

Потребная перегрузка ny = Y / G = 1 / cos (.

На нижерасположенном рисунке показана взаимосвязь угла крена и перегрузки в установившемся горизонтальном развороте.

Это отношение верно для любого самолёта.

Как видно из рисунка, перегрузка увеличивается с увеличением крена со всё более возрастающей скоростью.

Перегрузка в горизонтальном развороте зависит только от угла крена.

Постоянный крен – постоянная перегрузка.
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Предельный разворот по максимально допустимой перегрузке.

У каждого самолёта существует своя предельно допустимая перегрузка. У современных скоростных транспортных самолётов она равна 2,5. В горизонтальном развороте такая перегрузка соответствует крену 67(. Соответствующий радиус разворота будет определяться истинной скоростью самолёта. Полученный таким образом радиус разворота будет минимально достижимым для самолёта из условия не превышения ограничения по перегрузке.

Предельный разворот по максимально-допустимому углу атаки.

Если при развороте с постоянной скоростью увеличивать крен, то для обеспечения потребного увеличения подъёмной силы необходимо будет увеличивать угол атаки. Когда угол атаки достигнет критического значения, то дальнейшее уменьшение радиуса разворота за счёт увеличения крена станет невозможным. Поскольку скорость начала сваливания зависит от веса, то эта граница будет зависеть от текущего веса самолёта.

Предельный разворот по максимальной располагаемой тяге двигателей.

Увеличение подъёмной силы при развороте влечёт за собой потребное увеличение тяги двигателей (из-за роста индуктивного сопротивления). Чем больше крен, тем больше потребная тяга. При определённом угле крена потребная тяга станет равной максимально располагаемой тяге. Дальнейшее увеличение крена (и уменьшение радиуса разворота) будет невозможным (иначе произойдёт падение скорости). Граница предельного по тяге виража определяется располагаемым запасом тяги двигателей.

Минимальный радиус разворота

Если тяга двигателей не является ограничивающим фактором, то минимальный радиус разворота будет находиться на пересечении линий ограничения по предельной перегрузке и по сваливанию. Скорость в данной точке называется максимальной скоростью маневрирования (VA). Если скорость больше или равна VA, то нельзя использовать полные углы отклонения рулей и выводить самолёт на углы атаки близкие к критическим, поскольку при этом нагрузки на элементы конструкции могут превысить предельно допустимые значения.

Чем тяжелее самолёт, тем больше его минимальный радиус разворота.
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Координация разворота.

Разворот не координированный, если самолёт летит со скольжением. Вредный момент рыскания элеронов, крутящий и гироскопический моменты двигателя, асимметричная тяга двигателей, закрутка потока воздушным винтом – всё это даёт предпосылки к потере координации разворота. Индикатором скольжения для пилота является шарик указателя скольжения (уклономера), который устанавливается на приборной доске отдельно или входит составной частью в прибор, показывающий пространственное положение самолёта. Вообще говоря, шарик уклономера не реагирует на скольжение, а показывает боковую перегрузку nz. Но если самолет и тяга двигателей симметричны, то единственной причиной возникновения боковой перегрузки является скольжение, поэтому этот прибор и называют указателем скольжения.

На рисунке изображен прибор, помогающий выполнять координированные развороты (turn co-ordinator). Он включает в себя уровнемер и макет самолёта, который показывает угловую скорость разворота.
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Если макет самолёта расположен горизонтально – угловая скорость равна нулю, макет наклонился – появилась угловая скорость, если крыло самолётика показывает на индекс – угловая скорость 3( в секунду, что соответствует Rate 1.

Чтобы разворот был координированным, шарик уровнемера нужно удерживать в центре с помощью руля направления. Общее правило – шарик «боится» ноги. Т.е. если шарик ушёл влево – надо нажать на левую педаль.

Если элероны и руль направления отклоняются координировано, то шарик будет постоянно в центре и скольжение не возникнет.

[image: image49.png]



На рисунке изображены показания прибора при координированном правом развороте с угловой скоростью 3( в секунду.
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Здесь показан правый разворот с внутренним скольжением (на опущенное крыло) (slipping turn). Для устранения скольжения надо дать правую ногу. Уменьшение крена также будет способствовать уменьшению скольжения.
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Здесь показан правый разворот с внешним скольжением (на поднятое крыло) (skidding turn). Для устранения скольжения надо дать левую ногу. Увеличение крена также будет способствовать уменьшению скольжения.
Полёт с несимметричной тягой

Введение

При отказе двигателя на многодвигательном самолёте происходит падение тяги и увеличение лобового сопротивления со стороны отказавшего двигателя. При этом:

· уменьшается скорость

· опускается нос самолёта и

· (наиболее существенное проявление отказа) немедленно возникает разворачивающий момент в сторону отказавшего двигателя.
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На рисунке показаны силы и моменты, действующие на самолёт при отказе левого двигателя. Самолёт получает момент рыскания влево. Пилот противодействует развитию рысканья отклонением руля направления.

При отказе двигателя расположенного вдали от оси симметрии самолёта жизненно важно остановить развивающееся рыскание (скольжение).

Момент рысканья.

Момент рысканья создаётся суммой двух моментов: первый даёт сила тяги работающего двигателя умноженная на плечо от линии действия тяги до центра тяжести самолёта и второй – сила лобового сопротивления отказавшего двигателя, также помноженная на плечо до центра тяжести.

Величина момента определяется:

· тягой работающего двигателя (зависит от режима работы и высоты полёта)

· расстоянием от центра тяжести до линии действия тяги

· лобовым сопротивлением отказавшего двигателя.

Момент от руля направления, который балансирует момент рысканья от двигателей, определяется произведением боковой силы руля направления на расстояние между центром тяжести и центром давления на киле. В дальнейшем мы рассмотрим, что кроме момента от двигателей, момент от руля направления должен компенсировать также момент от скольжения. Сейчас же, на основе предварительного рассмотрения проблемы, можно сказать, что возможности пилота противостоять развороту из-за отказа двигателя определяются:

· располагаемым углом отклонения руля направления (влияет на боковую силу)

· центровкой самолёта (влияет на длину плеча боковой силы)

· приборной скоростью (влияет на боковую силу).

Рассмотрим ситуацию, когда руль направления отклонён полностью, самолёт имеет предельно заднюю центровку (минимальное плечо силы руля направления) и минимальную приборную скорость, при которой момент, создаваемый рулём направления, равен моменту рыскания от двигателей. Теперь, любое уменьшение скорости приведёт к неуправляемому рысканию самолёта в направлении отказавшего двигателя. Это, в свою очередь, приведёт к неуправляемому кренению на отказавший двигатель. Самолёт войдёт в нисходящую спираль, вывод из которой с использованием только управления самолётом невозможен. В данной ситуации, восстановить управляемость самолёта можно только путём уменьшения тяги работающего двигателя (если есть запас высоты, то можно увеличить скорость за счёт снижения).

Минимальная приборная скорость, при которой самолёт может быть сбалансирован при несимметричном отказе двигателя, называется минимальной эволютивной скоростью при отказе двигателя VMC (minimum control speed).

Критический двигатель

Одним из факторов, влияющих на величину разворачивающего момента при отказе двигателя, является длина плеча силы тяги работающего двигателя относительно центра тяжести самолёта.

Если самолёт оснащён винтовыми двигателями, то на длину плеча тяги влияет эффект асимметричного обтекания воздушного винта. Если при взгляде на винт сзади, он вращается по часовой стрелке, то на положительных углах атаки ось тяги винта смещается вправо. Это происходит из-за того, что нисходящие лопасти винта создают большую тягу, чем поднимающиеся (см. главу 16). В этом случае плечо силы тяги правого двигателя окажется больше, чем у левого (см. рисунок).
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При отказе левого двигателя, тяга работающего правого двигателя даст больший разворачивающий момент за счет большего плеча. Значит,  VMC с отказавшим левым двигателем будет больше, чем при отказе правого.

Критическим двигателем называется тот двигатель, при отказе которого возникает наибольший разворачивающий момент.  

На маленьких двухмоторных самолётах, чтобы не допустить появления критического двигателя, могут применяться двигатели с противоположным вращением винтов. На левом двигателе винт вращается по часовой, а на правом – против часовой стрелки. Этим достигается минимальное плечо тяги у обоих двигателей. На турбовинтовых самолётах типа King Air и больше винты вращаются в одну и ту же сторону. (Если все винты на многодвигательном самолёте вращаются в одну сторону, то их называют «co-rotating»). 

На четырех двигательных самолётах критическим является один из внешних двигателей.

Балансировка разворачивающих моментов и боковых сил.

Рисунок в начале данного раздела (стр. 41) показывает балансировку разворачивающего момента, но боковая сила руля направления осталась несбалансированной. Существует два способа её балансировки:

· с помощью боковой силы вызванной скольжением самолёта;

· с помощью боковой составляющей подъёмной силы при создании крена на работающий двигатель (предпочтительный метод).

Балансировка скольжением без крена: Отклонением руля направления создаётся скольжение на работающий двигатель, а элеронами самолёт удерживается от крена. Скольжение создаёт боковую силу на вертикальных поверхностях самолёта, противодействующую боковой силе руля направления.
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Создание чрезмерного угла скольжения может привести к срыву потока на киле.

При выполнении балансировки данным способом на приборе «turn co-ordinator» макет самолётика и шарик уклономера будут в центре.

[image: image55.png]e




При наличии асимметричной тяги на самолёте положение шарика уклономера не соответствует скольжению.

Данный метод балансировки боковой силы руля направления уменьшает возможности самолёта по набору высоты из-за повышенного лобового сопротивления самолёта. Поэтому его не рекомендуется использовать в таких критических ситуациях, как отказ двигателя на взлёте или уходе на второй круг. Его удобно использовать для первоначальной балансировки самолёта при отказе двигателя в крейсерском полёте.

Достоинством данного метода является привычное пилоту положение самолёта без крена, которое легко выдерживать визуально или по приборам.

Недостатки:

· при больших углах скольжения может произойти срыв потока на киле;

· уменьшается располагаемый градиент набора высоты из-за дополнительного лобового сопротивления.

Балансировка кренением на работающий двигатель: С точки зрения аэродинамики более эффективно сбалансировать боковую силу руля направления созданием небольшого крена на работающий двигатель. При этом боковая составляющая подъёмной силы будет противодействовать боковой силе руля направления, и самолёт будет двигаться прямолинейно без скольжения.
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Угол крена не должен превышать 5(, чтобы не допустить чрезмерного уменьшения вертикальной составляющей подъёмной силы.
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На приборе «turn co-ordinator» макет самолётика будет в центре, поскольку самолёт будет двигаться прямолинейно. А шарик уклономера отклонится от нейтрали примерно на половину своего диаметра, хотя самолёт будет лететь без скольжения.

Создание крена на работающий двигатель уменьшает потребное отклонение руля направления, поскольку моменту руля направления не будет противодействовать момент путевой устойчивости, как это происходит при балансировке без крена. Это создаёт запас хода руля на парирование возможных отклонений. Данный метод даёт минимальное лобовое сопротивление и обеспечивает наилучшие характеристики набора высоты.

Моменты крена и рысканья при несимметричной тяге.

Способность органов управления самолёта противодействовать моментам крена и рыскания определяют управляемость самолёта с несимметричной тягой.

Величина этих моментов определяется:

· тягой работающего двигателя и плечом тяги относительно центра тяжести. Тяга максимальна на малой скорости и максимальном режиме двигателя.

· высотой полёта. Тяга уменьшается с подъёмом на высоту и при увеличении температуры наружного воздуха. Наиболее критичен отказ двигателя на взлёте в холодный день с низинного аэродрома.

· лобовым сопротивлением неработающего двигателя и его винта. Лобовое сопротивление отказавшего двигателя всегда увеличивает разворачивающий момент. Для винтовых самолётов очень важно, в каком положении находится винт отказавшего двигателя. Если винт авторотирует – он создает большое сопротивление и крутящий момент. Если винт не вращается, то он создаёт меньше сопротивления и совсем не создаёт крутящий момент. Наименьшее сопротивление создаёт зафлюгированный винт, поскольку его лопасти сориентированы по потоку. Закрытие створок маслорадиатора также уменьшает сопротивление отказавшего двигателя.
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· влиянием косой обдувки винтов (“P” Factor). Если оба винта на самолёте вращаются по часовой стрелке (вид сзади), то вектор тяги правого двигателя будет иметь большее плечо и отказ левого двигателя создаст больший разворачивающий момент. Этого эффекта нет у реактивных самолётов, а также на самолётах у которых винты вращаются в разные стороны.

· центровкой самолёта. Положение центра тяжести влияет на длину плеча, на котором действует боковая сила руля направления. Это плечо минимально при предельно задней центровке, что уменьшает возможности руля направления противостоять разворачивающему моменту.

· крутящим моментом двигателя. Когда двигатель вращает пропеллер, то равный по величине момент стремится развернуть двигатель в противоположную сторону. При отказе двигателя на самолёте, у которого винты вращаются по часовой стрелке (вид сзади), этот момент будет стремиться накренить самолёт влево. Если откажет левый двигатель, то этот момент усилит кренение самолёта. На реактивных самолётах этот эффект отсутствует.
· разницей подъёмных сил полукрыльев из-за силовой обдувки винтом. Отказ двигателя приводит к прекращению силовой обдувки винтом полукрыла со стороны отказавшего двигателя. Это создаст разницу подъёмных сил полукрыльев и кренящий момент на отказавший двигатель. Этот эффект особенно заметен при выпущенной механизации крыла из-за более высокого первоначального СУ. На реактивных самолётах эффект отсутствует.
· кренящим моментом от скольжения. При балансировке отказа двигателя без крена скольжением на отказавший двигатель (стр.44), момент поперечной устойчивости будет способствовать удержанию самолёта от кренения на отказавший двигатель.
· весом самолёта. При полёте на заданной скорости, чем больше вес, тем больше потребный угол атаки. Чем больше угол атаки, тем больше эффект косого обтекания винтов (“P” Factor), и тем большая часть киля и руля направления будет обтекаться спутной струёй от фюзеляжа, что приведёт к уменьшению их эффективности.
· приборной скоростью самолёта. Эффективность органов управления самолета зависит от скоростного напора. Наиболее точно величину скоростного напора отражает индикаторная земная скорость (calibrated air speed; CAS). Индикаторная земная скорость - это приборная скорость с учётом аэродинамической и инструментальной поправок. При полёте на больших углах атаки восприятие полного и статического давления системой ПВД происходит с искажениями, поэтому требуется вводить поправки для более точного измерения скоростного напора. Чем больше приборная скорость, тем управление самолётом более эффективно и, соответственно, увеличивается располагаемый момент руля направления для балансировки разворачивающего момента при отказе двигателя. С уменьшением приборной скорости располагаемый момент руля направления уменьшается. Приборная скорость полёта является решающим фактором, определяющим управляемость самолёта с асимметрией тяги двигателей.
Минимальная эволютивная скорость полёта с отказавшим двигателем (minimum control speed)

Как было сказано выше, когда на многодвигательном самолёте возникает отказ двигателя, то множество факторов влияют на величины, как возникающего разворачивающего момента, так и располагаемого момента руля направления для его парирования. Также было показано, что существует минимальная приборная скорость (VMC), ниже которой пилот не состоянии сохранять путевое управление самолётом с отказавшим двигателем.

Авиационная администрация, занимающаяся сертификацией, в частности JAA, определяет условия, при которых определяется минимальная эволютивная скорость с отказавшим двигателем. Эти условия представляют собой «наихудший вариант», в который может попасть самолёт при его эксплуатации. Также в них учитывается старение самолёта и средняя скорость реакции пилота.

Так как управляемость самолёта существенно зависит от его конфигурации, то определяются три различные минимальные эволютивные скорости:

· минимальная эволютивная скорость при отказе двигателя во взлётной конфигурации VMCA (minimum control speed – airborne);

· минимальная эволютивная скорость при отказе двигателя на земле VMCG (minimum control speed – on the ground);

· минимальная эволютивная скорость при отказе двигателя в посадочной конфигурации VMCL (minimum control speed – in the landing configuration);

VMCA – это индикаторная земная скорость, на которой, при неожиданном отказе критического двигателя, возможно сохранить управляемость самолёта с отказавшим двигателем, и выдерживать прямолинейный полёт с креном на работающий двигатель не более 5(.

Восстановление балансировки после отказа должно происходить без создания опасного пространственного положения с изменением курса самолёта не более чем на 20( и  не должно требовать от пилота особых навыков.
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Не допускается, чтобы VMCA оказалась больше 1.13 VSR (расчётная скорость сваливания, см. часть 1 стр. 55).

Условия определения VMCA:

· двигатель работает на максимальной располагаемой тяге (мощности);

· самолёт стриммирован для взлёта;

· наиболее неблагоприятная центровка;

· максимальный взлётный вес для аэродрома на уровне моря;

· наиболее неблагоприятный угол выпуска закрылков во взлётной конфигурации;

· шасси убрано;

· самолёт в воздухе, эффект воздушной подушки отсутствует;

· винт отказавшего двигателя авторотирует или, при наличии автомата флюгирования, зафлюгирован.

При этом потребные усилия на педалях не должны превышать 150 lb (68 кг) и не должна требоваться уборка режима работающих двигателей.

Каких либо требований по набору высоты не выставляется. Требуется только сохранение направления движения самолёта.

Факторы, влияющие на VMCA.

Угол крена: Создание крена на работающий двигатель уменьшает потребное отклонение руля направления и позволяет уменьшить VMCA. Максимальный крен ограничен значением 5(, потому что при большем крене начинает существенно уменьшаться вертикальная составляющая подъёмной силы. Это влечёт за собой потребное увеличение угла атаки, приводящее к росту индуктивного сопротивления.

Центровка: Поскольку самолёт вращается относительно центра тяжести, то положение центра тяжести влияет на длину плеча боковой силы руля направления и, таким образом, на способность киля и руля направления обеспечивать путевую устойчивость и управляемость. Наиболее неблагоприятные условия возникают при предельно задней центровке. Если при этом выполняются сертификационные требования, то при всех остальных центровках возможности по сохранению путевого управления самолёта будут не хуже.

Эффективность элеронов: На малых скоростях, скоростной напор мал, что уменьшает эффективность всех органов управления самолётом. Для балансировки самолёта требуется отклонить элероны для создания момента, противодействующего кренению на отказавший двигатель. При полёте на малой скорости потребный угол отклонения элеронов увеличивается. Опущенный элерон со стороны отказавшего двигателя усиливает разворачивающий момент за счёт увеличения индуктивного сопротивления. Если полёт выполняется на углах атаки близких к сваливанию, то элерон, опущенный на большой угол, может спровоцировать срыв потока с крыла. Это приведёт к неуправляемому кренению на отказавший двигатель. Величина скорости VMCA должна предотвратить такое развитие событий.

Угол выпуска закрылков: Положение закрылков влияет на аэродинамическое качество самолёта, балансировочный момент тангажа и скорость сваливания. Выпуск закрылков уменьшает располагаемый градиент набора высоты и уменьшает скорость сваливания, но напрямую не влияет на VMCA. Если крыло самолёта обтекается струёй от винтов, то выпуск закрылков увеличит разницу подъёмных сил полукрыльев при пропадании обдувки от одного из винтов. Это приведёт к увеличению потребного угла отклонения элеронов и увеличит VMCA.

Шасси: Выпущенные шасси увеличивают лобовое сопротивление и уменьшают располагаемый градиент набора высоты. Увеличение боковой поверхности самолёта впереди центра тяжести немного уменьшает путевую устойчивость, поскольку при скольжении боковая сила от шасси будет противодействовать боковой силе на киле. Таким образом, выпуск шасси немного повышает VMCA.

Высота и температура: VMCA напрямую зависит от тяги работающего двигателя. При увеличении высоты полёта и/или температуры воздуха тяга двигателя уменьшается (если в программе регулирования двигателя не заложено постоянство тяги). Поэтому с ростом высоты и/или температуры VMCA уменьшается.

Отношение между VS и VMCA: Приборная скорость сваливания практически не меняется с увеличением высоты, что представлено на рисунке вертикальной линией. (В главе 7 мы рассматривали, что скорость сваливания увеличивается на больших высотах из-за проявления сжимаемости, но в данном случае речь идёт о небольших высотах). 
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Обычно на высоте 3000 футов (около 1000 метров) значения VS и VMCA совпадают. Поэтому выше этой высоты скорость сваливания бывает больше эволютивной скорости с отказавшим двигателем. То есть, если терять скорость с одним работающим на полную мощность  двигателем, то сваливание самолёта наступит раньше потери путевой управляемости.

VMCG – это индикаторная земная скорость во время разбега, на которой, при неожиданном отказе критического двигателя, можно продолжить управление самолётом используя только аэродинамические органы управления для безопасного продолжения взлёта (не используя управление передней стойкой или дифференциальное торможение колёс). При этом усилия на педалях не должны превышать 150 фунтов (68.1 кг), поперечное управление используется только для сохранения нулевого угла крена и траектория самолёта, после отказа до восстановления направления движения, сместилась в сторону не более чем на 30 футов (9,14 метра).
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Условия определения VMCG:

· двигатель работает на максимальной располагаемой тяге (мощности);

· самолёт стриммирован для взлёта;

· наиболее неблагоприятная центровка;

· максимальный взлётный вес для аэродрома на уровне моря;

Факторы, влияющие на VMCG.
Высота и температура: VMCG напрямую зависит от тяги работающего двигателя. При увеличении высоты полёта и/или температуры воздуха тяга двигателя уменьшается (если в программе регулирования двигателя не заложено постоянство тяги). Поэтому с ростом высоты и/или температуры VMCG уменьшается.
Управление носовой стойкой шасси: Управление носовой стойкой сконструировано для руления – выполнения поворотов на большой угол на небольшой скорости. При выполнении взлёта с мокрой или скользкой ВПП на скорости 70 – 90 узлов (в зависимости от давления в пневматиках и глубины воды/слякоти) на колёсах передней стойки начинается аквапланирование. При этом управление передней стойкой теряет эффективность (колёса поворачиваются, не создавая боковой силы).

 VMCG определяется при лётных испытаниях, обычно на сухих ВПП. Если при этом не выключить управление передней стойкой, то полученная скорость VMCG окажется намного ниже. При взлёте с мокрой ВПП, при отказе двигателя на этой же скорости, управление передней стойкой уже не сможет помочь пилоту, и самолёт сойдёт с ВПП. Поэтому правилами сертификации, при определении VMCG, предписано удерживать самолёт от разворота только аэродинамическими средствами.

Плечо руля направления: Когда самолёт находится на земле, он вращается относительно точек опоры основных шасси, которые находятся позади центра тяжести. Поэтому плечо руля направления короче, чем когда самолёт находится в воздухе. У большинства самолётов VMCG больше, чем VMCA.

VMCL - это индикаторная земная скорость, на которой, в посадочной конфигурации, при неожиданном отказе критического двигателя можно сбалансировать самолёт в прямолинейном полёте с креном не более, чем 5( на работающий двигатель.

Условия определения VMCL:

· двигатель работает на максимальной располагаемой тяге (мощности);

· самолёт стриммирован для посадки со всеми работающими двигателями;

· наиболее неблагоприятная центровка;

· наиболее неблагоприятный вес;

· наиболее неблагоприятная посадочная конфигурация;

· для винтового самолёта, пропеллер отказавшего двигателя находится в положении, которое он занимает без вмешательства лётчика.

При этом:

· потребные усилия на педалях не должны превышать 150 lb (68 кг);

· самолёт не демонстрирует каких  либо опасных особенностей поведения, требующих особых навыков, настороженности или чрезмерной силы от пилотов;

· поперечное управление самолётом должно обеспечить создание крена 20( на работающий двигатель не более чем за 5 секунд.
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Факторы, влияющие на VMCL.

Эффективность элеронов: На малых скоростях, скоростной напор мал, что уменьшает эффективность всех органов управления самолётом. Для балансировки самолёта требуется отклонить элероны для создания момента, противодействующего кренению на отказавший двигатель. При полёте на малой скорости потребный угол отклонения элеронов увеличивается. Опущенный элерон со стороны отказавшего двигателя усиливает разворачивающий момент за счёт увеличения индуктивного сопротивления. Если полёт выполняется на углах атаки близких к сваливанию, то элерон, опущенный на большой угол, может спровоцировать срыв потока с крыла. Достаточная эффективность элеронов очень важна при рассмотрении VMCL, поскольку требования к этой скорости включают в себя не только путевую, но и поперечную управляемость.

Краткие выводы по минимальным эволютивным скоростям с отказавшим двигателем.

JAR 25.149 устанавливает критерии, используемые для определения минимальных эволютивных скоростей при сертификации новых самолётов. Полученные скорости затем включаются в руководство по лётной эксплуатации самолёта.

Из рассмотрения эволютивных скоростей можно сделать следующие выводы:

· при определении VMCG не используется управление колёсами передней стойки. Поскольку в противном случае VMCG получилась бы значительно меньше, и при взлёте со скользкой ВПП самолёт невозможно было бы удержать на полосе на скорости большей, чем полученная VMCG.

· VMCL в отличие от остальных эволютивных скоростей, включает в себя требования не только к путевому, но и к поперечному каналу управления самолётом.

· тяга двигателя зависит от плотности воздуха, поэтому она уменьшается с ростом высоты и/или температуры. Разворачивающий момент от несимметричной тяги уменьшается с ростом высоты и/или температуры, поэтому управление самолётом сохраняется на меньших скоростях. Таким образом, минимальные эволютивные скорости при отказе двигателя уменьшаются с ростом высоты и\или температуры.

Лётно-технические характеристики самолёта с отказавшим двигателем.

Способность самолёта набирать высоту зависит от избытка тяги двигателей над лобовым сопротивлением. Когда на двух двигательном самолёте отказывает один двигатель, то общая тяга уменьшается на 50%, но избыток тяги (тяга минус лобовое сопротивление) уменьшается значительно больше. Поэтому, возможность самолёта набирать высоту уменьшается вплоть до 80%.

Угол набора высоты на одном двигателе.
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Угол набора высоты определяется избытком тяги. Максимальный угол набора высоты достигается на такой скорости, когда реализуется максимальный избыток тяги. Поскольку тяга уменьшается при увеличении скорости, а лобовое сопротивление увеличивается при уменьшении или увеличении скорости относительно наивыгоднейшей скорости VIMD (indicated minimum drag), то скорость наибольшего избытка тяги будет меньше наивыгоднейшей скорости. Скорость максимального угла наклона траектории на всех работающих двигателях VX и при отказе двигателя эта скорость будет VXSE (single engine).

Вертикальная скорость набора высоты на одном двигателе.

Вертикальная скорость набора высоты определяется избытком мощности. Мощность это скорость выполнения работы, а работа это сила, умноженная на дистанцию, пройденную в направлении действия силы. Таким образом, располагаемая/потребная мощность это тяга/лобовое сопротивление умноженная на истинную скорость (TAS). Хотя тяга уменьшается при увеличении скорости, но произведение тяги на скорость (располагаемая мощность) на первоначальном участке возрастает (см. рисунок). Поэтому скорость соответствующая максимальному избытку мощности больше наивыгоднейшей (VIMD). 
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Скорость соответствующая максимальной вертикальной скорости при всех работающих двигателях обозначается VY и при одном отказавшем двигателе VYSE (single engine).

Скорости VY и VYSE больше, чем VX и VXSE, и обеспечивают больший запас до сваливания и минимальной эволютивной скорости VMCA. В большинстве случаев целесообразно использовать скорости VY и VYSE. На маленьких двухмоторных самолётах скорость VYSE обозначается на индикаторе приборной скорости голубой радиальной чертой и называется «blue line speed».
Выводы

При заданных высоте, скорости и режиме работы двигателя, избыток тяги зависит от лобового сопротивления, которое в свою очередь зависит от конфигурации самолёта, веса и необходимости выполнять разворот. Отклонение рулевых поверхностей для балансировки несимметричной тяги повышает лобовое сопротивление самолёта. Поэтому очень важно при отказе двигателя, особенно на взлёте или уходе на второй круг, принять меры к уменьшению лобового сопротивления и не выполнять без необходимости развороты до набора безопасной высоты.

Лобовое сопротивление может быть уменьшено путём флюгирования винта на отказавшем двигателе, уборкой шасси, постепенной уборкой закрылков, закрытием створки маслорадиатора отказавшего двигателя и созданием крена 5( на работающий двигатель. Выдерживание скорости VYSE «blue line speed» при максимальном продолжительном режиме работающего двигателя обеспечит получение максимальной скорости набора высоты и оптимальное управление самолётом.

Глава 13 Полёт на больших числах М

Введение

Во время предыдущего изучения аэродинамики малых скоростей воздух считался несжимаемым, то есть считалось, что его плотность не изменяется при изменении давления.

На любой скорости происходит изменение плотности воздуха из-за сжимаемости, но на малых скоростях эти изменения очень малы и могут не учитываться. Но при большой скорости полёта изменения плотности воздуха становятся значительными.

Когда самолёт движется через воздух, он генерирует бесконечно малые возмущения или волны давления, которые распространяются во все стороны. Аэродинамику больших скоростей интересуют волны, которые распространяются вперёд. Они «сигнализируют» о приближении самолёта, заставляют воздух изменить направление движения (скос потока вверх) (см. часть 1 стр.16) и делят поток для прохода самолёта.

Скорость звука

Аэродинамика больших скоростей рассматривает скорость распространения в воздухе бесконечно малых возмущений давления (волн давления). Волны давления распространяются от источника возмущения путём передачи энергии между молекулами воздуха. Поскольку скорость движения молекул зависит от температуры, то и скорость распространения волн давления зависит только от температуры воздуха. Чем меньше температура, тем меньше скорость. Звуковые волны являются волнами давления, поэтому скорость распространения волн давления (слышимых или нет) называют скоростью звука.

Скорость звука в воздухе при температуре 15(С равна 340 м/с (661 узел, 1224 км/час).

                                                                                  ____

Можно показать, что скорость звука равна a = ( (RT,

где ( – показатель адиабаты (для воздуха k = 1,4),

      R – индивидуальная газовая постоянная для сухого воздуха= 287 Дж/(кг К),

      T – абсолютная температура (в градусах Кельвина).

Поскольку первые две величины являются константами, то скорость звука пропорциональна квадратному корню из абсолютной температуры. Например: при температуре 15(С (288(К)

        ___________

a = (1,4*287*288 = 340 м/с

Число М

Когда скорость самолёта увеличивается, расстояние между ним и зоной влияния волн давления уменьшается. Самолёт начинает нагонять волны давления и воздуху остаётся всё меньше времени, чтобы дать проход самолёту. Угол скоса потока вверх становится всё меньше. По мере роста скорости происходит изменение картины обтекания и зоны распределения давления вокруг самолёта. В конечном счёте изменяются подъёмная сила и лобовое сопротивление, манёвренные свойства, характеристики устойчивости и управляемости.

Все эти изменения происходят из-за сжимаемости воздуха, когда плотность воздуха меняется в процессе обтекания самолёта.

Для пилота очень важно знать степень изменения характеристик самолёта из-за эффекта «сжимаемости», насколько текущая скорость самолёта близка к границе критических явлений. Критерием проявления сжимаемости является отношение истинной скорости полёта к местной скорости звука. Это отношение называется числом М.

M = V / a
Данная формула позволяет легко понять несколько важных взаимосвязей.

Изменение числа М при наборе высоты на постоянной приборной скорости.

Как известно, с ростом высоты температура воздуха понижается, следовательно, уменьшается и скорость звука.

Также известно, что если набирать высоту на постоянной приборной скорости, то истинная скорость будет увеличиваться.

Таким образом, при наборе высоты на постоянной приборной скорости число М будет расти. Поскольку (V) будет расти и (a) будет уменьшаться.

С физической точки зрения: расстояние между самолётом и зоной влияния волн давления, распространяющихся вперёд, будет уменьшаться. Это приведёт к изменению картины обтекания и распределения давления вокруг самолёта.

[image: image65.png]50
BLicOTa B
ThiCA|aX
dhyTos
w0
cTpatockepa
Tponocdhepa
2
| crangapTHas atmocdepa
2
0. CKOPOCTH 3BYKA
. \

400 5o 00 0
CKOPOCTL 3BYKA B Yanax




В международной стандартной атмосфере принято, что температура на уровне моря равна +15(С и равномерно понижается до –56,5(С к высоте 11 км (36,089 футов). Выше располагается стратосфера, где температура остаётся постоянной. Соответственно скорость звука понижается до высоты тропопаузы и далее остаётся постоянной.

В главе 14 будут описаны максимально допустимые скорость (VMO) и число М (MMO). Поскольку при наборе высоты на постоянной приборной скорости число М растёт, то при этом существует вероятность превышения максимально допустимого числа М (MMO). Чтобы этого не допустить на определённой высоте следует сменить программу набора с выдерживания приборной скорости на выдерживание заданного числа М.

Высота смены программы набора зависит от температуры наружного воздуха. Чем ниже температура, тем ниже высота перехода на пилотирование по числу М.

Изменения истинной скорости при изменении высоты на постоянном числе М.

Если M = V / a , то истинная скорость V = M ( a
При полёте на постоянном числе М:

· при уменьшении высоты полёта температура будет расти, местная скорость звука будет расти, а значит, и истинная скорость тоже будет увеличиваться. Приборная скорость будет расти ещё быстрее, поскольку будет возрастать плотность воздуха.

· при увеличении высоты будет происходить обратный процесс, и истинная скорость будет уменьшаться (до высоты тропопаузы, а затем будет оставаться постоянной).

Если в процессе набора высоты выдерживать постоянную истинную скорость, то число М будет возрастать вплоть до тропопаузы, а затем будет оставаться постоянным.

Влияние температуры на число М в горизонтальном полёте с постоянной приборной скоростью.

Самолёт обычно пилотируется по приборной скорости. Взаимосвязь числа М и приборной скорости может быть выражена следующей формулой. 

                            ____

M = IAS / (661 ( P / P0)

где IAS – приборная скорость в узлах;

661 – скорость звука на уровне моря в узлах (стандартная атмосфера)

P – давление на высоте полёта

P0 – давление на уровне моря

Данная формула показывает, что в горизонтальном полёте (давление не меняется), число М не зависит от температуры воздуха, а прямо пропорционально приборной скорости полёта.

Это происходит потому, что истинная скорость в горизонтальном полёте на постоянной приборной скорости изменяется пропорционально квадратному корню из температуры.

                     __

TAS ( IAS ( T (при постоянном давлении).

То есть скорость звука и истинная скорость изменяются одинаково.

Классификация потока воздуха по числу М.
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MFS (free stream) – число М невозмущенного потока. (Фактическое число М самолёта, движущегося в воздухе). Это значение пилот видит на индикаторе числа М.

ML (local) – местное число М. При обтекании самолёта возникают зоны, где поток разгоняется и тормозится.

В зависимости от местного числа М течение в пограничном слое может быть:

· дозвуковым       ML ( 1.0

· звуковым           ML = 1.0

· сверхзвуковым  ML ( 1.0

Распространение волн давления

На рисунке изображены четыре наброска, которые иллюстрируют распространение волн слабого возмущения (звуковых) перед телом, движущемся с различными числами М, и как ведёт себя поток по мере приближения к телу. Волны давления распространяются от тела непрерывно, но для большей ясности изображена только одна волна.

По мере того как увеличивается число М движущегося объекта, он становится всё ближе к «передней кромке» звуковой волны и воздух получает всё меньше и меньше предупреждения о приближении объекта. Всё меньшее число частиц воздуха успевают отклониться от набегающего тела. Воздух начинает скапливаться перед объектом, плотность воздуха увеличивается.
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Когда скорость объекта достигает местной скорости звука (набросок d), волна давления уже не состоянии предупреждать частицы воздуха о приближении объекта. Поэтому частицы невозмущённого потока, не получив никакого первоначального импульса от волны давления, сразу сталкиваются с частицами воздуха, скопившимися непосредственно у передней кромки тела. В результате этого столкновения резко возрастает давление и плотность воздуха.

При дальнейшем увеличении числа М давление и плотность воздуха перед объектом продолжает увеличиваться. Зона сжатого воздуха простирается на некоторое расстояние перед объектом. Величина этой зоны зависит от скорости, размера объекта и температуры воздуха.

В потоке непосредственно перед этой зоной находятся частицы воздуха совершенно невозмущённые приближающимся объектом, затем они испытывают резкое изменение в скорости, давлении, температуре и плотности. Граница между невозмущённым и сжатым воздухом называется «ударная волна» или «скачок уплотнения». Стилизованно ударная волна изображена на следующем рисунке.
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В сверхзвуковом потоке не существует скоса потока перед крылом, и после крыла.

Прямой скачок уплотнения.

Прямой или нормальный (normal означает перпендикулярный к потоку воздуха) скачёк уплотнения может образоваться возле поверхности самолёта при полёте на дозвуковой скорости.

Как было рассмотрено ранее, воздух разгоняется над крылом и может достигнуть сверхзвуковой скорости. В этом случае, при последующем торможении на границе между сверхзвуковой и дозвуковой зоной обтекания возникнет прямой скачёк уплотнения. Таким образом, проявление сжимаемости воздуха оказывает влияние на самолёт ещё до достижения числа М = 1.
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Критическое число М

Крыло создаёт подъёмную силу за счёт разгона воздуха над верхней поверхностью. На небольших углах атаки наибольшая местная скорость воздуха достигается в районе наибольшей толщины профиля крыла. Например, при горизонтальном полёте на числе М = 0,84, местное число М потока над крылом может достигать М = 1,05. При увеличении угла атаки местные скорости потока будут ещё больше, и сверхзвуковая зона будет смещаться вперёд.

Число М невозмущённого потока, при котором местная скорость обтекания тела впервые достигает скорости звука, называется критическим числом М (MCRIT).

Другими словами: критическое число М это наибольшая скорость, при которой в окрестности самолёта нет ни одной сверхзвуковой зоны течения воздуха.

Увеличение относительной толщины профиля крыла и увеличение угла атаки приводят к большему ускорению воздуха над верхней поверхностью крыла, поэтому критическое число М меньше у крыла с большей относительной толщиной профиля и/или на большем угле атаки.
Увеличение скорости выше М крит.
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Когда число М становится больше, чем М критическое, над верхней поверхностью крыла возникает небольшая зона сверхзвукового потока, заканчивающаяся прямым скачком уплотнения.

При дальнейшем увеличении скорости зона сверхзвукового течения увеличивается, и скачок уплотнения смещается в сторону задней кромки. То же самое начинает происходить и на нижней поверхности крыла. Но за счет меньшей выпуклости нижней поверхности воздух разгоняется медленнее, и сверхзвуковая зона появляется на большем числе М.

Когда число М достигает 1.0 течение над верхней и под нижней поверхностью крыла становится полностью сверхзвуковым. Верхний и нижний скачки уплотнения достигают задней кромки крыла.

Когда число М немного превысит 1.0, перед передней кромкой крыла формируется новый головной скачок уплотнения, описанный двумя страницами ранее.

Головной скачок первоначально отсоединён от передней кромки зоной сжатого воздуха, но по мере увеличения числа М он приближается к передней кромке. На острых передних кромках головной скачок присоединяется к передней кромке. Чем острее кромка, тем на меньшем числе М головной скачок  присоединится к кромке.

На М крит нет скачков уплотнения, поскольку нет зоны сверхзвукового течения.

Скачки уплотнения первоначально формируются в задней части зоны сверхзвукового течения.

Распределение давления по профилю на трансзвуковых числах М

На нижерасположенных рисунках показано развитие скачков уплотнения возле поверхности крыла на небольшом постоянном угле атаки по мере увеличения числа М от 0.75 (М крит) до 1.4.

Жирной голубой линией показано давление на верхней поверхности крыла, а тонкой штриховой – на нижней поверхности. Чем ниже давление, тем выше нарисована линия. Разница между сплошной и прерывистой линиями показывает перепад давления между нижней и верхней поверхностью; если прерывистая линия оказывается выше сплошной, значит, на данном участке создаётся отрицательная подъёмная сила. Создаваемая подъёмная сила соответствует площади, очерченной этими линиями, а центр давления – геометрическому центру полученной фигуры.

В процессе изменения скорости в трансзвуковом диапазоне распределение давления по профилю постоянно видоизменяется.
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М 0.75 обтекание дозвуковое. Отделение пограничного слоя происходит возле задней кромки. Задняя треть профиля практически не образует подъёмной силы. Центр давления находится впереди. Су довольно высок и стабильно увеличивается. Сх начинает увеличиваться.
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М 0.81 На верхней поверхности крыла образуется скачок уплотнения. Обратите внимание на резкое увеличение давления (сплошная линия резко уходит вниз) вызванное падением скорости потока на скачке уплотнения. Центр давления начинает немного смещаться назад. Су достигает своего максимума, но Сх резко возрастает.
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М 0.89 Картина распределения давления показывает причину резкого уменьшения коэффициента подъёмной силы: задняя часть профиля создаёт отрицательную подъёмную силу, потому что разрежение на верхней поверхности крыла разрушено скачком уплотнения, в то время как на нижней поверхности скачок располагается значительно ближе к задней кромке. В передней же части профиля разрежение сверху и снизу крыла мало отличаются. Центр давления снова смещается вперёд. Сх продолжает быстро нарастать.
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М 0.98 Верхний и нижний скачки уплотнения переместились на заднюю кромку и уже не портят обтекание профиля. Практически вся поверхность обтекается со сверхзвуковой скоростью. Центр давления снова сместился назад. Поскольку нет скачка уплотнения над верхней поверхностью, то коэффициент подъёмной силы увеличился. Сх достигает своего максимума.
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М 1.4 Профиль прошёл трансзвуковой диапазон. Появился головной скачок уплотнения. Коэффициент подъёмной силы падает снова потому что давление на обоих поверхностях становится почти одинаковым. Впервые после превышения М критического коэффициент лобового сопротивления существенно уменьшился.

С точки зрения физики, рост, а затем падение коэффициента лобового сопротивления можно объяснить так: при появлении и дальнейшем развитии сверхзвуковых зон возле профиля максимум разрежения смещается от передней кромки на центральную сужающуюся часть профиля. То есть разрежение воздуха теперь не подсасывает профиль вперёд (подсасывающая сила), а тянет его назад. Когда же профиль полностью находится в сверхзвуковом обтекании, то скачки уплотнения ограничивают зону влияния профиля на окружающий воздух, и чем больше число М, чем эта зона становится всё меньше, соответственно уменьшается Сх (как впрочем, и Су).

Свойства прямого скачка уплотнения
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Когда поток воздуха проходит через прямой скачок уплотнения, то направление движения частиц воздуха не изменяется. При этом параметры потока претерпевают следующие изменения:

· поток тормозится до дозвуковой скорости, причем величина числа М после скачка приблизительно равна обратной величине от числа М перед скачком. Например, перед скачком М = 1.25, значит за скачком М ( 1 / 1.25 = 0.8 (Чем больше число М, тем сильнее оно уменьшается);

· увеличивается статическое давление;

· увеличивается температура;

· увеличивается плотность;

· энергия потока (сумма статического давления и скоростного напора) существенно уменьшается.

Минимальная потеря энергии на прямом скачке уплотнения будет при минимальном числе М сверхзвукового потока.
Косой скачок уплотнения
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Воздух в зоне «А» движется со сверхзвуковой скоростью и не получает от приближающегося объекта никаких импульсов. 

Воздух в зоне «В» сжат и имеет дозвуковую скорость. Он стремится обойти объект и слиться с окружающим потоком.

Проходя через скачок уплотнения воздух из зоны «А» резко тормозится с увеличением давления, плотности и температуры. Центральная часть головной волны, расположенная перпендикулярно траектории движения воздуха, является прямым скачком уплотнения.

При удалении от центра головной волны угол наклона «поверхности» скачка начинает уменьшаться, пока не достигнет угла наклона «линии Маха», определяемой числом М объекта. sin ( = 1 / M.

Частицы воздуха, проходя через косой скачок уплотнения, меняют направление движения.

На косом скачке уплотнения, расположенном возле центра головной волны, также происходит интенсивное торможение потока, но скорость воздуха может остаться сверхзвуковой (обязательно дозвуковой будет составляющая скорости потока, перпендикулярная фронту ударной волны).

Черная пунктирная линия на вышерасположенном рисунке очерчивает зону дозвукового течения позади головного скачка уплотнения.
Частицы воздуха, пройдя через скачок уплотнения в зоне «С», теряют скорость, но по-прежнему движутся со сверхзвуковой скоростью. В данной зоне скачок является слабым косым скачком уплотнения. Он становится всё слабее, пока совсем не исчезает. Далее находится зона, на которую пролетающее тело не оказывает никакого влияния. Распространение слабых волн давления ограничивается «линией Маха».

Выводы по скачкам уплотнения

· Торможение со сверхзвуковой скорости до дозвуковой всегда происходит резко и сопровождается повышением давления, температуры и плотности. На прямом скачке уплотнения воздух всегда тормозится до скорости ниже скорости звука.

· Пройдя через косой скачок уплотнения, поток может сохранить сверхзвуковую скорость, но нормальная (перпендикулярная скачку уплотнения) составляющая скорости потока обязательно будет меньше скорости звука. На косом скачке уплотнения частицы воздуха меняют направление движения.

Влияние скачков уплотнения на полёт самолёта

Формирование и развитие скачков уплотнения на крыле оказывает влияние на подъёмную силу, лобовое сопротивление, устойчивость и управляемость самолёта.

Резкое повышение давления за скачком приводит к утолщению пограничного слоя и часто к его срыву. Это явление приводит к увеличению турбулентного следа за крылом и также влияет на изменение вышеперечисленных характеристик крыла и самолёта.

Влияние скачков уплотнения на подъёмную силу

На малых дозвуковых скоростях Су на постоянном угле атаки практически не меняется. Однако в трансзвуковом и сверхзвуковом диапазоне он будет меняться.

На больших дозвуковых скоростях Су возрастает. Это является результатом изменения формы струек воздуха, обтекающих переднюю кромку.

На малых скоростях искривление струек происходит на большом удалении от крыла (зона разрежения над передней кромкой простирается вперёд и увлекает воздух вверх).

С увеличением скорости частицы воздуха получают предупреждение о приближении объекта на меньшем удалении. Это приводит к большему ускорению воздуха и большему падению давления в районе передней кромки.

В  главе 7 рассмотрено, что по этой причине увеличивается скорость сваливания на больших высотах.
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На М ( М крит на верхней поверхности формируется скачок уплотнения. За ним возникает зона повышенного давления, уменьшающая подъёмную силу (на рисунке, на М ( 0.81). Кроме этого, за скачком может возникать срыв пограничного слоя, также уменьшая подъёмную силу крыла.
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Этот срыв называется волновым (shock stall). Степень развития волнового срыва зависит от формы и профиля крыла. Крыло, не предназначенное для полёта на больших числах М, может энергично терять подъёмную силу на М ( М крит. Но на крыльях имеющих суперкритический профиль, стреловидность, меньшую относительную толщину и кривизну Су в трансзвуковом диапазоне меняется гораздо меньше.

Сорванный пограничный слой, попадая на оперение самолёта, может вызывать тряску (скоростная тряска) или даже разрушение конструкции самолёта.

Крейсерская скорость большинства современных транспортных самолётов находится в начале трансзвукового диапазона, поэтому над крылом присутствует небольшой скачок уплотнения.

Влияние скачка уплотнения на Cy = f(() и Cy max
При увеличении числа М от 0.4 до ( 0.8 на постоянном угле атаки происходит увеличение Су, что приводит к увеличению наклона кривой Cy = f(().
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Тем не менее, из-за более раннего срыва потока, вызванного скачком уплотнения, Су max и угол атаки сваливания уменьшаются.
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Влияние скачка уплотнения на лобовое сопротивление

Формирование скачков уплотнения возле поверхностей самолёта приводит к более энергичному росту лобового сопротивления. Эта дополнительная прибавка сопротивления называется волновым сопротивлением. Физическая природа волнового сопротивления обусловлена переходом части механической энергии потока воздуха в тепловую энергию на скачке уплотнения и возможном последующем отделении пограничного слоя.

Потеря механической энергии на скачке уплотнения: Ударные изменения параметров потока воздуха, походящего через скачок уплотнения, приводят к повышению тепловой энергии (температуры) потока. На это тратится часть механической энергии (потенциальная и кинетическая энергии вместе) потока. На движение самолёта данная потеря части механической энергии сказывается, как дополнительное сопротивление. Чем угол наклона скачка больше (более косой скачок), тем изменения параметров потока на нём становятся менее энергичными, но при этом скачок имеет большую протяжённость в пространстве и влияет на большую массу окружающего самолёт воздуха. Таким образом, чем больше число М полёта, тем больше волновое сопротивление, обусловленное потерей механической энергии.
Дополнительное сопротивление, обусловленное отделением пограничного слоя: На поверхности самолёта в зоне за скачком уплотнения давление выше, чем перед скачком. Этот перепад давлений может привести к появлению обратного тока воздуха в пограничном слое. Это в свою очередь приводит к набуханию и отделению пограничного слоя от поверхности самолёта. На турбуленцию потока, вызванную данным явлением, уходит часть механической энергии самолёта. Данная потеря энергии представляет собой дополнительное лобовое сопротивление.
В трансзвуковом диапазоне по мере увеличения числа М скачок уплотнения передвигается по крылу к хвостовой кромке крыла. Благодаря этому зона срыва пограничного слоя уменьшается и это приводит к уменьшению коэффициента лобового сопротивления.
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На рисунке показано изменение Сх по числу М на постоянном угле атаки. Возрастание и последующее уменьшение Сх в диапазоне М 0.89 ÷ 1.2 вызвано следующими явлениями: 

- потеря механической энергии на хвостовом скачке уплотнения;
- отделение пограничного слоя;

- формирование носового скачка уплотнения на М > 1.0.

Влияние скачков уплотнения на поляру самолёта.
Поляра самолёта, неизменная на малых скоростях, начинает меняться на скоростях, когда эффект сжимаемости воздуха становится значительным.
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На рисунке показано, как меняется поляра при увеличении числа М. Угол наклона касательной из начала координат к графику поляры определяет максимальное аэродинамическое качество самолёта. При увеличении числа М в трансзвуковом диапазоне аэродинамическое качество уменьшается.
Влияние скачков уплотнения на положение центра давления.
Центр давления на профиле крыла определяется распределением давления воздушного потока вокруг него. Как было показано выше, в трансзвуковом диапазоне распределение давления по профилю изменяется. На числе М > МКРИТ на верхней поверхности образуется дополнительная зона разрежения, связанная со сверхзвуковой зоной, которая заканчивается скачком уплотнения. Это приводит к тому, что центр зоны разрежения над профилем смещается по направлению к задней кромке. Это движение центра давления не равномерное, поскольку под нижней поверхностью крыла тоже образуется сверхзвуковая зона. Скачок уплотнения на нижней поверхности образуется на большем числе М, чем на верхней поверхности, но достигает задней кромки раньше верхнего скачка.
Перемещение центра давления по профилю крыла показано на рисунке.
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Когда самолёт разгоняется до сверхзвуковой скорости, то положение центра давления стабилизируется на 50% хорды.
В корне крыла обычно применяются профили с большей относительной толщиной и поэтому имеющие меньшее значение МКРИТ. При разгоне в трансзвуковом диапазоне отделение пограничного слоя, вызванное скачком уплотнения, начинается сначала в корне крыла. Поэтому центры зон разрежения над полукрыльями смещаются в сторону концевых частей крыла. Если крыло стреловидное, то данное явление приведёт к смещению центра давления назад. Более подробно это будет обсуждаться позже.
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На фотографии истребитель F-18. Зона конденсации водяного пара связана с разрежением воздуха в зоне сверхзвукового течения перед скачком уплотнения.
Влияние скачков уплотнения на устойчивость по скорости.
Перемещение центра давления назад при увеличении числа М в трансзвуковом диапазоне приводит к появлению пикирующего момента. Это явление называется «Затягивание в пикирование» или «Волновой кризис» (Mach tuck).
Если горизонтальное оперение находится в зоне влияния скоса потока за крылом, то этот эффект усиливается за счёт уменьшения скоса потока за корневой частью крыла. Уменьшение скоса потока происходит из-за уменьшения подъёмной силы из-за более раннего отделения пограничного слоя в корне крыла. Это приводит к увеличению эффективного угла атаки горизонтального оперения, что даёт пикирующий момент.
На устойчивом по скорости самолёте при росте скорости на рычаге управления возникают давящие усилия. В трансзвуковом диапазоне самолёт может стать неустойчивым по скорости.
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Влияние скачков уплотнения на рулевые поверхности.
Традиционные рулевые поверхности, отклоняясь, создают управляющую силу за счёт изменения кривизны профиля несущей поверхности. Отклонение рулевой поверхности вниз приводит к уменьшению критического числа М, то есть может спровоцировать появление скачка уплотнения над несущей поверхностью. В этом случае отрыв пограничного слоя за скачком приведёт к уменьшению эффективности управления.
На дозвуковых скоростях отклонение рулевой поверхности приводит к изменению распределения давления над всей несущей поверхностью. Когда же над несущей поверхностью находится скачок, то отклонение рулевой поверхности не может повлиять на ту часть профиля, которая находится перед скачком. Это также уменьшает эффективность управления.
Традиционные рулевые поверхности, устанавливаемые на задней кромке несущих поверхностей, могут не обеспечить достаточной управляемости самолёта в трансзвуковом диапазоне чисел М.
 В этом случае применяются следующие конструктивные решения: 
- управление в продольном канале осуществляется цельноповоротным стабилизатором (см. стр. 3);

-  в поперечном канале используются интерцепторы-элероны;

-  в продольном канале устанавливаются загрузочные устройства, меняющие загрузку в зависимости от числа М;

-  устанавливаются генераторы вихрей.
«Зуд» системы управления

Если скачок уплотнения расположен возле оси вращения рулевой поверхности, то её отклонение может вызывать перемещение скачка, создавая быстрые изменения шарнирного момента. Это вызовет вибрацию проводки управления, называемую «зуд» системы управления.

Аэродинамическая тряска.

Завихрения, вызванные отделением пограничного слоя с крыла, попадая на оперение самолёта, вызывают аэродинамическую тряску. Срыв пограничного слоя происходит на малых скоростях полёта перед началом сваливания (срывная тряска). Также отделение пограничного слоя возникает за скачками уплотнения при полёте в трансзвуковом диапазоне чисел М (скоростная тряска).
Поскольку во втором случае сорванный поток обладает гораздо большей энергией, то при попадании на оперение может вызвать разрушение конструкции. Нужно всячески избегать попадания на режим скоростной тряски.
Существует специальный график, определяющий условия полёта, при которых возникает срывная или скоростная тряска (Buffet Onset chart) (см. стр. 78).

В 7 главе было рассмотрено влияние различных факторов на скорость сваливания самолёта.
Рассмотрим влияние нормальной перегрузки, числа М, угла атаки, высоты полёта, веса и центровки полёта на возникновение срывной и скоростной тряски.
Факторы, влияющие на появление аэродинамической тряски.

Скорость сваливания
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Если выполнять набор высоты на постоянной индикаторной скорости Vi (EAS) (cм. Основы полёта часть 1 стр.10), то истинная скорость Vист будет расти. Одновременно, из-за падения температуры воздуха, будет уменьшаться скорость звука (а).

Таким образом, число М будет энергично увеличиваться (М = Vист / а).

СУ МАХ , постоянный на малых числах М, начинает уменьшаться на М ≥ 0,4.

Причина уменьшения СУ МАХ лежит в перестройке обтекания передней кромки крыла. На малых скоростях волны давления распространяются далеко вперёд от передней кромки и частицы воздуха начинают заранее «расступаться» перед приближающимся телом. При увеличении числа М волны давления перед телом «сгущаются» и не могут влиять на частицы воздуха расположенные далеко впереди тела. Поэтому по мере роста числа М деформация струек воздуха возле передней кромки усиливается, увеличивается кривизна траекторий частиц воздуха, увеличиваются градиенты падения, а затем роста давления в струйке воздуха.
Это провоцирует более ранний отрыв пограничного слоя на нисходящей части профиля крыла. Когда же над верхней поверхностью появляется скачок уплотнения, то это ещё больше провоцирует срыв пограничного слоя.
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Рассмотрим формулу определения скорости сваливания при нормальной перегрузке, равной единице (см. Основы полёта часть первая, стр.69):
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Из неё видно, что поскольку с увеличением высоты СУ МАХ уменьшается, то скорость сваливания будет увеличиваться.
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На рисунке изображён график зависимости индикаторной скорости сваливания при единичной нормальной перегрузке от высоты полёта. Самолёт не может сохранять перегрузку 1 на скоростях левее указанной границы. На малых высотах скорость сваливания постоянна, потому что скорость ещё слишком мала, чтобы ощутить эффект сжимаемости воздуха. С ростом высоты этот эффект становится всё более заметным и скорость сваливания начинает увеличиваться.
На высоте Н1 самолет может лететь только на одной скорости. Любое уменьшение, увеличение скорости или создание перегрузки более 1 приведёт к сваливанию. Эта высота называется статическим потолком самолёта (Aerodynamic Ceiling). Поскольку полёт самолёта на столь ограниченном режиме практически неосуществим, то на английском такой режим называется «гробовой угол» (coffin corner).
Примечание: Правая восходящая петля на этом графике соответствует увеличению максимальной высоты полёта самолёта при переходе на сверхзвуковую скорость. На сверхзвуковой скорости скачок уплотнения садится на заднюю кромку крыла и больше не провоцирует отрыва пограничного слоя, тяга реактивных двигателей начинает расти за счет повышения степени сжатия воздуха в воздухозаборнике. Таким образом, создаются условия, позволяющие выполнить дальнейший набор высоты.
Нормальная перегрузка
Увеличение нормальной перегрузки приводит к росту скорости сваливания. На следующем графике изображён набор кривых определяющих границы сваливания для различных перегрузок от 1 до 2,5.

На график наложен набор пунктирных линий, соответствующих постоянному числу М. Они показывают, что в наборе высоты, даже на относительно маленькой индикаторной скорости, можно достичь больших чисел М.
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Кроме левой границы по сваливанию, в трансзвуковой области чисел М существует правая граница по началу скоростной тряски. Более подробно эта граница рассмотрена дальше по тексту.
Число М

Для каждого самолёта существует максимально-допустимое число М, превышение которого недопустимо в нормальной эксплуатации, даже на малых углах атаки, из-за наступления волнового срыва (см. стр. 67). Предыдущий график показывает, что с ростом высоты индикаторная скорость, соответствующая данному числу М, уменьшается. То есть диапазон допустимых индикаторных скоростей сужается с обеих сторон.
Угол атаки
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Если рассмотреть набор высоты на постоянном числе М, то видно, что индикаторная скорость полёта будет уменьшаться. Это значит, что требуемый Су и угол атаки будут увеличиваться, что в свою очередь приведёт к уменьшению числа М, на котором начинается скоростная тряска.
Этот эффект усилится, когда величина угла атаки приблизится к углу сваливания. В той точке, где граница скоростной тряски пересечет границу сваливания, число М будет значительно меньше максимально-допустимого числа М.
При разворотах самолёта или попадании в болтанку, увеличение нормальной перегрузки приводит к увеличению угла атаки и к дальнейшему уменьшению числа М, на котором возникает скоростная тряска.
На следующем рисунке показано, как меняются границы сваливания и скоростной тряски в зависимости от нормальной перегрузки.
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Скорость сваливания (на уровне моря) увеличивается пропорционально корню квадратному из перегрузки  VS на манёвре = VS1g (nY
Кривая границы сваливания поднимается вплоть до достижения максимально-допустимой перегрузки (по условиям прочности).
Кривая границы скоростной тряски показывает уменьшение скорости начала тряски по мере роста перегрузки. Сначала падение небольшое, но по мере роста перегрузки (угла атаки) граница скоростной тряски всё быстрее смещается в сторону меньших скоростей.
Образовавшаяся фигура демонстрирует эксплуатационную область режимов полёта самолёта.

Примечание от переводчика: На рисунке изображён зелёный треугольник, соответствующий области неустановившихся режимов полёта. Это безопасная область, в которой самолёт не выйдет на режим сваливания на скоростях ниже VS1g.
Если самолёт по каким-либо причинам потерял скорость, то задача лётчика уменьшить перегрузку ниже единицы (отдать штурвал от себя), опустить нос самолёта (если тангаж слишком велик, то помочь опусканию носа путём создания крена), дождаться увеличения скорости не менее минимальной и, затем, плавно увеличивать перегрузку для вывода самолёта в горизонтальный полёт.
Высота полёта

На этом же рисунке показаны границы сваливания и скоростной тряски вдали от земли. Видно, что скорость сваливания увеличивается быстрее, чем на уровне моря. Это связано с увеличением числа М и связанным с ним падением СУ МАХ.
Граница скоростной тряски становится также более жёсткой (увеличение М с высотой).

Таким образом, обе эти границы могут пересечься, так и не достигнув значения максимально-допустимой перегрузки. Точка их пересечения представляет собой ещё один вариант «гробового угла» (coffin corner), когда самолёт может лететь только на одной скорости.

Вес самолёта

Вес самолёта влияет на эксплуатационную область режимов полёта. При увеличении скорости растёт скорость сваливания, то есть граница сваливания смещается вправо.
За счет увеличения потребного угла атаки уменьшается скорость начала скоростной тряски – граница смещается влево.
Центровка

Смещение центра тяжести вперёд увеличивает скорость сваливания (увеличение потери подъёмной силы на продольную балансировку самолёта).
Запас по перегрузке до сваливания (скоростной тряски)
Полёт на границе сваливания или скоростной тряски небезопасен, поскольку любой манёвр или турбулентность выведут самолёт на опасный режим. Нормы требуют обеспечения минимального запаса 0,3 g до начала тряски.
Использование графика, определяющего начало срывной и скоростной тряски (Buffet Onset chart)
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Исходные данные: число М 0,8; эшелон полёта 350; вес 110 тонн; центровка 30% САХ
Определение максимальной высоты полёта
Это высота, при полёте на которой сохраняется запас 0,3 g до начала тряски.
Пример изображён на графике сплошной красной линией, начинающейся на перегрузке 1,3, вверх до веса 110 тонн, влево до центровки 30%, параллельно графику до линии отсчёта (REF), влево до вертикали, соответствующей числу М 0,8. Результат – эшелон 405. При полёте на этом эшелоне в условиях исходных данных тряска начнётся при перегрузке 1,3.
Таким же путём можно определить высоту статического потолка (aerodynamic ceiling), только начинать надо не с перегрузки 1,3, а с перегрузки 1,0.
Определение границ срывной и скоростной тряски.

Пример изображён на графике пунктирной красной линией, начинающейся на перегрузке 1,0, вверх до веса 110 тонн, влево до центровки 30%, параллельно графику до линии отсчёта (REF), влево до линии графика, соответствующей эшелону 350. Как видим в области больших чисел М линия 350 эшелона проходит выше нашей красной линии. Это означает, что в данных условиях скоростной тряски не будет, а максимальное число М ограничено максимально-допустимым значением 0,84 (ММО).
Пересечение красной линии с линией 350 эшелона в области малых чисел М даёт нам границу срывной тряски. В данном случае это М 0,555.

Определение перегрузки (угла крена координированного горизонтального разворота), при которой возникнет тряска

Пример изображён на графике пунктирной голубой линией, начинающейся на числе М 0,8, вверх до эшелона 350, вправо до линии отсчёта (REF), параллельно графику до центровки 30%, вправо до веса 110тонн, вниз. Результат – перегрузка 1,7, что в координированном горизонтальном развороте соответствует крену 54°.

Примечание от переводчика: В англоязычных текстах напрямую сопоставляют угол крена и перегрузку. Хотя причиной тряски является именно перегрузка, а крен при этом может быть любой (хоть 180°), а соответствуют они друг другу только при выполнении координированного горизонтального разворота.
Борьба с негативными проявлениями сжимаемости воздуха

Чтобы получать максимальную прибыль, авиакомпании хотят, чтобы их самолёты летали максимально быстро и эффективно. Образование скачков уплотнения приводит ко многим негативным последствиям. В первую очередь – к увеличению лобового сопротивления.
Все эти явления малозаметны на числах М ≤ МКРИТ. Поэтому конструкторы стремятся максимально увеличить МКРИТ.

Уменьшение относительной толщины профиля крыла.

При обтекании более тонкого профиля ускорение воздушного потока меньше, поэтому критическое число М больше. Например, у крыла с относительной толщиной 15% МКРИТ =  0,75, а у крыла относительной толщиной 5% МКРИТ = 0,85.
Использование крыльев меньшей относительной толщины имеет ряд недостатков:

- такое крыло создаёт меньшую подъёмную силу, что приводит к увеличению взлетных и посадочных скоростей и потребной длины ВПП;

- для сохранения прочности и жёсткости крыла требуются непропорционально широкие лонжероны, что увеличивает вес крыла;

- уменьшается внутренний объём крыла, обычно используемый для размещения топлива, механизации крыла и шасси.

Стреловидность

Один из самых распространённых методов уменьшения МКРИТ это создание стреловидности крыла. С точки зрения уменьшения МКРИТ такой же эффект имеет обратная стреловидность, но такое крыло имеет проблемы по скручиванию на перегрузке, поэтому наиболее распространена нормальная стреловидность.
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На рисунке изображена упрощённая схема, показывающая влияние стреловидности крыла на его обтекание. Скорость набегающего потока разложена на две составляющие. На распределение давления по профилю, а значит и на МКРИТ, влияет составляющая перпендикулярная передней кромке. Эта составляющая меньше скорости набегающего потока (на косинус угла стреловидности), соответственно МКРИТ крыла увеличивается.
Другой способ представить, как влияет стреловидность на характеристики крыла представлен на нижнем рисунке.
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Изображены два крыла с одинаковой хордой. Видно, что у стреловидного крыла эффективная аэродинамическая хорда больше, а значит и эффективная относительная толщина крыла становится меньше, при неизменной его фактической толщине.
Стреловидное крыло имеет те же преимущества, что и тонкое крыло, но свободно от недостатков уменьшения прочности и внутреннего объёма.

Также достоинством можно считать меньший градиент подъёмной силы по углу атаки.
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Это преимущество сказывается при пролёте в турбулентной атмосфере. На один и тот же вертикальный порыв ветра стреловидное крыло отреагирует меньшим приростом подъёмной силы, а значит и перегрузки.

Недостатки стреловидного крыла
- уменьшение СУ МАХ, что приводит к повышению скорости сваливания и потребной длины ВПП. Угол атаки, соответствующий СУ МАХ увеличивается. Увеличение угла атаки на взлёте и посадке требует принимать специальные меры по предотвращению касания хвостовой части самолёта о ВПП. 

- склонность стреловидного крыла к концевому срыву, срывному подхвату и возможному попаданию самолета на режим глубокого сваливания (см. Основы полёта часть 1 стр. 65,66).
- уменьшается эффективность элеронов и закрылков, поскольку их ось вращения не перпендикулярна набегающему потоку. Внутренние закрылки обычно делают выпускающимися перпендикулярно потоку.
- стреловидное крыло усиливает «затягивание в пикирование».
- самолёты со стреловидным крылом обычно имеют чрезмерную поперечную устойчивость.

Генераторы вихрей

Генераторы вихрей это маленькие пластинки, лопатки, крылышки или клинья расположенные в ряд вдоль размаха крыла.
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Большинство неблагоприятных изменений, связанных с проявлением сжимаемости воздуха, возникает из-за отделения пограничного слоя за скачком уплотнения. Это происходит из-за потери кинетической энергии пограничным слоем, когда он проходит через зону неблагоприятного градиента давления (из зоны пониженного давления входит в зону повышенного давления за скачком).
Генераторы вихрей уменьшают отделение пограничного слоя за счёт повышения его кинетической энергии. Они генерируют небольшие вихри, которые перемешивают воздух, удалённый от поверхности крыла и обладающий высокой энергией, с заторможенным воздухом пограничного слоя.

Генераторы вихрей обычно устанавливают на верхней поверхности крыла перед управляющими поверхностями, но могут быть установлены в любом месте, где отделение пограничного слоя вызывает увеличение лобового сопротивления, тряску или уменьшение эффективности управления самолётом.

С этими же целями генераторы вихрей устанавливаются на самолётах, не летающих в трансзвуковом диапазоне чисел М.

Правило площадей

В главе 6 рассматривалось, что лобовое сопротивление самолёта не равняется сумме сопротивлений его составных частей. Дополнительное сопротивление возникает из-за неблагоприятной интерференции. Это особенно проявляется на высоких скоростях полёта. Большая часть прироста лобового сопротивления в трансзвуковой области обусловлена именно неблагоприятной интерференцией.
Это явление может быть ослаблено, если придерживаться правила, учитывающего изменение площади поперечного сечения самолёта вдоль продольной оси. Результирующая фигура должна иметь плавные контуры (в идеале – сигарообразную форму).
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На рисунке показаны распределения поперечных сечений для самолётов, построенных без учёта и с учётом правила площадей. Как видно во втором случае фюзеляж будет иметь сужения в местах расположения крыла и хвостового оперения.
Компенсация «затягивания в пикирование»

В трансзвуковом диапазоне чисел М самолёт может иметь неустойчивость по скорости. Происходит это по трём причинам: - смещение центра давления от 25% к 50% САХ;

- на стреловидных крыльях скачок садится сначала в корне крыла, уменьшая тем самым подъёмную силу в корне крыла. Тем самым центр давления крыла смещается назад – к законцовкам;

-  если стабилизатор находится в зоне скоса потока от крыла (корневой части крыла!), то скос потока уменьшается, угол атаки стабилизатора увеличивается, пикирующий момент стабилизатора увеличивается.

По мере увеличения скорости для продольной балансировки, вместо давящих, будут требоваться тянущие усилия. Это потенциально опасно, поскольку невмешательство лётчика приведёт к опусканию носа, разгону и ещё большему увеличению пикирующего момента. Данное явление может ограничивать максимально допустимую скорость самолёта.
Перенос стабилизатора на верхнюю часть киля уменьшает проявление затягивания в пикирование, поскольку изменение скоса потока за крылом не влияет на стабилизатор, но на больших углах атаки появляется возможность попадания на режим глубокого сваливания.

Для сохранения давящих усилий на штурвале, при разгоне в трансзвуковом диапазоне, на самолётах устанавливают автоматические устройства чувствительные к изменению числа М (Mach trim).

Существуют следующие варианты данных устройств:

- автоматически, без вмешательства лётчика, отклоняющие руль высоты или управляемый стабилизатор;

- автоматически изменяющие центр тяжести самолёта, путём перекачки топлива между фюзеляжными и крыльевыми топливными баками.

Данные действия выполняются на величину несколько большую, чем требуется для компенсации возникающей разбалансировки. Таким образом, от лётчика, по-прежнему, будут требоваться давящие усилия на разгоне.
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Суперкритический профиль крыла
Суперкритический профиль крыла позволяет повысить эффективность самолёта в трансзвуковой области чисел М.
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Из-за того, что воздушный поток не получает того же разгона над более плоской верхней поверхностью, по сравнению с обычным профилем, скачок уплотнения образуется на более высоком числе М. Образовавшийся скачок получается более слабым и маленьким. Это приводит к ослаблению градиента повышения давления на задней части профиля и повышает несущие свойства крыла.
Преимущества суперкритического профиля:

- благодаря ослаблению скачков уплотнения можно использовать меньший угол стреловидности крыла для самолёта с заданным крейсерским числом М. Таким образом ослабить проблемы, связанные со стреловидностью;
- большая относительная толщина профиля позволяет увеличить прочность и жёсткость крыла при неизменном весе конструкции. Также это позволяет создавать крылья большего удлинения, что уменьшает индуктивное сопротивление крыла;
- увеличивается внутренний объём крыла для размещения топлива и др.

Использование суперкритического профиля крыла позволяет:

- увеличить полезную загрузку. Если не изменять крейсерское число М, расход топлива уменьшится, что позволит взять больше полезной нагрузки, практически не увеличив лобовое сопротивление самолёта по сравнению с самолётом с традиционным профилем крыла.
- увеличить крейсерское число М. При сохранении той же полезной нагрузки, крейсерское число М может быть увеличено, практически без увеличения лобового сопротивления.

Недостатки суперкритического профиля

- S - образная кривизна профиля хороша для больших чисел М, но далека от идеала для полёта на малых скоростях. СУ МАХ уменьшается, требуя хорошо развитой механизации крыла для обеспечения приемлемых взлётно-посадочных характеристик;
- задняя кромка профиля имеет положительную кривизну и создаёт больше подъёмной силы, что приводит к возникновению большого пикирующего момента крыла. Для его компенсации требуется большее балансировочное отклонение горизонтального оперения, что создаёт дополнительное лобовое сопротивление.

- скоростная тряска, вызванная срывом за скачком уплотнения, может вызвать сильную вибрацию.

Аэродинамический нагрев

Воздух нагревается при сжатии и в результате трения. Воздух сжимается в зонах торможения перед самолётом и на скачках уплотнения и испытывает трение в пограничном слое.
При движении через воздух поверхность самолёта нагревается. Это происходит на всех скоростях, но нагрев становится существенным только на больших числах М.
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На рисунке показано, как меняется температура поверхности самолёта при изменении числа М полёта. На М = 1,0 прирост температуры составляет около 40°С. При росте числа М более 2,0 температура повышается настолько, что в конструкции из традиционных алюминиевых сплавов начнутся необратимые изменения. Поэтому для самолётов с М ≥ 2,0 используются титановые сплавы или нержавеющая сталь.
Угол Маха

Если истинная скорость самолёта больше местной скорости звука, то источник звуковых волн давления движется быстрее, чем производимые им возмущения.
Рассмотрим объект, движущийся со скоростью V в направлении от А к D (см. рисунок ниже). Когда тело находилось в точке А, оно стало источником возмущения. Волна давления распространяется сферически с местной скоростью звука, но тело обогнало волну и по дороге также являлось источником звуковых волн давления. Распространение волн из точек А, В и С нарисовано соответствующими окружностями. Тело находится в точке D. Проведём касательную к этим окружностям DЕ. Данная касательная представляет собой границу распространения звуковых волн в момент нахождения тела в точке D.
Отрезок АЕ представляет местную скорость звука (а), АD – истинную скорость (V).

М = V / а (на рисунке М = 2,6).
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Угол АDЕ называется углом Маха, обозначается µ.
sin µ = a / V = 1 / M.

Чем больше число М, тем угол Маха более острый. При М 1,0 µ = 90°.
Конус Маха
В трёхмерном пространстве звуковые волны распространяются сферически. Если их источник движется со сверхзвуковой скоростью, то они, накладываясь, образуют конус возмущений.
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Угол полураствора конуса равен µ.
На рисунке изображён конус возмущений от объекта, движущегося с числом М 5,0.

Зона влияния

При движении со сверхзвуковой скоростью конус Маха представляет собой предел распространения звуковых возмущений от самолёта. Всё, находящееся снаружи конуса, находится вне влияния возмущений. Пространство внутри конуса называется зоной влияния самолёта.
У реального самолёта конус Маха начинается косым скачком уплотнения, угол которого несколько больше угла Маха. Это связано с тем, что первоначальная скорость распространения скачка уплотнения больше, чем местная скорость звука.

Головной скачек уплотнения
Рассмотрим сверхзвуковой поток, приближающийся к передней кромке крыла. Чтобы обойти вокруг кромки воздуху надо развернуться на большой угол. На сверхзвуковой скорости это невозможно на такой маленькой дистанции. Скорость потока резко затормозится до дозвуковой скорости и перед передней кромкой образуется прямой скачок уплотнения.
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Позади скачка воздух заторможен и в состоянии обойти вокруг передней кромки. Вскоре после этого поток вновь разгоняется до сверхзвуковой скорости.
Скачок уплотнения перед самолётом называется головным скачком уплотнения. Он прямой в непосредственной близости с передней кромкой, далее от неё он переходит в косой скачок.

Как видно из рисунка на задней кромке крыла тоже образуется скачок уплотнения, но так как число М потока за крылом больше единицы, то этот скачек косой.

Волны разрежения

В предыдущем тексте было показано, как сверхзвуковой поток может обойти препятствие с торможением до дозвуковой скорости и образованием скачка уплотнения. При этом поток теряет энергию.
Рассмотрим, как сверхзвуковой поток огибает выпуклый угол.

Сначала рассмотрим дозвуковое обтекание.

При обтекании выпуклого угла скорость дозвукового потока резко уменьшается, а давление увеличивается. Неблагоприятный градиент давления приводит к отрыву пограничного слоя.
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Сверхзвуковой поток может без отрыва обойти выпуклый угол за счёт расширения. При этом скорость потока увеличивается, а давление, плотность и температура понижаются. Поведение сверхзвукового потока, при пересечении волны разрежения, полностью противоположно прохождению скачка уплотнения.
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На следующем рисунке показана серия волн разрежения при обтекании профиля сверхзвуковым потоком.
После прохода через головной скачек уплотнения, сжатый сверхзвуковой поток свободен для расширения и следует вдоль контура поверхности. Поскольку в потоке не возникает резких изменений параметров, волны расширения не похожи на скачки уплотнения.
При прохождении через волны расширения в потоке происходят следующие изменения:

- скорость и число М увеличиваются;

- направление потока изменяется для следования поверхности;

- статическое давление падает;

- плотность уменьшается;

- поскольку изменения не скачкообразные, то энергия потока не уменьшается.
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Звуковой хлопок
Интенсивность скачков уплотнения уменьшается по мере удаления от летящего самолёта, но энергии звуковых волн давления может оказаться достаточно, чтобы создать громкий хлопок для наблюдателя на земле. Такие звуковые хлопки – неотъемлемый атрибут сверхзвуковых полётов. Звуковая волна движется вдоль земной поверхности с путевой скоростью пролетающего самолёта.
Методы улучшения управляемости в трансзвуковом диапазоне

Как уже было показано, эффективность традиционных рулевых поверхностей уменьшается в трансзвуковом диапазоне числе М. Некоторого улучшения можно добиться, используя генераторы вихрей.
Тем не менее, коренного улучшения управляемости можно добиться используя:

- цельноповоротный стабилизатор;

- интерцепторы-элероны.

Эти управляющие поверхности рассматривались в главе 11.

Зуда рулевых поверхностей можно избежать путём установки узких полосок вдоль задней кромки, использованием демпферов проводки управления или увеличения жесткости контура управления (усилия от поверхности замыкаются на силовом приводе).

Из-за возрастания и большого изменения шарнирных моментов на рулевых поверхностях  в трансзвуковом диапазоне, система управления обеспечивается рулевыми приводами и механизмами искусственного создания усилий на органах управления.
Следующая таблица описывает основные свойства волновых форм сверхзвукового потока.
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движения потока
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потока
	В сторону на
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поток
	Не меняется
	В сторону от

набегающего

потока

	Изменение
скорости

потока
	Уменьшается, но
остаётся

сверхзвуковой
	Уменьшается до

дозвуковой
	Увеличивается

	Изменение
давления и

плотности
	Увеличивается
	Значительно
увеличивается
	Уменьшается

	Изменение
энергии

потока
	Уменьшается
	Значительно
уменьшается
	Не меняется

	Изменение
температуры
	Увеличивается
	Увеличивается
	Уменьшается


Стреловидное крыло – итоги

Угол стреловидности – это угол между линией, построенной по 25% длин хорд крыла, и перпендикуляром к корневой нервюре крыла.
Цель создания стреловидности – увеличить М КРИТ. Все остальные свойства стреловидного крыла – побочные и чаще всего негативные. Но положительный эффект увеличения М КРИТ перевешивает все недостатки.
Побочные свойства стреловидного крыла

1. Усиливается тенденция к срыву потока на больших углах атаки первоначально в районе законцовок крыла. Для борьбы с этим используются аэродинамические гребни на верхней и нижней поверхности крыла и запилы по передней кромке (уменьшается перетекание потока от корня крыла к законцовкам).
Концевой срыв потока может вызывать срывной подхват по углу атаки – главный недостаток стреловидного крыла.
В свою очередь срывной подхват может привести к глубокому сваливанию (superstall).

Самолёты, которые демонстрируют тенденцию к подхвату на больших углах атаки, должны быть оборудованы устройством, активно предотвращающим выход на режим сваливания (толкатель штурвала).
При пилотировании самолёта на углах атаки близких к сваливанию, управление по крену следует выполнять отклонениями элеронов с координированными отклонениями руля направления. Управление одним рулём направления может давать чрезмерные кренящие моменты. ( При назначении скорости VSR демонстрируется адекватное поперечное управление при использовании элеронов).
2. По сравнению с прямым крылом, та же самая секция крыла стреловидного крыла аэродинамически менее эффективна.

На том же самом угле атаки СУ будет меньше.

СУ МАКС будет меньше и будет достигаться на большем угле атаки.

Градиент наклона кривой CY = f (α) будет меньше.
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Стреловидное крыло требует установки сложной механизации крыла, предкрылков и закрылков, чтобы добиться приемлемых взлётно-посадочных характеристик.
(Менее эффективный вид предкрылков устанавливают в корневой части стреловидного крыла для обеспечения первоначального срыва в корне крыла)

Киль и стабилизатор на самолётах со стреловидным крылом также делают стреловидными, чтобы не допустить развития срыва на оперении раньше, чем на крыле. (При увеличении угла стреловидности растёт максимально-допустимый угол атаки).

По сравнению с прямым крылом, стреловидное крыло достигает требуемого коэффициента подъёмной силы на большем угле атаки, что особенно заметно при полётах на малых скоростях.
Более пологий наклон зависимости CY = f (α) играет положительную роль при полётах в условиях турбулентности – самолёт становится менее чувствительным к кратковременным изменениям угла атаки; меньшее изменение перегрузки возникает при попадании в один и тот же вертикальный порыв.

3. Стреловидное крыло незначительно увеличивает путевую устойчивость.
4. Стреловидное крыло значительно (как правило, чрезмерно) увеличивает поперечную устойчивость.

5. При полете на числе М > МКРИТ, стреловидное крыло создаёт пикирующий момент (явление затягивания в пикирование), для противодействия которому на самолёте устанавливается система Mach trim.
6. Ось вращения элеронов на стреловидном крыле не перпендикулярна набегающему потоку, что уменьшает эффективность управления самолётом.

