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ОТАВТОРА 

Книга является третьим, переработаиным и дополненным изданием учебника «Кон

струкция самолетов>) (1-е изд. 1991 г., 2-е изд. 1995 г.). Учебник написан в основном по ма
териалам лекций, читаемых автором в Московском авиационном институге с 1980 г. При 
его подготовке учитывал ось, что студенты в соответствии с учебным планом к началу изу

чения курса <<Конструкция самолетов>) уже получили из курса «Введение в специальность>) 

представление о конструкции самолета, ознакомились с терминологией, освоили обще

инженерные дисциплины, приступили к изучению строительной механики, аэродинами

ки и дисциплин технологического цикла. 

Это позволило уделить вопросам работы конструкции под нагрузкой, анализу и срав

нительной оценке различных конструктивных решений с учетом назначения самолета, 

условий его использования и других факторов, определяющих конструкцию самолета, са

мое серьезное внимание. 

При написании учебника автор опирался на работы, указанные в списке использо

ванной литературы, особенно на материалы известных учебников: по конструкции само

летов - професеаров К.Д. Туркина, Л.В. Мышкина, В.А. Тихоиравова и Р.И. Виногра

дова; по конструкции и прочности самолетов - В.Н. Зайцева и В.Л. Рудакова; по 

проектированию самолетов - С. М. Егера и др., и, конечно, на свой собственный опыт 

преподавания курса «Конструкция самолетов>). 

Большое внимание в книге уделено систематизации материалов по конструкции са

молетов различного назначения и подбору информативно насыщенных иллюстраций. 

При этом широко использовались материалы ряда книг и журналов, таких, например, 

как «Очерки по истории конструкций и систем самолетов ОКБ им. С. В. Ильюшина>), вы

пушенные издательством «Машиностроение>) в 1980-е гг., <<Техническая информация 

ЦАГИ>) и описания конструкций современных самолетов, находящихся в эксплуатации -
самолетов семейства <<Су>), «МиГ>) и др. В целях повышения информативности рисунков 

и во избежание их излишнего загромождения на некоторых иллюстрациях условно сов

мешены виды элементов конструкции с их сечениями. 

В конце каждой главы сформулированы вопросы-задания читателю для творческого 

осмысления изложенного материала и контроля полученных знаний. 

При подготовке настоящего издания учебника уточнены терминология, понятия и оп

ределения; откорректированы с единых методических позиций, характерных и для пре

дьщущих изданий учебника, описания конструкций конкретных агрегатов самолетов и 

иллюстративный материал. Введены новые разделы по конструкциям элементов и агрега

тов самолета и представлены иллюстрации конструкций агрегатов самолетов последних 

поколений; переработаны системы контрольных вопросов и заданий с включением в ка

честве исходной информации компоновок самолетов различного назначения и разных 

поколений. Кроме того, были учтены замечания и пожелания, полученные автором после 

выхода в свет 2-го издания. 

Автор благодарен преподавателям кафедры конструкции и проектирования самолетов 

МАИ, способствовавшим советами и помощью улучшению книги. 



ПРЕДИСЛОВИЕ К ТРЕТЬЕМУ ИЗДАНИЮ 

Авиастроение- творческий процесс, базирующийся на критическом анализе преды

дущих конструкций, освоении прошлого опыта и, конечно, на использовании новых на

учно-экспериментальных данных в этой очень важной для страны отрасли. 

Происходящая сейчас перестройка высшей школы еще больше повышает значение 

учебной и учебно-методической литературы, и прежде всего основополагающих учебни

ков, к которым относится и учебник по конструкции самолетов. Такой учебник должен 

помочь будущим авиационным специалистам разобраться в огромном пространстве кон

структивных решений, понять не только КАК устроен тот или иной агрегат самолета, но и, 

главное, ПОЧЕМУ именно так. Это - основа развития конструкторского мышления. 

Предыдущие два издания учебника «Конструкция самолетов>> такой задаче вполне со

ответствовали, что подтвердило присуждение автору за 2-е издание книги премии Прави

тельства РФ в области науки и техники за 2000 год. 
В 3-е издание учебника дополнительно включены новые материалы по конструкции 

самолетов последнего поколения; расширены некоторые разделы, устранены выявлен

ные поrрешности и неточности. Все это повышает ценность учебника. 

Генеральный конструктор, 

академик РАН 

Г.В. Новожилов 



Глава 1 

ФАКТОРЫ, ОПРЕДЕЛЯЮЩИЕ КОНСТРУКЦИЮ 
САМОЛЕТА 

§ 1.1. СТРУКТУРНАЯ СХЕМА САМОЛЕТА 

Самолет - это летательный аппарат (ЛА) тяжелее воздуха с аэродинамическим 

прmщипом полета. При полете используются несущие поверхности самолета (крыло и опере

ние) для создания с помощью воздуuпюй среды подъемной и управляющих сил и силовая ус

тановка - для создания движущей силы за счет энергии находящегося на борту самолета топ

лива. Для передвижения по земле - разбега, пробега и руления, а также для стоянки самолет 

снабжен системой опор - шасси. В соответствии с назначением самолеты имеют определен

ную целевую нагрузку, оборудование и снаряжение, систему управления. Таким образом, са

молеты представляют собой сложные технические устройства, состоящие из взаимосвязанных по 

назначению, месту и функционированию агрегатов, частей и элементов. На рис. 1.1 представлена 
упрощенная С'IJ)уюурная схема самолета и некоторых его основных агрегатов и частей. 

Рис. 1.1. Структурная схема самолета 



Рассматривая самолет как сложную систему с развитой иерархической структурой, 

в нем можно выделить подсистемы создания подъемной и движущей сил, обеспечения ус

тойчивости и управляемости, жизнеобеспечения, обеспечения выполнения целевой функ

ции и др. Все они в совокупности через значения своих параметров и характеристик 

Z определяют полезные свойства самолета - его эффективность Э, а также стоимость С: 

Э = F1(Z); С= F2(Z). Здесь Z{zt. Z2, zз, ... , z;, ... , Zп}- вектор, компонентами которого яв

ляются параметры и характеристики самолета (например, параметры, определяющие 

форму и размеры его основных частей и агрегатов, свойства материалов, характеристики 

силовой установки, массу топлива и перевозимых грузов, летно-тактические и техничес

кие характеристики, характеристики оборудования и вооружения и т. д.). 

Если К- показатель, учитывающий как эффективность Э, так и те материальные затра

ты С, ценой которых эта эффективность достигается, и К= Ф(Z), то, конечно, значения пара

метров вектора Z, определяющие конструкцию самолета, следует выбирать путем оптимиза
ции показателя К по параметрам Z В математической форме такая задача, которую можно 
считать одной из основных задач проектирования самолета, может бьrrь представлена в виде 

К= Ф(Z) ~ opt, 
l< и 

где И- ограничения на значения параметров вектора Z (например, ограничения по уров
ню развития науки и техники, материальным затратам и т. д.)*. 

§ 1.2. ПОНЯТИЕ О& АВИАЦИОННОМ КОМПЛЕКСЕ 

Несмотря на большую автономность, современные самолеты не могут ис

пользоваться изолированно и для своего нормального функционирования нуждаются в 

технических средствах систем управления и обеспечения, в информации об условиях по

лета и т.д. Это заставляет рассматривать самолет как один из элементов более сложной 

системы (системы более высокого уровня)- авиационного комплекса. 

Авиационный комплекс (АК) представляет собой функционально взаимосвязанную со

вокупность самолетов и технических устройств систем управления и обеспечения, управ

ляемых людьми, которая служит для выполнения задач, определяемых назначением само

летов, находящихся в основе АК. На рис. 1.2 показана функциональная схема АК, в 
которой самолеты являются основным исполнительным элементом АК- его «исполни

тельным звеном>>**. 

Функциональная взаимосвязь самолета и технических устройств систем управления 

(связь, навигация, наведение, посадка) и обеспечения (инженерно-авиационное, аэро

дромно-техническое и другие виды обеспечения) должна быть очень тесной- необходи

мо соответствие параметров и характеристик самолета и технических устройств наземных 

систем АК.. Так, например: 

длина взлетно-посадочной полосы (ВПП) определяет требования к значениям взлет

но-посадочных характеристик самолета, влияет на выбор угла стреловидности и относи

тельной толщины крьша, взлетно-посадочной механизации, удельной нагрузки на крьшо 

и тягавооруженности самолета. Короткая ВПП дешевле. При этом упрощается и удешев

ляется и аэродромный маневр, а для военных самолетов это еще и снижение потерь на 

земле. Но сами самолеты становятся тяжелее и дороже. Это объясняется тем, что для 

• Вопросы эффективности и проектирования самолетов являются предметом специальных дисциплин. 
•• Сам самолет представляет собой АК более низкого уровня с функциональной схемой, подобной по

казанной на рис. 1.2. 
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Рис. 1.2. Структура авиационного коммекса 

уменьшения длины разбега требуется увеличение тягавооруженности и (или) уменьшение 

удельной нагрузки на крьuю. И то и другое ведет к увеличению массы самолета (массы си

ловой установки и массы конструкции); 

прочность грунта аэродрома определяет размеры и тип взлетно-посадочных устройств 

(например, размеры колес и давление в пневматиках, размеры лыж и т. д.); 

наличие в конструкции легкосъемных эксплуатационных лючков и люков уменьшает 

трудозатраты на техобслуживание, но ослабляет конструкцию и приводит к ее утяжеле

нию из-за необходимости компенсировать в силовом отношении вырезы; 

сечения трубопроводов топливной системы и ее устройство должны соответствовать 

производительности насосов топливозаправщиков и т. д. 

Учет подобного рода факторов необходим для анализа и сравнительной оценки раз

личных конструктивных решений. Математическая постановка такой задачи приводи

лась в § 1.1. Но в этом случае показатель К должен относиться уже ко всему АК, а вектор Z 
должен включать в себя еще параметры и характеристики наземных частей АК. Этими об

стоятельствами и определяется необходимость рассмотрения здесь понятия АК. 

§ 1.3. КЛАССИФИКАЦИЯ САМОЛЕТОВ 

Многообразие типов самолетов, используемых в народном хозяйстве и в во

енных целях, обусловило необходимость классификации самолетов, прежде всего по их 

назначению. 

Характер и размеры целевой нагрузки, летно-тактические и технические характерис

тики самолета, его компоновка, применяемое оборудование, а также конструкция отдель

ных агрегатов и частей определяются во многом назначением самолета. По этому призна

ку все самолеты разделяются на самолеты гражданской авиации и военные. 

1.3.1. Самолеты гражданской авиации (ГА) предназначены для перевозки пассажиров, 
грузов, почты и обслуживания некоторых отраслей народного хозяйства. Классификация 

самолетов Г А представлена на рис. 1.3. Здесь приведе но деление самолетов в зависимости 
от характера выполняемых задач, дальности полета L, числа перевозимых пассажиров 
nnac• коммерческой нагрузки тком• размеров и типа ВПП. 

1.3.2. Военные самолеты предназначены для выполнения различных боевых задач: унич
тожения воздушных целей (истребительная авиация), уничтожения целей в тылу противни

ка (бомбардировочная авиация), получения информации о противнике (разведывательная 

авиация), перевозки войск и боевой техники (военно-транспортная авиация). 

Военные самолеты используются [8] в военно-воздушных силах (ВВС), в авиации во
енно-морского флота (ВМФ) и противовоздушной обороны (ПВО). 
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Рис. 1.3. КлассифнUЦИII rрurданскнх самолетов 

В состав ВВС входят: 

фронтовая авиация (истребители, истребители-бомбардировщики, фронтовые бом-

бардировщики и ракетоносцы, самолеты-разведчики и др.); 

дальняя авиация (дальние ракетоносцы и бомбардировщики, дальние разведчики и др.); 

военпо-транспортная авиация (грузовые самолеты разной грузоподъемности). 

В состав ВМФ входят: 

базовая авиация (береговая) [8] (ракетоносцы, самолеты-разведчики и др.); 
корабельная авиация. 

ПВО использует для своих целей истребители-перехватчики. 

Истребительная авиация (ИА) обладает высокими летно-техническими характе

ристиками, высокой маневренностью и вооружена ракетами класса «В-В» для даль

него и ближнего ракетного боя, пушками. Для воздействия по наземным целям ИА 

может использовать бомбы, управляемые и неуправляемые ракеты, пушки и другое 

вооружение. 

Бомбардировочная авиация (истребители-бомбардировщики, штурмовики, бомбар

дировщики всех типов) обладает большими дальностью полета и грузоподъемностью, вы

полняет свои задачинадозвуковой и сверхзвуковой скоростях, несет на борту разнообраз

ное управляемое и неуправляемое вооружение, бомбы, пушки и другое вооружение 

в соответствии с характером целей, которые надо поражать. 

Разведывательная авиация обладает высокими летно-тактическими характеристика

ми и несет на борту различное оборудование для ведения всех видов разведки и передачи 

данных на землю. 

Боенно-транспортная авиация может использовать для своих целей гражданские гру

зовые самолеты, оборудованные специальными средствами защиты. 

1.3.3. Классификация самолетов по аэродииамнческоА схеме и конструктивным призна
кам представлена на рис. 1.4 с определенной степенью детализации в виде матрицы кон
структивно-компоновочных схем отдельных частей и агрегатов самолета, отражающей 

многообразие их форм в эволюционном развитии. 
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Используя последовательно информацию каждого уровня (1 ... 9, см. рис. 1.4), можно 
получить (собрать) конструктивно-компоновочную схему почти любого из существовав

ших и существующих самолетов. Читателям рекомендуется потренироваться в сборке 

конструктивно-компоновочных схем известных им самолетов. 

§ 1.4. ВЗАИМОСВЯЗЬ СВОЙСТВ САМОЛЕТА 

Для анализа и сравнительной оценки различных конструктивных решений 

удобно использовать уравнения существования самолета и выражение для определения 

его взлетной массы. 

Взлетную массу самолета можно представить в виде 

(1.1) 

Здесь (в соответствии со схемой, см. рис. 1.1) тк- масса конструкции (планера): кры

ла (ткр), фюзеляжа (тф), оперения (т0п), шасси (тш), системы управления рулями и эле
ронами (тс.у.р); тс.у - масса силовой установки, обеспечивающей необходимую тягово

оруженность для полета самолета на режимах, обусловленных предъявленными к нему 

тактико-техническими требованиями (ТП); тт- масса топлива на борту самолета для 

обеспечения полета на определенном режиме на заданную дальность; то. у - масса обору

дования и управления для обеспечения эксплуатации самолета в заданных (в соответст

вии с назначением самолета) условиях; тц.н- масса целевой нагрузки (для пассажирских 

самолетов - масса пассажиров, их багажа, почты; для грузовых - масса перевозимого 

груза; для военных- масса боеприпасов); тел- масса служебной нагрузки, включающая 

в себя массы экипажа (т3к) и снаряжения (тсн) (для пассажирских самолетов сюда вхо
дит, например, масса съемного оборудования буфетов, гардеробов, туалетов, посуды и т. п.). 

Уравнение ( 1.1) называется уравнением баланса масс. Поделив в нем все члены на т0 , по

лучим 

(1.2) 

Это уравнение было впервые получено в 1945 г. известным авиаконструктором и уче
ным В. Ф. Болховитиновым. Уравнение (1.2) называют уравнением существования самоле
та или уравнением взаимосвязи его свойстввнеявном виде*. 

Самолет- это прежде всего материал, соответствующим образом обработанный че

ловеком для придания ему необходимых свойств в соответствии с типом и назначени

ем. На овеществление всех этих свойств затрачивается определенная суммарная масса 

т0. В то же время при выбранном способе овеществления любого свойства << ... эквива

лентом количества рассматриваемого свойства является та масса вещества, которая 

подвергалась формированию>> [5], а коэффициент пропорциональности отражает тот 
уровень науки и техники, при котором происходят разработка и создание самолета. Та

ким образом, уравнение (1.2) взаимосвязывает не только массы агрегатов и частей са
молета, но и через них все свойства самолета и научно-технический уровень, на кото

ром он разрабатывается. 

При данном уровне развития науки и техники количественное увеличение любого i-го 

свойства приводит к увеличению при т0 = const относительной доли массы mi, пошед
шей на формирование данного i-ro свойства. Но так как, согласно уравнению (1.2), 

* Частные случаи этого уравнения, где взаимосвязь свойств ЛА выражена в явном виде, представлены 
уравнениями (1.3) и (1.4). 
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'L iii; = 1, то увеличение одного из слагаемых iii; 
может произойти только за счет уменьшения ка

кого-то другого или каких-то других слагаемых. 

Каждое из этих слагаемых связано с определенны

ми свойствами самолета. Поэтому с количествен

ным возрастанием одних характеристик какие-то 

другие характеристики самолета должны количес

твенно уменьшаться. 

Это положение проинтерпретируем графичес

ки на одном из примеров. Для этого предваритель

но раскроем выражение (1.2) так, чтобы в него 
входили значения максимальной скорости V max и 
дальности L полета. Для самолета с турбореактив
ным двигателем (ТРД) из условия обеспечения его 

полета на максимальной скорости на высоте Н и 

на дальность L необходимо затратить массу, рав-

1,0 1------:;--t------

с 

о 

Рис. 1.5. ГрафическаJI интерпретации 

одной из форм уравнеИИII существоваиии 
самолета (уравненИJI (1.3)) 

ную а 1 V~ax + a2L. Тогда выражение (1.2) можно представить соответственно в виде 

(1.3) 

где а 1 и а2 - коэффициенты, связанные с характеристиками уровня развития науки и тех

ники (например, значениями удельной массы двигателя Удв 0, удельного расхода топлива 

ср 0 на высоте Н= О, аэродинамического качества самолета К и т. д.). Уравнение (1.3) в ко
ординатах iii;, Vmax представляет собой уравнение параболы. Приняв в этом уравнении 
значения mк = 0,25 и mo.y = 0,1, а тц.н + iiicл = 0,15 [15], получим из выражения (1.3) 

(1.4) 

На рис. 1.5 показаны параболы а, Ь, с для разных уровней развития науки и техники 
(а - «Вчерашний денЬ», Ь - <<сегодняшний>), с - в определенной перспективе в буду

щем) и значения iii;. В соответствии с выражением (1.4) доля iiiт + mc.y составляет 0,5. 
В тоже время из рис. 1.5 видно, что значение Vmax• которое можно получить сегодня, оп
ределится на пересечении линии тс.уl = const с параболой ь (точка J) и ·будет равно vl. 
Дальность полета L будет определяться в этом случае значением iiiт. При том же значе
нии mc.yl в перспектине можно получить большее значение V max• соответствующее точ
ке 3, пересечению параболы с с линией mc.yl = const. Аналогично можно оценить прой
денный в науке и технике этап- точка 4 на пересечении параболы а и линии mc.yl = 
= const. 

Если <<сегоднЯ>> при сохранении условий уравнения (1.4) надо увеличить дальность 
полета L на t-.L, то значение iiiт возрастет на t-.iiiт, а mc.yl уменьшится на ту же величину. 
Это приведет к тому, что значение V max уменьшится и будет теперь определяться уже 
точкой 2( V2 < V1). Если в этих условиях (при увеличении дальности полета) ставить еще 

задачу сохранить и значение Vmax(Vmax = V1), то надо искать технические решения для 

уменьшения на ту же величину доли массы конструкции iiiк (t-.iiiк = t-.iiiт ) или умень
шать на ту же величину t-.iiiт доли масс конструкции, целевой нагрузки, оборудования, 

снаряжения так, чтобы t-.iiiт = t-.mк + t-.mц.н + t-.mo.y + t-.mcл, т.е. чтобы не нарушалось 
уравнение (1.2). 

Если снять ограничение т0 = const, то тогда изменить параметры и характеристики са
молета можно будет не только за счет перераспределения массы (изменения значения iii; 
при т0 = const), но и за счет изменения самой величины взлетной массы т0. 
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Значение взлетной массы можно определить из выражений (1.1) и (1.2): 

(1.5) 

Изменение любой из составляющих iii; при прочих равных условиях будет приводить 
к изменению взлетной массы т0 . На рис. 1.6, а, б показана чувствительность значений m0 
к изменению параметров и характеристик самолетов различного назначения, приводяще

му к изменениям значений iiiк, mc.y, iiiт, mo.y, составляющих величину 1:-iii;, и отдельно 
для iiiк. Среднестатистические значения этих величин для самолетов различного назна

чения приведеныв табл. 1.1 [27]. 
Как видно из графиков на рис. 1.6, а и б, даже небольшое увеличение значений iiiк 

и "Liii; приводит к резкому непропорциональному увеличению относительной взлетной 
массы m0 . Здесь m0 = товар/тосТ> где товар - значение взлетной массы при изменении 
параметров и характеристик самолета; тост- значение взлетной массы при среднестатис

тических значениях m i, взятых из табл. 1.1. Все это следует учитывать при анализе и срав
нительной оценке различных конструктивных решений. 

Таблица 1.1 
Средвктатистические звачеRИII ffl1 

Назначение самолета mк mc.y т т 
-
mo.y 

Средние грузовые 0,26 ... 0,28 0,10 ... 0,12 0,25 ... 0,30 0,12 ... 0,14 

Средние магистральные 0,28 ... 0,30 0,10 ... 0,12 0,26 ... 0,30 0,10 ... 0,12 
пассажирские дозвуковые 

Маневренные 0,28 ... 0,32 0,18 ... 0,22 0,25 ... 0,30 0,12 ... 0,14 

На рис. 1.6: 1- средний транспортный самолет; 2- средний магистральный самолет; 

З- истребитель. 

Какие же выводы можно сделать из приведеиного выше анализа уравнений существова

ния самолета? 

Для данного уровня развития науки и техники значения параметров и характеристик само-

0,7 0,8 0,9Гffi; 0,2 0,3 0/f·fffк 
(/ ff 

Рис. 1.6. ЗавнсИМОС'ПI O'I1ЮCIП'e.JIЫIOЙ IЗJ\етиой 
массы самолета то от суммы оmосительных 

масс его частей без массы целевой нагрузки 
:Em; (а) н от оmоснтельной массы IШRC'J1I)'IЩIIII 
т. (б) 
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лета не могут быть какими угодно; изменение зна

чений одних параметров и характеристик должно 

происходить обязательно за счет изменения других 

или за счет изменения взлетной массы. Комплексы 

их значений должны обязательно удовлетворять 

уравнениям (1.2) существования самолета. 
Уравнения существования самолета позво

ляют определить, какие именно комплексы 

свойств самолета можно реализовать при дан

ном уровне развития науки и техники. Однако 

для выбора рационального комплекса свойств 

самолета надо исполыовать постановку такой 

задачи в виде, описанном в§ 1.1. В решении за-

дачи К= Ф(Z) ~ opt уравнения существования 
ZeU 

самолета играют роль ограничений И. Кроме 



того, значения взлетной массы т0 и распределение массы самолета между отдельными 

его агрегатами ( m;) могут быть использованы для приближенной оценки стоимости са

молета С: 

(1.6) 

Здесь q;- стоимость 1 кг массы i-го агрегата. 

§ 1.5. КРАТКИЙ ИСТОРИКО-ТЕХНИЧЕСКИЙ ОЧЕРК РАЗВИТИЯ 
САМОЛЕТОВ 

Процесс развития самолетов обусловлен взаимодействием между непрерывно 

развивающимися наукой, производством и эксплуатацией самолетов, их взаимным влия

нием. Росли скорости и дальности полетов, целевые нагрузки, менялисъ типы и улучша

лисъ характеристики двигателей, возрастали масса и разнообразие функций бортового 

оборудования, улучшалисъ его характеристики, изменялисъ эксплуатационные свойства 

самолетов. 

Как уже известно, каждое из свойств самолета пропорционально массе вещества, затра

ченного на формирование данного свойства, коэффициент пропорционалъности отражает 

уровень развития науки и техники. Это позволяет в качестве критериев для историко-тех

нического анализа развития самолетов выбирать значения относительных масс агрегатов 

и частей самолета m; , так как они непосредственно связывают все его свойства с уровнем 
развития науки и техники. 

На рис. 1. 7 показамы обработанные по многим самолетам зависимости значений отно
сительной массы планера mпл , относительной массы силовой установки mc.y, относи
тельной массы топлива mт и относительной массы служебной и целевой нагрузок mц.н 

от времени' начиная с 1903 г.* Для упрощения анализа массы оборудования и снаряже
ния отнесены к целевой нагрузке. В известной мере это оправдано тем, что они обеспечи

вают определенный уровень выполнения целевых функций самолетом. На этом же рисун

ке показаны рост скоростей полета по годам и границы периодов, которые, будучи 

связаны с серьезными изменениями в уровне развития науки и техники, а также измене

ниями в назначении самолетов и в содержании решаемых ими задач, как правило, совпа

дают с изменением градиентов каждого из критериев т;. Последнее, собственно, и позво

ляет, анализируя причины поведения критериев (см. рис. 1.7), дать краткую 

характеристику каждого из периодов в развитии самолетов. 

1.5.1. Период 1 (до 1903 г.) характеризуется попытками многих исследователей по
строить аппарат тяжелее воздуха и на нем подняться в воздух. Истоки этой идеи уходят в 

глубь веков. Известно, что эту идею разрабатывал в средние века Леонардо да Винчи, за

тем уже в XVIII столетии - великий Ломоносов, построивший и испытавший модель 

прообраза вертолета. Однако только в 1881 г. наш соотечественник Александр Федоро

вич Можайский получил патент, а затем построил и испытал самолет, имевший практи

чески все элементы современного самолета. Дату испытания этого самолета с человеком 

на борту, впервые отделившеrося от земли, и принято считать началом развития авиа

ции. Это бъm первый в мире самолет, в котором были практически удовлетворены условия 

существования самолета (уравнения (1.2)), хотя сами уравнения были получены значи
тельно позже. 

• Зависимости m; = /(t) на рис. 1.7 получены С.В. Кувшиновым. 
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Рис. 1. 7. Изменение 0111оснтельной массы iiii частей самолета и максимальной скорости V max по периодам 
(rодам) paзвii'ПIJI авиации 

Попытки создания самолета в конце XIX столетия носили экспериментальный харак
тер. Теоретические основы аэродинамики, теории полета и расчета самолета тогда только 

еще начали создаваться в результате работ замечательного ученого - отца русской авиа

ции Н.Е. Жуковского, а затем и его учеников. 

1.5.2. Период 11 (1903-1920 rr.) характеризуется господством эвристического подхо
да к созданию самолета на базе методов прямой и косвенной аналогий, что отразилось в 

видовом многообразии самолетов, отсутствии устойчивых значений относительных 

масс m .. 
1 

Падение значений тпл • с 0,6до0,4 (см. рис. 1.7) связано с нако!Ulением опыта постройки само
летов и широким использованием методов, материалов и конструктивных решений из других облас

тей техники (кораблестроения, автомобилестроения, моторостроения и т. д.). 

Уменьшение т с 0,31 до 0,25 обусловлено применекием двигателей воздушного охлаждения, 
совершенствовани~?J! способов водяного охлаждения, повышением частоты вращения двигателей, 
созданием специализированных авиационных моторов на базе автомобильных. 

Потребность совершения более продолжительных полетов, а также использование двигателей с 

воздушным охлаждением, снижающих из-за большего сопротивления аэродинамическое качество 

самолета, отразились на увеличении т т. 

Период II характеризуется увеличением полезной отдачи т в связи с требованием иметь 
на борту второго члена экипажа (пилота-наблюдателя), а также орУжие и боеприпасы ДJIЯ ведения 
воздушного боя. 

Среди компоновочных схем этого периода - моноШlаны с тянущим винтом нормальной схемы, 

биШlаны с толкающим винтом, расположенным позади крыльев, биШlаны с тянущим винтом 
и хвостовым оперением, связанным с крыльями при помощи стержневых ферм. 

• В литературе иногда вместо термина <<относительная масса конструкции• т используют термин 
- к 

«относительная масса планера• mnл , понимая под этим одноитоже-относительную массу конструкции 
планера. 
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Планер самолета представлял собой деревянный ферменный каркас, обтянутый полотняной об

шивкой, с широким использованием расчалок. Детали каркаса либо склеивались между собой, либо 

скреплились металлическими накладками. 

Период II - это период станоалении экспериментальной базы аэродинамической науки, 

накопления материалов о способах и методах конструирования и проектирования самоле

тов. Эrот период связан с плодотворной деятельностью таких ученых, как Н. Е. Жуковский и 

его ученики: С.А Чаплыrин, В.Н. Ветчинкин, Б. Н. Юрьев, АН. Туполев и др., уrвердивших 

приоритет русских ученых в разработке многих вопросов авиационной науки и техники. 

Постройкой самолетов занималось тогда много энтузиастов. Интересны работы 

Д.П. Григоровича, В.А. Слесарева, Я.М. Гаккеля, И.И. Сикорского (особенно четырехмо

торные бомбардировщики «Русский витязь» и «Илья Муромец>)). Из иностранных само

летов в серийном производстве в России тогда были самолеты «Фармаю), <<Вуазен», <<Нью

пор>), «МораН>), <<Блерио>) и др. 

1.5.3. Период 111 (1914-1935 rr.) определяет начало практического использования ави
ации в интересах удовлетворения потребностей общества. Первая мировая война выявила 

возможности успешного использования авиации в военных целях. Определилисьи нача

ли быстро совершенствоваться такие типы самолетов военного назначения, как разведчи

ки, истребители, бомбардировщики, транспортные. Это период дальнейшего развития 

экспериментальной аэродинамики, совершенствования двигателей, конструкции, разра

ботки методов проектирования на базе пересчета коэффициентов или метода прототипов. 

Увеличение iiinл связано с переходом от деревянных конструкций к смешанным, а затем и 

к цельнометаллическим. В деревянных конструкциях преобладали ферменно-расчалочные фюзеля
жи и крьшья с обшивкой носовых частей листами фанеры. Для смешанных конструкций характерны 

фермеиные сварные каркасы (стальные трубы оказались дешевле и практичнее деревянных брусков 

и планок, особенно при многочисленных узлах) и фанерные обшивки по каркасу из металлических 
и дюралевых труб. В первой половине 1930-х гг. появились цельнометаллические самолеты с жест
кой металлической гофрированной обшивкой. Шасси в основном неубирающееся с системой обте

кателей, шнуровой резиновой и пластинчатой амортизацией. 

Возрастание те. у было обусловлено удовлетворением требований летать быстрее и выше. Ха
рактерен переход на высокооборотные моторы- от 1400 ... 1700 об/мин во второй половине 1920-х гг. 
и до 2400 об/мин в первой половине 1930-х rr. В это время начинают использовать воздушные винты 
с деревянными лопастями, а затем с дюралевыми с фиксированным шагом (ВФШ). 

Для указанного периода характернанекоторая стабильность значений mт , что обусловливается, 
с одной стороны, возрастанием требований к обеспечению более продолжительного полета, а с дру

гой- снижением характеристик удельного расхода топлива двигателей. 

Ввиду того что увеличивающиеся значения летно-технических характеристик (ЛТХ) самолета 

(см. рис. 1. 7, V max = /( t)) уже сами по себе повышают эффективность самолета, были несколько сни
жены темпы оснащения самолетов специальным авиационным вооружением. Все это отразилось 

в колебаниях величин mu.н. 

Целесообразными для развития авиации в России в начале 20-х годов стали решения о 

создании в стране мощного воздуiiiного флота, об объединении мелких авиапредприятий и 

организации первых конструкторских бюро АН. Туполева и Н.Н. Поликарпова, о создании 

Центрального аэрогидродинамического института (ЦАГИ) и ряда учебных вузов и академий 

для подготовки специалистов Воздуiiiному флоту и проведения научных исследований. 

Для этого периода характерны бипланы классической балансировочной схемы и сво

боднонесущие монопланы, а также появление и широкое использование гидросамолетов 

(в связи со сложностями обеспечения базирования скоростных самолетов из-за ухудшения 

их взлетно-посадочных характеристик). Самолеты АН. Туполева АНТ-1, первый цельно

металлический самолет АНТ-2, первый в мире тяжелый двухмоторный бомбардировщик 

ТБ-1 свободнонесущей монопланной схемы, самолеты-истребители Н.Н. Поликарпова, 

знаменитый его учебный самолет У-2 (По-2) и разведчик Р-5, сменивший самолет Р-1, ис
требители и гидросамолеты Д.П. Григоровича- все это самолеты того периода, когда наша 
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авиационная промышленность делала свои первые шаrи. Из зарубежных самолетов, ис

полъзовавшихся в России в эти годы, - «ньюпоры•~, «юнкерсы», <<ФОккеры» и др. 

1.5.4. Период IV (1930-1950 IТ.) характеризуется борьбой за аэродинамическое совер
шенство самолета, за увеличение мощностей моторов для роста скорости и высоты поле

та; созданием самолетов с заранее заданными свойствами, приданием им свойств боевой 

живучести и надежности; совершенствованием схем самолетов при переходе с поршневых 

на газотурбинные двигатели. 

Применеине убирающегося в полете сначала частично, а затем и полностью шасси самолета, 

а также использование развитой механизации задней кромки крыла повлекло увеличение iii п.л . 
Уборка шасси позволила повысить скорость полета более чем на 50 км/ч. 

Снижению градиента роста iii способствовало увеличение удельной нагрузки на крыло. 

С ростом удельной нагрузки на кры~ наметились тенденции к резкому ухудшению взлетио-поса
дочных характеристик (ВПХ). Для компенсации надо было увеличивать несушую способность кры

ла- коэффициенты подъемной силы на взлете Cyaotp и посадке Суапос· Это достигалось механизаци
ей задней кромки крыла. Появляются щитки, простые закрьшки, щелевые, закрылки Фаулера. Про

исходит переход от обшивки типа гофр к смешанной (гофр, сверху покрытый полотняной либо 

фанерной обшивкой), а затем и к целиком гладкой метаJШИЧеской обшивке, обеспечивающей глад

кость обводов. Широко используются заклепки с потайными головками, ликвидация уступов, вмя

тин и т. д. В конструкции фюзеляжей стремятся избежать больших вырезов, броня боевых самолетов 

включается в общую силовую схему, ликвидируются различные конструктивные надстройки, появ

ляются фонари кабин камеобразной формы, развивается капотирование двигателей. 

Величина iiic.y продолжает возрастать. Увеличение мощности двигателей было обусловлено уве
личением числа цилиндров, использованием центробежных нагнетателей рабочей смеси, ТУРбоком

прессоров. Для повышения КПД винта начинают применять винты изменяемого шага (ВИШ). 

На самолетах с поршневыми двигателями используют реактивный выхлоп, туннельные радиаторы. 
Однако возможности по уменьшению удельной массы поршневых двигателей были исчерпаны, 

дальнейшего роста скоростей за счет увеличения мощности поршневых авиадвигателей уже нельзя 

было получить, это привело к необходимости перехода на турбореактивные двигатели. 

Значение iiiт увеличивалось сначала из-за опережающего роста мощностей поршневых двигате
лей по отношению к снижению удельных расходов тоrшива, а затем стало резко возрастать с перехо

дом на турбореактивные двигатели (ТРД). Первые используемые на самолетах ТРД имели очень вы
сокие значения удельного расхода тоrшива, поэтому даже при уменьшении полетного времени по

требный запас тоrшива резко возрастал. С одн~й стороны, рост значений iiinл, mc.y и iiiт не мог не 
привести к снижению доли целевой нагрузки т н. н· С другой стороны, заметно возросла эффектив
ность вооружения и можно было уменьшить его массу на самолете. 

Схемы самолетов IV периода - монопланы классической схемы - почти полностью 

вытеснили самолеты бипланных схем. Компоновка первых ТРД (двигатели помещали в 

нижней части фюзеляжа) приводила к изменению общей компоновки самолета. Крыло 

располагалось над воздухозаборником (двигателем), длина стоек шасси из-за отсутствия 

винта сокращалась, наметилась тенденция к применению трехопорной схемы с носовым 

колесом вместо господствующей до этого трехопорной схемы с хвостовым колесом. 

Примятые перед началом Великой Отечественной войны меры по улучшению качест

ва и увеличению численности пар ка самолетов привели к созданию новых конструкторс

ких бюро А.С. Яковлева, А.И. Микояна, С.А. Лавочкина, П.О. Сухого и др. Ученые в те 

годы успешно решали вопросы, связанные с обеспечением прочности авиационных 

конструкций (разработка методов расчета свободнонесущего крыла с жесткой обшив

кой), улучшением аэродинамических характеристик самолета, борьбой с флаттером, со

зданием и улучшением характеристик ТРД, позволявших повысить ЛТХ самолета. 

Среди самолетов этого периода: предвоенные истребители И-15, И-16 и И-153; бом

бардировщики ТБ-3 - первые в мире четъrрехмоторные свободнонесущие монопланы, 

определившие рациональную схему такого типа самолета, ТБ-4 и ТБ-5; самолеты АНТ -25, 
на которых экипажи В.П. Чкалова и М. М. Громова совершили рекордные по дальности пе

репеты в Северную Америку; самолеты военных лет: Як-1, Як-3, Як-7 и Як-9; МиГ-1 
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и МиГ-3; знаменитый бронированный штурмовик Ил-2, Ил-10; Ла-5 и Ла-7; Пе-2 и Ту-2. 

Большинство из этих самолетов превосходил о по своим качествам самолеты противника. 

На рис. 1.8 по казаны самолеты, получившие наибольшее пр именение в Великой Оте
чественной войне. В 1942 г. бьm впервые осуrnествлен полет на реактивном истребителе 
БИс ЖРД. К самолетам этого периода относятся также послевоенные первые реактивные 

самолеты Як-15, МиГ -9, Ла-15, Ил-28 и др. 
1.5.5. Период V (1945-1965 IТ.) характеризуется развитием скоростных самолетов с 

ТРД; борьбой за уменьшение аэродинамического сопротивления и обеспечение устойчи

вости и управляемости при полете на больших околозвуковых скоростях; переходом к 

крыльям малых удлинений, треугольным и стреловидным с малой относительной толши

ной, к фюзеляжам с увеличенным удлинением, к цельноповоротным стабилизаторам. 

Уменьшение значений т м вызвано увеличением удельной наrрузки на крыло, выбором матери

алов с лучшими характеристиками удельной прочносm, отсутствием излишних запасов прочносm 

в связи с уточнением расчетов на прочность, применением треугольных крыльев, обладаютих при 

прочих равных условиях, в том числе и по прочности и жесткости, меньшей массой, выбором более 

рациональных конструктивно-силовых схем агрегатов планера и т.д. Однакоприменение гермети
ческих кабин с высоким избыточным давлением, тонких стреловидных крыльев, развитой системы 
механизации задней кромки крыла замедляет снижение значений т м. 

Уменьшение значений те. у происходит за счет накопления опыта разработки, создания и экс
плуатации ТРД, снижения их удельной массы вследствие улучшения схемы, материалов и конструк

ции, повышения значений параметров рабочего процесса, применении более совершенных регули
руемых входных и выходных устройств, снижающих потери тяги. 

Увеличение значений iiiт связано с таким увеличением дальности и продолжительности полета, 
которое не перекрывается созданием более экономичных ТРД. 

В этот период успешно продолжают работать созданные конструкторские бюро. Их 

продукция - первый реактивный пассажирский самолет Ту-104, турбовинтовые пасса

жирские самолеты Ил-18, Ту-114для межконтинентальных полетов, Ан-8 иАн-10, всепо

годный истребитель Як-25, бомбардировщик Ту-16, истребители МиГ-15 и МиГ-17, 

сверхзвуковые МиГ -19 и МиГ-21 и друтие самолеты. 
1.5.6. Период VI (с 1960-х IТ. до настоящеrо времени) характеризуется попытками ана

литического решения задач оптимального проектирования, развитием систем автомати

зированного проектирования и конструирования с широким использованием электрон

но-вычислительной техники при разработке и создании самолетов. Это период 

дальнейшего повышения весовой отдачи самолетов - повышения значений тц.н + mт. 
Для этого периода характерно снижение значений mпл , mc.y и, несмотря на увеличение 
дальности полета, снижение значения iiiт . 

Достижения науки и техники позволяют использовать: интегральные формы планера с несущим 

фюзеляжем и меньшей площадью крыла (снижение ткр ) ; акmвные системы управления для умень

шения запасов устойчивости и уменьшения вследствие этого потерь на балансировочное сопротив
ление, повышение аэродинамического качества (снижение mт) и уменьшение площади оперения 
(снижение т оп ) . Эти же системы применяются для снижения болтаночных перегрузок (снижение 
т пл ) . Использовани_: переднего оперения (схема «утка~) или триплана позволило снизить плошадь 

крыла и уменьшить т м. 

Выполнение «правила площадей~ обеспечивает самолету минимальное волновое сопротивле

ние, более высокое качество и снижение mт . Выбор более рациональных значений параметров 
конструкции крыла и оперения, их конструктивно-силовой схемы позволяет снизить значение т . 
Использование систем управления циркуляцией может сделать практически ненужной механиrа
цию крыла, что привело бы к снижению значения mкр. Снизить mпл можио и благодаря примене
нию адапmвного крыла для перераспределения нагрузок на него и уменьшения вследствие этого из

гибающих моментов. Использование в конструкции алюминиево-литиевых сплавов, а также компо

зиционных материалов - новых конструкционных материалов с повышенными характеристиками 

удельной прочносm crвfp и удельной жесткости Е/р -привело к снижению значения iiinл . 
Повышение степени двухконтурн ости турбореакmвных двухконтурных двигателей (ТРДД) поз

воляет улучшить характеристики их удельной массы и удельного расхода (снизить mc.y и iiiт ). Пере-
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Рис. 1.8. Самолеты Великой Оrечественной войны: 
а- Як-3; б- Ил-2; в- Пе-2; г- Ла-5; д- Ту-2 

ход на винтовентиляторные двигатели дает возможность еще больше снизить mт из-за более высо

кой экономичности этих двигателей. Использование двигателей с изменяемым рабочим процессом 

способствует улучшению их характеристики и снижению значений mc.y и mт. Непосредственное 
управление подъемной и боковыми силами расширяет возможности маневренных самолетов и по

вышает эффективность их использования. 

Для гражданских самолетов снижение значений m!UI, mт и mc.y приводит к повышению их топ
ливной эффективности- работы, производимой самолетом на единицу массы затраченного топли
ва, являющегося одним из важнейших показателей, определяющих целесообразность (с точки зре

ния эффективности и материальных затрат) принимаемых конструктивных решений при разработ
ке самолетов гражданской авиации. 

Большой ущерб развитию военной авиации в начале 60-х годов нанесло неправильное определе
ние приоритетов в развитии различных видов боевой техники. Однако вскоре после исправления до

пущенных здесь ошибок наступил период, с которым связаны наибольшие достижения в развитии в 

стране почти всех видов военной и гражданской авиации, - появление и совершенствование само

летов сверхзвуковой всепогодной истребительной, истребительно-бомбардировочной и бомбардиро

вочной авиации (самолеты МиГ -21, Су-7, МиГ -23 и их многочисленные модификации, Су-15, Су-17, 
МиГ-27, Як-28, МиГ-25, Ту-22 и Ту-160; самолеты МиГ-29 и МиГ-31, самолет Су-27 и его модифи
кации, по своим маневренным и функциональным возможностям во многом иревосходящие зару

бежные аналоги F-15 и F-16). К этому периоду относится создание самолетов вертикального взлета и 
посадки (СВВП) Як-36, Як-38 и др., а также самолетов военно-транспортной авиации Ил-76, Ан-124 
и самого большого самолета в мире «Мрия». Эги самолеты по своим транспортным характеристикам 

иревосходят зарубежные аналоги. Среди пассажирских самолетов -хорошо зарекомендовавшие се

бя самолеты Ту-154, Ту-134, Як-42, аэробус Ил-86 и идущие им на смену самолеты Ту-204, Ил-96 и 
модификации Як-42. Оставил свой след в истории и сверхзвуковой пассажирский самолет Ту-144. 

Достигнутый в стране высокий научно-технический уровень был использован также и при со

здании высоко конкурентоспособных спортивных самолетов (Як-5, Су-26, Су-29 и др.). 
На рис. 1.9 представлены самолеты этого периода. 
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Рис. 1.9. Отечествеиные самолеты последнею периода развитии авиационной науки и техники: 
а- Ту-160; б- Ту-22; в- Су-27; г- МиГ-29;д- Су-25; е -Як-38; ж- Ту-144; з -Ан-124; и
к- Ту-204; л- Су-29 
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Рис. 1.10. Некоторые работы студенческих КБ авиационных институтов: 
а- ХАИ-1 ; б- «Квант•; в- ~эльф»; г- МАИ-89 

в 
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1.5.7. Работы студенческих КБ авиационных институтов внесли определенный вклад в развитие 
отечественного самолетостроения. Так, в начале 1930-х rr. в Харьковском авиационном институте 
был построен пассажирский семиместный самолетХАИ-1 (рис. 1.10, а). В октябре 1932 г. состоялся 
первый полет этого самолета, созданного студентами ХАИ под руководством профессора ХАИ, 
главного конструктора самолета И.Г. Немана. Эrо бЪIЛ первый в СССР самолет с убирающимся шас

си -один из немногих в мире в начале 1930-х rr. Самолет имел максимальную скорость 324 км/ч, ко
торая превышала скорость многих военных самолетов тех лет. Самолет строился серийно и эксплу
атировался на линиях гражданского воздушного флота до 1940 г. 

В конструкторском бюро спортивной авиации Казанского авиационного института в 1960-х гг. 
были построены планеры КАИ -11 и КАИ -12, которые выпускалисъ серийно и несколько десятиле
тий эксплуатировалисъ в аэроклубах ДОСААФ. Рекордные планеры КАИ-14 и КАИ-19 имели от
личные ЛТХ и иревосходили зарубежные аналоги данного класса, они выпускалисЪ малой серией. 
Руководил КБ спортивной авиации М.П. Симонов. 

Учебно-тренировочный самолет «Лидер» с отличными летно-техническими характеристиками 

был построен в 1985 r. под руководством главного конструктора П. Альмурзина в студенческом КБ 
Куйбышевекого авиационного института. Там же был построен ряд сверхлегких самолетов, отвеча

ющих современным требованиям к летательным аппаратам этого класса и выполненных на уровне 

лучших зарубежных образцов. 

В 1977 г. совершил первый вылет спроектированный и построенный в студенческом КБ Москов
ского авиационного института экспериментальный спортивно-пилотажный самолет <<Квант». 

На самолете была применена системанепосредственного управления подъемной силой крыла, рас

ширившая маневренные характеристики самолета (научный руководительтемы С. М. Ercp, главный 
конструктор самолета К.М. Жидовецкнй, работа выполнена студентами-дипломниками и выпуск
никами МАИ). Самолет <<Квант» (см. рис. 1.1 О, б) установил пять мировых рекордов. В студенческом 
КБ МАИ под руководством К. М. Жидовецкого были построены экспериментальные дистанционно 

пилотируемыеЛА <<Элъф-Д» и «Элъф» (см. рис. 1.10, в), ультралегкий самолет «Юниор>>, конструк
ция которого позволяла использовать материалы и технологию обычного самолетостроения. Здесь 
же был создан одноместный самолет МАИ-89 (см. рис. 1.10, г), который в структуре АО <<Авиатика» 
благодаря своим высоким технологическим, пилотажным и эксплуатационным характеристикам 
стал выпускаться крупной серией и имел большой спрос за пределами страны. Широкое распростра

нение получают и многочисленные модификации самолета МАИ-89. 

Конечно, это далеко не полный перечень достижений студенческих КБ авиационных 

вузов. Для пополнения сведений в этих вопросах читателю рекомендуется познакомиться 

с книгой К.С. Горбенкои Ю.В. Макарова «Самолеты строим сами» (М.: Машинострое

ние, 1989). В заключение историко-технического очерка развития самолетов необходимо 
отметить, что проведенный выше анализ самолетов и их конструкций с позиций весового 

совершенства будет продотt.ен и развит далее при анализе и сравнительной оценке кон

структивных решений агрегатов и частей конкретных типов самолетов. 

§ 1.6. КОНСТРУКЦИОННЫЕ МАТЕРИАЛЫ 

В современных авиационных конструкциях наибольшее применение находят 

высокопрочные алюминиевые, магниевые и титановые сплавы, стали, в том числе высо

копрочные легированные и коррозионно-стойкие, и композиционные материалы. 

Правильный выбор материала элементов конструкции может существенно улуч

шить весовые и летно-тактические характеристики самолета, а также снизить матери

альные затраты на его производство и эксплуатацию. При выборе материала учитыва

ются его механические свойства (пределы прочности cr8 , текучести сrт, сопротивления 

усталости при различных циклах изменения напряжений, модуль упругости Е, изно

состойкость, вязкость и др.), теплофизические и химические свойства (коэффициент 

линейного расширения а, теплопроводность Л., коррозионная стойкость и др.), плот

ность р, стоимость и дефицитность сырья, степень освоения в производстве, техноло

гические свойства (пластичность, свариваемость, литейные качества, обрабатывае

мость резанием), определяющие возможность применения наиболее производитель-
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ных производственных процессов - штамповки, прессования, литья, сварки и др. При 

выборе материала для элементов конструкции учитываются также их форма и размеры, 

величина и характер нагрузки (постоянная, ударная, циклическая), тепловое наrруже

ние, наличие в элементах конструкции отверстий, перепадов сечений и других концен

траторов напряжений. Однако наибольшее внимание при выборе материала уделяется 

удовлетворению требования обеспечения необходимых прочности и жесткости кон

струкции при наименьшей массе, обеспечению весовой выгодности или весовой эф

фективности материала. 

Весовая эффективность материала, определяемая его удельной прочностью сrдоп/Р 

(отношением допустимых напряжений к плотности) и удельной жесткостью Е/р (отно

шением модуля упругости материала к его плотности), для различных видов деформаций 

различна. Разные и критерии [21]. Так, при растяжении- это crвfp, в случае общей потери 

устойчивости при сжатии- Ejp, при сдвиге- tвfp, в случае потери устойчивости при 
3 /Т; 213 2/3 

сдвиге- ;,;Е /р, при изгибе и кручении- cr
8 

/р и t
8 

/р, при повторных нагрузках-

crmaxfP (значения сrдоп при заданном устапостном ресурсе конструкции примимаются рав
ными crmax>· 

Выгодность материала с учетом его стоимости определяется отношением удельной 

прочности сrдоп!Р к стоимости 1 кг материала а, например crвfpa. Какими же характерис
тиками обладают конструкционные материалы? 

1.6.1. Алюминиевые сплавы- это сплавы, отличающиеся высокими, сравнимыми с ле

гированными сталями значениями сrдоп/Р и Е/р, высоким сопротивлением усталости и 
хорошими технологическими характеристиками. Последнее позволяет применять к ним 

при обработке штамповку, прокатку, ковку и резание, а к некоторым из них и сварку. Они 

подразделяются на деформируемые (для производства листов, профилей, штамповок, по

ковок путем деформации) и литейные (для фасонных отливок) сплавы. Их основные ха

рактеристики приведеныв табл. 1.2. 

Таблица 1.2 
Сравнительвые характеристики материалов, орименяемых в авиационных ковстр)'КЦIIJIХ 

Материал 
Р. Iо-з, cr8 , МПа Е,ГПа 

(JB • lQ-7 §. ; ю-7, , 
р 

r/см3 р 

(см/с)2 (см/с)2 

Алюминиевые сплавы: 

деформируемые 2,7 400 ... 550 72 14,8 ... 20,4 2,65 
литейные 2,7 200 ... 500 72 7,4 ... 18,5 2,65 

Магниевые сплавы: 

деформируемые 1,8 200 ... 340 45 11,0 ... 18,7 2,50 
литейные 1,8 200 ... 270 45 ll,0 ... 15,0 2,50 

Титановые сплавы: 

деформируемые 4,5 500 ... 1300 120 11,0 ... 29,0 2,68 
литейные 4,5 630 ... 860 120 14,0 .. .19,0 2,68 

Стали: 

углеродистые 7,8 420 ... 650 210 5,4 ... 8,3 2,70 
легированные 7,8 800 .. .1600 210 5,4 ... 20,6 2,70 
высокопрочные 7,8 1600 ... 2400 210 20,6 ... 30,6 2,70 

Композиционные 1,4 ... 2,6 500 ... 1300 35 ... 250 40 ... 60 2,5 ... 10,0 
материалы 
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Деформируемые алюминиевые сплавы. CIUiaв Д16- дюралюмин системы Al-Cu-Mg. 
Используются для изготовления обшивок, стрингеров, лонжеронов, шпангоутов, нер

вюр, деталей системы управления. Имеет хорошую IUiастичность, что и позволяет широко 

применять штамповку для изготовления силовых элементов IVIaнepa. Свариваемость IVIO
xaя, хорошо обрабатывается резанием [1]. 

Сплав Д19 сохраняет работоспособность до более высоких, чем Д16, температур 

(t"' 250 "С) и имеет несколько более высокие по сравнению с ним характеристики crвfp. 
Используется для изготовления обшивки и заклепок. 

CIUiaв АК4-11 - жаропрочный ковочный (t до 350 "С), используется для изготовления 
монолитных панелей сверхзвуковых самолетов. 

Cruiaв АК6- ковочный алюминиевый, применяется для изготовления горячештампо

ванных и кованых деталей, кронштейнов сложной формы, рычагов качалок, монолитных 

панелей дозвуковых самолетов. 

В95- высокопрочный ciVIaв системы Al-Zп-Mg-Cu, применяемый для обшивок и 

деталей силового набора IVIaнepa (поясов лонжеронов). Свариваемость плохая. 

Сплавы АМц, АМг2 и АМгб систем Al-Mn и Al-Mg отлично свариваются, идут на из
готовление емкостей, тоiUiивных баков и трубопроводов. 

CIVIaвы В65, Д18П, Д19П и АМг5 применяются для изготовления заклепок. 

Спеченные алюминиевые сплавы, получаемые методами порошковой металлургии, 

позволяют деталям из этих сплавов работать до t = 500 ·с. Эти сплавы хорошо сваривают
ся и обрабатываются резанием, у них высокая коррозионная стойкость [1]. 

Литейные алюминиевые сплавы. AII4, AII9 - конструкционные сплавы для отливки де

талей сложной конфигурации, работающих при температуре до 200 ·с. 
AII5, AII19- жаропрочные сплавы для литых деталей, работающих при температурах 

до 250 и 300 "С соответственно. 
BAII5, BAII 1 О - высокопрочные ciUiaвы для литья высоконагруженных деталей, рабо

тающих при температурах до 200 и 250 ·с соответственно. 
CIUiaвы Al-Li обладают меньшей плотностью, большими значениями crвfp и Е/р, хо

рошей свариваемостью, что, как показывает опыт применения этих сплавов в сварных 

конструкциях (например, фюзеляж самолета МиГ -29), делает их весьма перспективными 
в авиастроении. 

1.6.2. Маmиевые сплавы в 1,5 раза леrче алюминиевых, отлично обрабатываются реза
нием, могут свариваться, имеют хорошие литейные качества. Недостатки: малая коррози

онная стойкость, недостаточная пластичность при нормальной температуре, низкая тем

пература плавления (пожароопасность). 

МА2-1 применяется для изготовления кованых и штампованных деталей сложной 

формы, работающих при температуре до 150 ·с (крышки люков). 
МА-8 идет на изготовление листовых обшивок элеронов, рулей, закрылков и др. 

ВМ65-1 применяется для нагруженныхдеталей систем управления, штампованных ба

рабанов колес, кронштейнов, качалок. 

МЛ5 - литейный сплав для изготовления барабанов колес, штурвалов, педалей, кар

касов кресел. 

1.6.3. ТИтановые сплавы обладают высокой удельной прочностъю, жаропрочностью, хо
рошей коррозионной стойкостью (поверхностная окисная пленка устойчива до t = 550 "С). 
Они используются для изготовления сварных узлов и штампованных деталей, работающих 

при t = 300 ... 500 ·с, обшивок (OT4-l, ВТ5, ВТ20), силовых деталей каркаса планера, дета
лей шасси (ВТ22), тяг, качалок. Сплавы ОТ4, ВТ5, ВТ20- свариваемые. Они применяют

ся преимущественно в виде листов. Сплавы ВТ5, ВТ6, ВТ16- повышенной прочности, ис

пользуются для объемной штамповки. Сплавы ВТ5Л, ВТ6Л, ВТ20Л- литейные. 

Значение Е у титановых сплавов в два раза меньше, чем у стали, и там, где важнее тре

бование жесткости, они уступают легированным сталям. 
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Рис. 1.12. Зависимость разруmающеrо напрll
жеННII в дeтaJIJIX от числа цихлов наrруженИII 

1.6.4. Стали- CIUiaвы железа с углеродом. Для изготовления малонагруженных дета

лей каркаса и внуrреннего оборудования применяется углеродистая сталь марок 20, 45. 
Стали ЗОХГСА и ЗОХГСНА относятся к легированным. Из них изготавливаются ответст

венные сварные узлы, холодно- и горячештампованные детали, IIПiангоуты, лонжероны, ка

чалки, рычаги, кронштейны, детали шасси. Сталь ЗОХГСА используется также для изготовле

ния болтов и заклепок. Сталь ЗОХГСНА очень чувствительна к кшщентраторам напряжений. 

Сталь 12Х18Н10Т- хромоникелевая, для сварных и штампованных деталей из листа, 
идет на изготовление обшивки. Сваривается всеми видами сварки. 

Стали ВНС-2 и СН-2 - высокопрочные коррозионно-стойкие, для сварных узлов 

и штампованных деталей из листа, работающих при температуре до 400 'С. 
Сталь СН-4- коррозионно-стойкая, для изготовления элементов сотовых паиелей из 

тонких листов, ленты и фольги, хорошо сваривается, штампуется и паяется. 

Сталь ВНС-5- высокопрочная коррозионно-стойкая, для силовых механически об

рабатываемых деталей (лонжеронов, шпангоутов, подмоторных рам). Сталь IUiастична, 

хорошо сваривается и обладает высокой ударной вязкостью. 

Сталь Я 1 Т обладает высокой жаропрочностью, идет на изготовление обшивки. 
Сталь 35ХГСА- литейная, для изготовления шпангоутов, кронштейнов, вилок. 

В табл. 1.2 приведены механические характеристики конструкционных материалов 
при t = 15 'С. Однако с некоторой температуры начинается интенсивное снижение меха
нических характеристик, в том числе сrв (рис. 1.11) и Е, требующее для компенсации уве
личения массы или перехода на более термостойкие материалы. 

Зная, что температура при аэродинамическом нагреве изменяется по формуле Т = 

= Тн(l + 0,18 М2)*, гдеН-высота полета, можнонанести на тот же график(см. рис. 1.11) 
зависимость Т= /(М) (кривая 7) и выявить рабочие области / ... /Vдля различных матери
алов в зависимости от скорости полета (числа М). 

На рис. 1.11: J, 2- алюминиевые сплавы В95 и Дl6; 3- титановый сплав ВТ6; 4- легированная 
сталь ЗОХГСА; 5- коррозионно-етойкал сталь ВНС-2; 6- жаропрочная сталь; области примене

ния: /-алюминиевых сплавов; IJ- легированных сталей и титановых сплавов; 1/I- коррозионно
стойких сталей; W- жаропрочных сплавов, включая Ni и Со. 

На рис. 1.12 по казан о снижение прочности при повторных нагрузках (сопротивления 
усталости) для различных материалов (1- ciUiaв Дl6; 2- сталь ЗОХГСА, cr8 = 1200 МПа; 

• Т- температура в кельвинах. 
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3- сплав В95; 4- сталь 30ХГСА, cr8 = 1800 МПа), а также влияние концентратора напря
жений (5- для стали 30ХГСАс cr8 = 1800 МПа). Для повышения сопротивления усталос
ти в ответственных элементах конструкции приходится уменьшать действующие в них на

пряжения, хотя это и связано с увеличением их массы. В целях повышения сопротивления 

усталости широко применяются различные виды поверхностного упрочнения (наклеп, 

защитные покрытия). 

1.6.5. Композиционные материалы (КМ)- это конструкционные материалы, состоя

щие из матрицы (основы) с распределенным в ней армирующим материалом. В качестве 

армирующего материала могут применяться волокна стекла, углерода, бора, органичес

кие волокна. Металлической основой для КМ, работающих при t до 250 ... 300 "С, служат 
алюминиевые и магниевые сплавы, при более высоких температурах (450 .. .500 "С)- ти

тановые сплавы, при еще более высоких - никелевые сплавы. В качестве основы в КМ 

широко применяются смолы, в частности эпоксидная смола. 

Композиционные материалы обладают широким диапазоном свойств, превосходя по 

удельной прочности, жесткости и сопротивлению усталости рассмотренные выше материалы 

(см. табл. 1.2). Эrо позволяет снизить массу конструкции самолета на 20 ... 30 %. КМ имеют 
низкую чувствительность к концентраторам напряжений, хорошую коррозионную стойкость, 

радиопрозрачность и др. Все это привело к тому, что из КМ стали изготавливать обшивку кры

ла, оперения, рулей и элеронов, предкрылков, радиопрозрачные обтекатели, трехслойные па

пели, перегородки в салонах, капоты, створки шасси, обтекатели и др. Зарубежными фирмами 

предпринимаются попытки разработки самолетов целиком из КМ (см. подразд. 1.13.2). Одна
ко КМ обладают и рядом недостатков: нестабильностью значений характеристик и анизотро

пией свойств, малой прочностью межслоевого сдвига, сложностью заделки. 

Свойства КМ можно синтезировать, изменяя типы матрицы и армирующих волокон, 

их объемное соотношение, число слоев, ориентацию армирования относительно действу

ющих нагрузок, смешивая различные типы волокон, и др. 

При анализе материала конструкции необходимо учитывать следующие моменты: 

для элементов, работающих на растяжение, наиболее целесообразны стеклянные или 

органические волокна (первые еще и дешевле, а вторые имеют меньшую плотность); 

на сжатие более высокой прочностью обладают боропластики, они же и углепластики 

обладают большей жесткостью; 

наибольшие прочность и жесткость при сдвиге достигаются направлением армирова

ния волокон± 45"; 
наибольшие ударная прочность, вязкость и трещипостойкость - у органопластиков 

(наиболее хрупки углепластики); 

наиболее термостойкими являются угольные волокна и бороволокна (t = 500 ... 900"С); 
более легкие конструкции из КМ могут оказаться более выгодными даже при большой 

стоимости самих КМ, так как, снижая массу планера, они позволяют снизить расход топ

лива, увеличить целевую нагрузку или дальность полета. Последнее ведет к увеличению 

эффективности самолета. 

§ 1. 7. СИЛЫ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА САМОЛЕТ 
В ПОЛЕТЕ. ПЕРЕГРУЗКИ 

В процессе эксплуатации самолет, его агрегаты и отдельные части подверга

ются воздействию разнообразных нагрузок. При этом для одних агрегатов и частей само

лета наиболее опасными могут оказаться силы, дейст~ующие в полете, для других - при 

взлете и посадке. Работа агрегатов самолета под нагрузкой, определяющая во многом 

конструкцию этих агрегатов, является предметом детального рассмотрения последующих 

глав, здесь же основное внимание уделяется определению нагрузок. 
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Нагрузки, действующие на самолет, различаются: 

по характеру воздействия (статические - не изменяющиеся в течение длительного пе

риода времени и динамические - быстро изменяющиеся); 

распределению (сосредоточенные, распределенные по длине, поверхности и объему 

конструкции); 

величине и направлению. 

Удобно все силы, действующие на самолет, разделить на две категории: силы, связан

ные с массой самолета и его частей,- массовые силы и силы, не связанные с массой, по

лучивщие название поверхностных. 

Массовые силы- это сила тяжести тg и инерционные силы mjn и т}~, определяемые 
нормальным iп и тангенциальным J~ ускорениями. Массовые силы пропорционалъны 

массе и распределены по всему объему конструкции. 

К поверхностным силам относятся аэродинамические силы Х, У и Z, тяга двигателей Р, 
силы реакции земли Rш, силы взаимодействия частей самолета Ri. 

На рис. 1.13 по казаны все эти силы в скоростной системе координат ОХ0 Y0 Z0 , когда ось 

О Уа _l V, а OXall V ( V- вектор скорости). 
Заменим поверхностные силы их равнодействующей Rnoв , а массовые силы - их рав

нодействующей Rм . Так как учтены все силы, действующие на самолет, в том числе и 
инерционные, то в соответствии с принцилом Д'Аламбера под действием этих сил само

лет находится в равновесии и равнодействующая поверхностных сил равна равнодейству

ющей массовых сил: 

Rnoв = -Rм · ( 1. 7) 

Это справедливо и для любого i-го агрегата самолета: Rnoвi = - Rмi. 
1.7.1. Понятие переrрузкн. Оценивая нагрузки, действующие на самолет, его агрегаты 

и части, удобнее степень их нагруженности характеризовать безразмерной величиной пе-

реrрузки ii, понимая под перегрузкой отнощение равнодействующей всех поверхностных 

сил Rnoв к весу самолета G: 

ii = Rnoв/G. (1.8) 

В полете ii = (R0 + P)/G, при посадке (взлете) ii = ( Ra + Р + Rш )/G, где Ra -равно
действующая аэродинамических сил Х, У, Z. Перегрузка ii - величина векторная, и ее на-

Рис. l. 13. Силы, действующие на самолет в кри
волинейном полетё в вертикальной плоскоспt 
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правление в общем случае не совпадает с осями скоростной системы координат. Поэтому 

обычно пользуются проекциями перегрузки на эти оси nx, ny, nz, где 

ПруRпов. = ПрzRпов. 
G ,nz G 

1 2 2 2 
п= л;ny+nx+nz-

(1.9) 

Oни называются соответственно тангенциальной (продольной), нормальной и бо

ковой перегрузками. Проекции Rпов на оси ОХ0 , О Уа и OZ0 обозначены здесь как ПрхRпов• 
ПруRпов• ПрzRп08 ; n- полная перегрузка в центре масс самолета. Выражения для оп

ределения перегрузок при движении самолета в вертикальной плоскости получим из 

уравнений движения самолета (см. рис. 1.13), которые в скоростной системе координат 
записываются в виде 

Pcos(a + <р)- Х= Gsine + mj,; j, = dV/dt; 

У+ Psin(a + <р) = Gcose + тjп; jn = V 2/R, 
(1.10) 

где R -радиус кривизны траектории движения самолета (при М > 6 ... 7 необходимо учитывать 
центробежную силу из-за кривизны Земли т V2 /(R3 +Н); здесь R3 - радиус земного шара). 

Разделив обе части в выражениях (1.10) на G, получим 

n = Pcos(a+p)-X=sintl+ _!_ dV. 
х G g dt' 

n = У+ Psin(a + q>) = cose + _!_ v2 
У G g R 

При малых углах а и <р составляющие перегрузки по осям nx, ny, nz примутвид 

n=X·n=P-X.n=~ 
У G' х G ' z G" 

(l.ll) 

(1.12) 

Выражения ( 1.11) и ( 1.12) позволяют определять значения перегрузок nx, ny, nz либо че
рез известные силы, действующие на самолет, либо через параметры движения V, R и е. 
Перегрузка nx определяет величину ускорения по траекторииj, и не может иревосходить 
значения тяговооrуженности самолета P/G, так как nx = [ (Р- X)/G] < P/G (у современных 
маневренных самолетов максимальные значения P/G = 1,2 .. .1,4). Перегрузка nx может 
быть и отрицательной, например при дросселировании двигателей и выпуске тормозных 

щитков. Перегрузка ny определяет маневренные возможности самолета - величину нор

мального ускорения при искривлении траектории его движенияjп = V2/R в плоскости 
Х00У0 (и, как будет показано ниже, в плоскости X0 0Z0 ). В эксплуатации ny может дости
гать значений, на порядок больших, чем nx. Перегрузка nz определяет величину ускорения 
при искривлении траектории движения самолета в плоскости Y00Z0 и либо вообще равна 

нулю при Z= О, либо при полете со скольжением (Z> О) nz >О. 
Прочность и жесткость авиационных конструкций в большинстве случаев опреде

ляется величиной подъемной силы У= nyG или при определенном значении G- вели

чиной ny, имеющей из всех составляющих перегрузок наибольшее значение. Поэтому 
часто, говоря о перегрузке, подразумевают перегрузку ny, индекс <<у>) при этом просто 
опускают. 
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1.7.2. Связь перегрузок с ускорениями можно выявить, разделив числитель и знамена
тель выражения (1.8) на массу самолета т: 

n = Rповlт = J. 
G!т g 

Отсюда перегрузка может быть определена как отношение ускорения, вызванного 

равнодействующей поверхностных сил, к ускорению силы тяжести g. 
Из уравнений ( 1.11) следует связь составляющих перегрузок nx и ny с тангенциальным 

it и нормальнымfп ускорениями: 

n = sin8 + ~ · j = g(n - sin8)· 
х g' t х ' 

ny = cose + 1..Е.; fп= g(ny- cos8). 
g 

§ 1.8. ПЕРЕГРУЗКИ В РАЗЛИЧНЫХ УСЛОВИЯХ ПОЛЕТА 

(1.1 3) 

1.8.1. УстановивiШiйся прямолинейный полет в горизонтальной плоскости мож
но рассмотреть, используя рис. 1.14, а, где по казаны силы, действующие на самолет в этом 
случае. Из условий установившегося полета с V = const получим Р = Х; для горизонталь
ного полета У= G; для прямолинейного полета Z = О. Тогда из уравнений ( 1.12) получим 

n = Р-Х =О n = .!' = 1 Z= О 
х G ' у G , . 

1.8.2. Криволинейный полет в вертикальной плоскости по казан на рис. 1.1 3. Здесь при
ведены силы, действующие на самолет. Из уравнений (1.10) при малых значениях а и q> 
будем иметь 

Р- Х = Gsine + т d v · n = sine + _!_ d V · 
dt ' х g dt ' 

(1.14) 
2 v2 

Y=Gcosв+ тV · n =cos8+ -. 
R ' у gR 

Очевидно, в нижней точке траектории при е = О получим максимальное для данных V 
и R значение перегрузки 

1.14. С11.111о1, дейспуюDUtе на самолет: 
а - в rоризонтальном установившемся nо

лете; б- на вираже 

р 

(1 

у 

6 
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1.8.3. Криволинейный полет в rоризовтальиой плоскости (на примере самолета с обьrч
ным крылом) достигается за счет крена (угол у на рис. 1.14, б) и получаемого при этом ис
кривления траектории движения- за счет горизонтальной составляющей Ysiny подъем
ной силы У. При правильном вираже без скольжения (Z = 0), без снижения (Н= const) 
и с постоянной скоростью (Р = Х) перегрузки nz и nx равны нулю. Из условий Ycosy = G и 
ny = YjG получим 

ny = 1/cosy. (1.15) 

Центробежная сила на вираже т V2/ R (R = Rвир -радиус виража) уравновешивается со
ставляющей подъемной силы У siny. Тогда, выражая siny через cosy и перегрузку ny 

(см. уравнение (1.15)), можно получить 

( 1.16) 

Очевидно, чем больше перегрузка ny на вираже, тем меньше при V = const значение 
Rвир и тем выше значение угловой скорости разворота ш = V/Rвир• т.е. выше характерис
тики маневренности самолета. Однако с увеличением ny возрастает масса конструкции. 

1.8.4. Максимальные значения перегрузок nутах в направлении оси Уа теоретически оп
ределяются значением Ymax: 

2 2 2 
ymax Р Vmax 1 Рна Mmax 

nутах= G = Cyamax-2- G/ S = Суатах 2 Р -
- 1 
- f(cyamax• Н, Vmax• - ), 

р 
( 1.17) 

где р = G / S-удельная нагрузка на крыло; cyamax - максимальное значение коэффициента 

подъемной силы. 

Анализ выражения ( 1.17) показывает, что значения nyamax возрастают с уменьшением 

значений Н и р и увеличением значений V max· 

При р = 300 даН/м2 , Суатах = 1 и М = 1 величина nутах может достигнуть 25 [ 17]. В ре
альных условиях такой величины достигнуть не удастся, так как переход на cyamax осу
ществляется не мгновенно, а скорость полета за время перехода успевает понизиться. 

Очевидно, чем быстрее самолет переходит на Cyamax• тем большее значение перегрузки мо
жет быть достигнуто. Значит, для маневренных самолетов надо понижать степень про

дольной статической устойчивости, инерционность (разнос масс относительно оси Za), 
повышать эффективность рулей высоты, цельноповоротного горизонтального оперения 

(ЦПГО) (увеличивать их площадь, углы и скорость отклонения). 

Максимальные значения перегрузок ограничены также физиологическими возмож

ностями летчика. Способность человека переносить ускорения (перегрузки) определяет

ся в основном величиной и направлением перегрузки, продолжительностью и частотой ее 

действия, состоянием организма. На рис. 1.15 [ 17] по казаны пере грузки, которые в состо
янии переносить человек в течение времени t. Повысить выносливость летчика можно, 

изменяя его положение в кабине самолета, применяя противоперегрузочные костюмы 

(ППК). Наибольшие перегрузки человек может переносить в направлении спина- грудь, 

поэтому уже есть примеры, когда кресло летчика может быть отклонено от вертикали до 

30' с целью создания более выгодного с точки зрения восприятия перегрузки положения. 
Понятие перегрузки впервые бьшо введено В.П. Ветчинкиным в 1918 г., им же она бы

ла впервые и замерепа с помощью пружинных весов. Сейчас для тех же целей применяют

ся акселерометры. 
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Рис. 1.15. Уровни переrруэок, пе
реносимых ле'riНКом, в эависимос-

111 от направлеНИII их действИJI и 

продоткительности 

не совпадающих с цен1р0м масс 

(ЦМ) самолета 

1.8.5. Перегрузки масс, не лежащих в центре масс, можно рассмотреть на примере вра
щения самолета относительно центра масс с угловой скоростью roz и ускорением Ez. В этом 
случае линейные ускорения, а следовательно, и перегрузки в различных точках самолета 

будут различными. Так, в точке А, лежащей на расстояниихот центра масс (ЦМ) самолета 

(рис. 1.16), к перегрузкам nx и ny в ЦМ добавятся перегрузкиМхи М у из-за возникших 
й О О л· л· 

там ускорени относительного движения u.Jy и u.Jx: 

~ nx = ± ~jxfg; ~ ny = ± ~jy!g; 

. v2 
2 . 

~Jx=- = rozx; ~Jy = EzX 
х 

(если !':,.nx и Мунаправлены в ту же сторону, что и nx
0 
и ny

0
, то знак«+», если в обратную 

сторону, то знак<<-»). В результате перегрузка в точке А, отстоящей от ЦМ на расстояние 

х, будет определяться по формуле 

2 
ЕС. _ ffiZX 

ny = ny ± - , nx- nx ± - . 
о g о g 

(1.18) 

1.8.6. Турбулентность атмосферы. Болтавочные переrрузки. Рассматривавшиеся выше 
перегрузки при маневре задаются летчиком и потому имеют субъективный характер. Од

нако в полете могут возникать значительные перегрузки, объективной причиной которых 

являются горизонтальные и вертикальные порывы (перемещения) масс воздуха. Интен

сивность таких порывов W может достигать 15 ... 20 м/с (в грозовом фронте до 50 м/с). Воз
душные порывы могут быть одиночными и циклическими примерно с одинаковой часто

той. При встрече с такими порывами самолет испытывает болтанку и вследствие этого 

значительные перегрузки п(б)• которые называются болтаночными, и нагрузки, которые 

могут оказаться опасными с точки зрения прочности. Самолет может при этом быстро 

увеличивать или терять высоту. 

Скорость горизонтального порыва W обычно мала по сравнению со скоростью полета, 
поэтому и перегрузка пх(б) мала. Более опасны вертикальные порывы, так как при этом 

могут резко измениться угол атаки и величина подъемной силы (перегрузка). Используем 

известные выражения для подъемной силы У= cy0 Sp V 2 /2 и С уа= с;0 а. Тогда, как это сле
дует из рис. 1.17, получим: 

до воздействия порыва 

2 
У= са. Nлe.!::_S=G· 

уа -u 2 ' 
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после воздействия порыва 

Рис. 1.17. Изменение уrла атаки при полете а неспо
коiЬiом воздухе при &eJI11fiGIJIItHOM порыве воздуха 

со скоросп.ю W 

(l 

Здесь суа - производная коэффициента нормальной аэродинамической силы самолета 

по углу атаки; а0 - начальный угол атаки; р- плотность воздуха (р0 - у земли; Рн

на высоте Н); ба - приращение угла атаки за счет вертикального порыва воздуха; V
скорость полета; S- площадь крыла. 

Раскрыв скобки и поделив на G, получим 

2 
-1+ а А ~s пу(б) - - с уа ua 2G . 

Так как t!.a"' WjV, то 

а 

- + cyaPVW 
пу(б)- 1- 2G/ S . 

Такой метод оценки пу(б) был предложен В.С. Пышновым. 

(1.19) 

Однако нарастание воздействия порыва воздуха на самолет происходит чаще всего 

не мгновенно (угол атаки и подъемная сила изменяются не скачком) и действительные 

значения перегрузки пу(б) получаются меньше. Последнее учитывается коэффициен

том К< 1: 

_ c;0 pVW 
пу(б) -1 ± 2G/S К. (1.20) 

а а G 
Как видно из формулы (1.20), пу(б) = f(cya, Н, V, W,p), причем величины суа ир = S 

а 
зависят от значений параметров крыла, а суа - еще и от скорости полета. Эффективная 

индикаторная скорость вертикального порыва W не более 20 м/с при Н:<=;; 1 О 000 м [21]. По
рывы воздуха вызывают деформации крьша, изменяющиеся по времени, ускорения и 

инерционные силы. В результате взаимодействия упругих и инерционных сил появляют

ся колебания. Особенно неблагоприятные условия возникают при совпадении частот 

внешней нагрузки с частотами собственных колебаний конструкции. Наибольшую опас

ность циклические нагрузки представляют для тяжелых самолетов (более вероятно воз

никновение резонансных колебаний). Расчеты показывают, что значение перегрузки на 

конце крьша может превышать 7. 
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§ 1.9. НАГРЕВ САМОЛЕТА 

Полет сверхзвукового самолета сопровождается значительным нагревом его 

конструкции. Источники нагрева конструкции самолета: 

силовые установки; 

аэродинамический нагрев. Воздуillный поток вблизи поверхности обтекаемого тела 

тормозится вследствие трения и сжатия, особенно сильно в районе пограничного слоя, 

откуда тепловой поток путем конвекции поступает в конструкцию, вызывая ее нагрев. 

Температура торможения при адиабатическом процессе может служить показателем для 

определения температуры вблизи обшивки: Т06 = Т нО +О, 18 М2), где Т н- температура 
воздуха в кельвинах на высоте Н; 

прямая солнечная и отраженная радиация, зависящая от высоты полета, времени года, 

суток и географической широты. 

В результате нагрева происходит неравномерное распределение температур по эле

ментам конструкции (более сильный нагрев носка крьmа из-за торможения потока возду

ха на носке крыла и слабого отвода тепла от носка его тонкими стенками; менее сильный 

нагрев - в местах подкрепления обшивки из-за отвода тепла подкрепляющим набором). 

Все это вызывает появление температурных напряжений и может привести к потере ус

тойчивости элементами конструкции (при дополнительном сжатии) и к усталостным раз

рушениям при частом повторении. Сам материал при нагреве теряет свои физико-хими

ческие свойства (прочность, жесткость (см. рис. 1.11), вязкость и т. д.). 
Меры борьбы: 

для предотвращения коробления и разрушений элементов конструкции применяют 

более жаропрочные материалы, материалы с малыми значениями коэффициентов линей

ного расширения а; 

применяют теплозащиту (рис. 1.18) в виде окраски или покрытия обшивки теплоизоля
цией (окисями алюминия, циркония, абляционной обмазкой, испаряющейся при нагреве, 

плитками из кварцевого волокна, матами из синтетического материала), жаропрочные ме-

'~',r''*C? 
3~ 
4

~111111111?' 

Hecyщuu слоu 

8 

Рис. 1.18. Примеры конструктивных мер борьбы с наrревом 

2* 

Охлажdаеный 
объект 
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таллические экраны 7, трехслойную обшивку со стержневым 6, 9 или другим 2, 3, 4, 5 изоли
рующим заполнителем, включая их JJ силовую схему (для уменьшения массы конСl])укдии); 

исnользуют принудительное охлаждение отсеков (объектов) 8 (см. рис. 1.18) водой, топ
ливом, фреоном, сжиженными газами, а также специальные связи между элементами, до

пускающими свободу температурных деформаций (использование статически определи

мых фермеиных конструкций 9, гофрированных стенок, специальных компенсаторов, 
уменьшающих влияние нагрева на прочность и жесткость конструкции). На рис. 1.18: 
1 - подкрепленная обшивка. 

Проблему борьбы с нагревом решают комплексно, добиваясь минимальных затрат массы. 

§ 1.1 О. НОРМЫ ПРОЧНОСТИ САМОЛЕТА 

Одними из важнейших условий безопасности полетов являются достаточные 

nрочность и жесткость конструкции ЛА, которые определяются в «Нормах прочности>> и 

других регламентирующих документах*. Сделано это для того, чтобы установить единый 

подход к определению нагрузок, действующих на самолет, его части и агрегаты. Нормы 

прочности создавзлись коллективами ЦАГИ и КБ при участии В.П. Ветчинкина, А. И. Ма

каревского, С. Н. Шишкина, В. Н. Беляева и других ученых на основе учета опыта проек

тирования, постройки и эксплуатации самолетов и специальных НИР. 

Нормы прочиОСПI задают общий уровень (норму) прочности самолета, нагружение его 

основных частей и агрегатов и условия проверки их прочности при испытаниях. 

Нормы прочности устанавливают: 

а) достаточную стеnень прочности для различных типов самолетов, которая обеспечи

вает приемлемо малую вероятность разрушения аппарата при заданных для него режимах 

полета, взлета, посадки. Эта степень прочности задается через предельные максимально 

допустимые в эксплуатации параметры нагружения: 

э э э 

птах; пmin = -0,5птах; qтах; Qтах max; 

б) эксплуатационную, т.е. наибольшую допустимую в эксплуатации, нагрузку на ос

новные части самолета; 

в) коэффициенты безопасности/, которые показывают отношение разрушающей на

грузки Рразр к эксплуатационной Рэкспл для основных частей и агрегатов самолета. 
э 

С увеличением значений птах и /растет масса конструкции, но при этом можно улуч-

шить маневренные свойства самолета и снизить вероятность его разрушения в полете. 

Нормы прочности по маневренным характеристикам разделяют все самолеты на три класса: 

класс А - маневренные самолеты (истребители, спортивные самолеты), к ним не 
э 

предъявляются требования большой дальности и грузоподъемности. Значения птах оп-

ределяются требованиями маневренности и ограничиваются физиологическими возмож
э 

ностями летчика: птах = 8 ... 9; 
к.ласс Б- ограниченно маневренные самолеты, обладающие ограниченными маневрен

ными свойствами и имеющие по сравнению с самолетами класса А повышенные дальность и 

грузоподъемность (фронтовые бомбардировщики, штурмовики, тактические разведчики). 
э э 

Здесь в качестве птах примимается большее из значений птах при маневре или в болтанку; 
класс В- неманевренные самолеты, самолеты большой дальности и грузоподъемнос

ти (военно-транспортные самолеты (ВТС), дальние бомбардировщики, разведчики и пас-

• Единые государственные требования к летной годности rражданских самолетов, их двигателей и обо
рудования, направленные на обеспечение безопасности полетов, устанавливаются, например, ~Нормами 
летной годности самолетов» (НЛГС) [14]. 
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сажирекие самолеты). Для этого класса самолетов определяющими прочность являются 
э э 

наrрузки в болтанку и пmах = пmах(б) = 2,5 ... 3,5. 
Максимальный скоростной напор qmax и максимально допустимый скоростной напор 

qrnaxmax определяют наrрузки на части и агрегаты самолета: крыло, оперение, капоты, воз

духозаборники двигателей, крышки люков, рулевые поверхности, тормозные щитки и 

т.п. и используются при расчетах их прочности. 

Для каждого самолета в зависимости от его массы, класса и величины qтах задаются ис-

э э э э э 

ходныеданныедляопределения пmах, пmin, пmах(б), пrnin(б). Зная пmах, можно определить 

э э 
максимальные значения подъемной силы У max = nтaxG. Но этого недостаточно для расчета 

на прочностъ. Для того чтобы в процессе эксплуатации в конструкции не возникли остаточ

ные деформации, препятствующие ее дальнейшей нормальной работе, конструкцию рас

считывают на разрушающие наrрузки, превосходящие эксплуатационные в/раз. Обычно/= 

1,5 ... 2,0 (большее значение для наиболее ответственных элементов конструкции и для часто 
повторяющихся наrрузок, действующих продолжительное время). Такие значения коэффи

циента безопасности перекрывают возможные неточиости в производстве, в определении 

э 
значений nmax , в выдерживании прочностных характеристик материалов и т.д.: 

/=~=~· f=пр р ' э' экспл r п 

где пР -значение расчетной псреrрузки. 
Одним из важнейших критериев прочности самолета явллется его расчет на действие 

разрушающих нагрузок. Это позволлет обеспечить необходимую надежность конструкций. 

Однако в процессе эксплуатации на самолет и его части действуют различные по величине 

и повторяемости наrрузки, являющиеся причиной большого числа разрушений конст

рукции в эксплуатации. 

Прочностью конструкции при повторных наrрузках определяется продолжительность 

работы конструкции до начала ее разрушения [21], ее устзлостный ресурс. Поэтому еще 
одним критерием прочности является обеспечение усталостиого ресурса (налет в часах 

и число посадок до разрушения). 

Для расчета самолета надо знать не только величину, но и распределение наrрузок по 

различным его частям в различных положениях самолета в полете и при посадке. В связи с 

этим нормы прочности предусматривают ряд расчетных случаев, соответствующих положе

ниям самолета, при которых возникают наиболее тяжелые случаи наrружения его основных 

частей и агрегатов, в полете и при посадке. На рис. 1.19 в качестве примеров показано рас
пределение наrрузок по хорде крыла для случаев А, А', В и С, а на рис. 1.20 - положения са

молета в полете, соответствующие расчетным случаям А, А', В, С, D, D'. Как видно из срав
нения распределения наrрузок, в случае А' крутящий момент крыла будет больше, чем в 

случае А, из-за более заднего расположения центрадавления (l.Щ), а в случае В (при отклонен

ных элеронах) lЩ смещен еще больше назад; здесь болъиrnе крутящие моменты крыла. Слу

чай А(п3 = п~, Суа = Суатах> имеет место при выполнении горки (см. рис. 1.20), выходе из 
планирования, при действии вертикального воздуха в горизонтальном полете; случай А '(n3 = 
= п~ах; q = qmax)- при выходе из пикирования; случай В(п3 = 0,5п~, q = qrnax)- при по
лете на малых углах атаки с отклоненными элеронами. Случай С(суа =О, п3 = О) - пикиро
ванис с отклоненными элеронами. Как видно из рис. 1.19, крыло в этом случае наrружено 
большим крутящим моментом. Для случаев D и D', характерных для входа самолета в пики-

э э 
рованис и полета самолета на отрицательных углах атаки, nmin = -0,5птах. 
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Расчетные случаи при посадке самолета будут рассмотрены в гл. 7. 
Нормы жесrкости регламентируют допустимые деформации частей самолета: допустимые 

прогибы, углы крутки и т .д., а также величины критических скоростей аэроупруrих явлений. 

Испытания самолета. Прочность конструкции проверяется статическими, динамичес-· 
кими и летными испытаниями самолета. 

Статические испытания имеют своей целью: 

определить величину разрушающей нагрузки; 

про верить, нет ли заметных остаточных деформаций при действии Рэкспл = 0,67 Рразр •; 
определить жесткость конструкции; 

выявить распределение усилий в отдельных элементах. 

Статические испытания позволяют сопоставить величины Рраэр и Рэкспл· Испытания 
на повторные нагрузки проводятся для оценки ресурсов самолета. 

Динамические испытания проводятся для проверки прочности конструкции при дина

мических нагрузках (копровые испытания шасси, определение частот собственных (сво

бодных) колебаний и т. д.). 

Летные испытания служат для определения в полете всей совокупности летных харак

теристик, отсутствия опасных вибраций и т.д. 

§ 1. 11. ОГРАНИЧЕНИЯ СКОРОСТИ ПОЛЕТА 
ПО УСЛОВИЯМ ПРОЧНОСТИ. 
ОБЛАСТЬ ПРИМЕНЕНИЯ САМОЛЕТОВ 

Современные самолеты, обладающие значительной тяrовооруженностью, 

имеют ограничения: 

а) по скоростному напору Чmах· При иревышении скорости, соответствующей Чmах• 

местные нагрузки превышают допустимые значения. Это особенно опасно для механиза

ции, люков, фонаря и др. (кривая 2, рис. 1.21): 

Vmax = J2qmax1Pн· 

Значения Чmах для современных маневренных самолетов·моrуг достигать 7500 ... 10 000 даН/м2 

и более; 

• Точнее, Рэкспл = Рразр// 
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Рис. 1.21. Оrраничении диапазона скоростей и высот оолета 

Рис. 1.22. Область применении ЛА 1 z J lf 5 б 7 м 

б) по перегрузке в болтанку (существенно для неманевренных самолетов, кривая 3, 
рис. 1.21): 

э са. PнVW 
nrnax(б) = 1 + К уа . 

2G/S ' 

~б)= ( п~ах(б) - 1) 2~/ S ; 
KcyaPW 

в) по температуре (нагрев и появление температурных напряжений, снижение физи

ко-химических свойств материалов ниже допустимых, кривая J, рис. 1.21). Эти ограниче
ния определяются при использовании данных рис. 1.11. Кроме того, на больших высотах 
скорость может ограничиваться числом М полета по условиям обеспечения устойчивости 

и управляемости самолета. Скорость V max может ограничиваться по условиям исlа!юче

ния опасных деформаций и вибраций частей самолета (флаттера и бафтинга, см. гл. 10), 
по прочности подвесок и их узлов (кривая 4, рис. 1.21). Штрихпунктяром (кривая 5на рис. 
1.21) показана граница по минимальной скорости. 

Область прнменения самолета ограничивается значением qrnax• нагревом поверхности 
самолета до предельной температуры Т max (К), определяемой материалом конструкции и 

его несущими свойствами. На рис. 1.22 показаны границы области применения самолетов, 
построенные по данным [17] при значениях qтах = 10 000 даН/м2 и G/cyaS = 3000 даН/м2 . 
Верхняя граница области может быть определена из уравнения 

v2 2 
G=c sf!...!!_ + ~ 

уа 2 R +Н 
3 

Решая это уравнение относительно V = Vпред• получим 

- суаРнS 
Vпред- Vкii 2m (Rз +Н)+ 1 ' 

где Vкl -значение 1-й космической скорости: 

Vкi = Jg(Rз +Н); 

R3 - радиус Земли (Rз = 6378 000 м). 

(1.21) 

(1.22) 
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§ 1.12. ФАКТОРЫ, ВЛИЯЮЩИЕ НА КОНСТРУКЦИЮ САМОЛЕТА 

Наряду с назначением самолета и условиями его функционирования, уров

нем развития науки и техники конструкция самолета определяется рядом требований, вы

работаиных на основе многолетнего опыта проектирования, производства и эксrшуата

ции самолетов, и тем, в какой мере и как эти требования реализованы в конструкции 

конкретного самолета. 

Требования- это определенная совокупность положений, которая должна быть на

иболее полно удометворена при разработке, создании и эксплуатации самолетов с тем, 

чтобы их эффективность на единицу материальных затрат была наибольшей. 

Требования для различных типов самолетов, имеющие достаточно стабильный для оп

ределениого периода времени характер, объединены рядом нормирующих документов 

и называются нормированными требованиями. Наиболее важными из этих документов яв

ляются «Нормы летной годности самолетов», «Нормы прочности>>. В этих документах 

обобщен предшествующий опыт проектирования, создания и эксrшуатации самолетов, 

достижения науки и техники. Они используются при разработке новых самолетов, однако 

перечень задач для вновь разрабатываемых самолетов, условия, в которых они должны ра

ботать (функционировать), уровень науки и техники меняются значительно быстрее, чем 

нормирующие документы. Для каждого вновь разрабатываемого самолета нужно опреде

лить назначение, характерные задачи, условия применения и эксrшуатации, состав и ха

рактеристики оборудования и целевой нагрузки, тактические и технические характерис

тики. Эrа часть требований, относящихся только к конкретному, вновь разрабатываемому 

самолету, называется тактико-теХническими требованиями (ТТТ). Они разрабатываются 
заказчиком [21] и являются частью технического задания (ТЗ) для опытно-конструкторс
кого бюро на проектирование, постройку и испытание опытных образцов. Как и норми

руемые требования, тrr являются факторами, которые в значительной степени опреде

ляют конструкцию самолета, форму и размеры его агрегатов и частей, материал, 

конструктивно-силовую схему (КСС), компоновку и т.д. 

Различают общие требования к самолету и его конструкции в целом, обязательные для 

всех агрегатов и частей, и специальные требования, связанные с назначением и особеннос

тями наrружения и работы под нагрузкой отдельных агрегатов (крыла, оперения, фюзеля

жа, шасси, системы упрамения и силовой установки). Последние рассматриваются ниже 

в соответствующих разделах книги. 

Основным требованием к самолету (кАК) является наиболее полное его соответствие 

своему назначению (обеспечение высокой результативности выполнения характерных 

задач в заданных условиях эксплуатации при определенных затратах на его разработку, 

создание и эксплуатацию). 

1.12.1. Наэваченне самолета, определяя его внешний облик, уровень значений основ
ных характеристик, существенно мияет и на его конструкцию. Так, грузовой самолет для 

перевозки определенных грузов должен иметь соответствующий их размерам грузовой от

сек, средства для их погрузки, выгрузки и швартовки (трап, лебедку, тельфер, усиленный 

пол, возможно, поворотную носовую часть фюзеляжа и др.). Все это потребует усиленных 

силовых элементов, способных воспринимать и передавать действующие нагрузки. 

Если самолет предназначен для уничтожения объектов противника, то для креrшения 

вооружения (ракет, бомб, пушек и т.д.) потребуются специальные узлы на крыле и фюзе

ляже, усиленные нервюры и шпангоуты, усиленные_ продольные элементы (жесткости) 

для восприятия силы отдачи от пушек, специальные креrшения для оборудования, чтобы 

предотвратить воздействие на него силы отдачи и т.д. Для повышения боевой живучести 

на таком самолете должна применяться бронезащита, включенная в силовую схему фюзе

ляжа. КСС крыла- многолонжеронная или мноrостеночная, кессонная; агрегаты наибо-
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лее важных систем должны экранироваться, резервироваться; должна применяться систе

ма тушения пожара; топливные баки должны протектироватъся, заполняться инертным 

газом или пенополиуретаном; должны предусматриваться меры по снижению заметности 

самолета, что в свою очередь повлияет на форму и размеры агрегатов, их компоновку и т. д. 

На выбор форм и параметров агрегатов самолета и их конструкцию влияют и требова

ния повышения боевой аэродинамической живучести• самолета (АК). Наличие бомболю

ка на самолете (большой вырез в фюзеляже) требует для силовой компенсации выреза ус

тановки по его торцам усиленных шпангоутов, а вдоль выреза - его окантовки мощными 

продольными элементами -бимсами. 

Назначению самолета должны соответствовать его летные характеристики, состав 

экипажа, оборудование, целевая нагрузка. Значения летных характеристик в свою оче

редь будут определять внешний облик и параметры самолета: форму и значения парамет

ров крыла и оперения, размеры грузового отсека (пассажирского салона), число подвесок 

вооружения, тип и характеристики взлетно-посадочных устройств и т.д. 

Сама конструкция силовых элементов определяется в зависимости от их назначения, 

нагрузок и работы под нагрузкой. Так, для восприятия изгибающего момента М и попе

речной силы Q в лонжероннам крыле и их передачи на узлы крепления крыла служат лон
жероны, имеющие для этого пояса и стенку, в кессонных и моноблочных крыльях- па

пели и стенки. 

1.12.2. Условия функционирования самолета также во многом определяют конструкцию 
самолета и значения характеризующих ее параметров. 

Функционирование самолета происходит в определенной среде, с которой он взаимо

действует. Среда может быть естественной, созданной природой, и искусственной, со

зданной человеком. Так, полет в воздушной среде вызывает нагрузки на агрегаты планера, 

что в соответствии с их характером и величиной предопределяет выбор более рациональ

ных форм, размеров, конструктивно-силовой схемы агрегатов и значений их параМетров, 

выбор материала, тепловой защиты, создания систем жизнеобеспечения, приводит к не

обходимости герметизации кабин (пассажирских салонов) и т.д. 

Искусственная среда - это и аэродромная сеть с ВПП с искусственным покръrrием 

и грунтовыми аэродромами, имеющими ВПП разной длины Lвпп и орочиости грунта 

агр, влияющими на выбор характеристик взлетно-посадочных устройств и силовой уста

новки. Это и система противовоздушной обороны противника с определенными характе

ристиками средств поражения, которую надо преодолевать, и для этого обеспечивать раз

личными мероприятиями (в том числе и конструктивно-компоновочными) высокую 

выживаемость самолетов. Это и сеть воздушных линий с ее грузопотоками и протяжен

ностью, что обусловливает размеры грузового отсека (число мест в пассажирском салоне) 

и потребные запасы топлива (его объемы и компоновку). Это и технические устройства 

наземных систем управления, инженерно-аэродромного и инженерно-авиационного 

обеспечения, входящие в состав авиационных комплексов, с определенными характерис

тиками этих технических устройств. Например, точностные характеристики наземных 

частей систем навигации, наведения, посадки влияют на массу соответствующего обору

дования на борту самолета, потребные объемы для него, компоновку; производитель

ность заправочных средств влияет на характеристики систем (на диаметр трубопроводов, 

в частности) и т.д. Влияние на конструкцию самолета значений Lвпп и arp уже рассмат
ривалось выше. 

Существенное влияние всех этих факторов на конструкцию самолета, на значения пара

метров его агрегатов и частей рассматривается в соответствующих главах настоящей книги. 

• Аэродинамическая живучесть - это способность сохранять при боевых повреждениях в допустимых 

пределах показатели устойчивости и управляемости самолета. 
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1.12.3. Требовании к самолетам различны. Основным требованием является дости
жение наиболее высокого уровня их эффективности при определенных затратах на раз

работку, создание и эксплуатацию. Оно должно обеспечиваться высокими уровнями 

совершенства аэродинамики самолета, его силовой установки, авиационного и радио

электронного оборудования, достаточными прочностью и жесткостью конструкции, 

высокими надежностью, живучестью и безопасностью полетов, хорошими эксплуата

ционными качествами, а также высоким уровнем ремонтопригодности и технологич

ности конструкции. Все эти требования должны выполняться при наименьшей массе 

конструкции. 

Требовав~~~~ аэродинамики заключаются в выборе таких внешних форм, размеров и зна

чений параметров агрегатов и такого их взаимного расположения, которые позволили бы 

получать летно-тактические характеристики самолета, определяемые ТП, при наимень

ших энергетических затратах. 

Так, на сверхзвуковых самолетах для увеличения скорости полета используют крылья 

стреловидной или треугольной формы в плане, уменьшают относительную толщину с 

и удлинение крыла Л., увеличивают удельную нагрузку на крыло р0. Однако на современ

ных сверхзвуковых самолетах с повышенными требованиями к их маневренности надо, 

наоборот, уменьшать значения р0 , увеличивать с и тяговооруженность самолета, исполь

зовать интегральную схему крыла с фюзеляжем и т.д. С целью уменьшения площади 

крыла используют несущий фюзеляж. Для пассажирских магистральных самолетов с 

целью увеличения дальности полета увеличивают удлинение крыла, применяют супер

критические профили (см. рис. 2.13, ж), уменьшают угол стреловидности х. улучшают 
качество поверхности агрегатов планера и уменьшают вредное сопротивление от высту

пающих частей. 

ТребованИJI к силовой установке сводятся к уменьшению значений таких характеристик 

двигателя, как его удельная масса Удв• особенно для самолетов с большой тяговооружен

ностью, и удельный расход топлива срО• особенно для самолетов с большой дальностью 

полета, к повышению удельной тяги двигателя, его надежности и ресурса. Входные уст

ройства (воздухозаборники) должны обеспечивать устойчивую работу двигателя на всех 

режимах полета, предусмотренных ТП. Выхлопное сопло не должно увеличивать общее 

сопротивление самолета. Устройство реверса тяги должно быть эффективным (быстро 

срабатывать и создавать большую отрицательную тягу). Конструкция, конфигурация и 

местоположение входных и выходных устройств не должны способствовать увеличению 

заметности самолета. 

ТребованИJI к авиационному и радиоэлектронному оборудованию являются предметом 

изучения специальных дисциплин. Здесь отметим, что они должны обеспечивать выпол

нение задач, предусмотренных назначением самолета и ТП к нему, а также высокую на

дежность работы, удобства в эксплуатации при малой массе и объемах, совместимость 

в работе с другими системами самолета и не ухудшать их характеристик. 

Требование достаточных орочиости н жесткости при его удовлетворении в соответствии 

с требованиями «Норм прочности•> должно обеспечить конструкции способность воспри

нимать без разрушения и чрезмерных деформаций эксплуатационные нагрузки. Чрезмер

ные деформации опасны тем, что могут привести к изменению внешних форм агрегатов 

планера, ухудшению устойчивости и управляемости самолета, потере устойчивости сило

вых элементов, возникновению опасных колебаний крыла, фюзеляжа, оперения. Кон

структивные решения, удовлетворяющие требованиям достаточных прочности и жест

кости, рассматриваются ниже в соответствующих разделах учебника. 

Требования надежности и безопасности полета. Под надежностью конструкции понима

ют ее способность выполнять заданные функции с сохранением значений эксплуатаци

онньrх показателей в течение установленного срока службы. Надежность конструкции 
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оценивается вероятностью ее безотказной работы в течение этого срока. Зависит надеж

ность от сложности конструкции, качества изготовления и условий эксплуатации. Повы

сить надежность можно путем уменьшения числа деталей конструкции и резервировани

емнаиболее важных ее элементов. 

Так, из условий обеспечения надежности работы гидроусилителей в системе управле

ния их делают двухкамерными, с питанием от различных гидросистем со своими источии

ками питания. Из условий безопасности на взлете и в полете при отказе двигателя выби
рают число двигателей на самолете и их тягу. 

Требования живучести. Живучесть - это способность самолета продолжать выполнять 

задачу при наличии повреждений. В подразд. 1.12.1 уже рассматривались требования, свя
занные с боевой живучестью. Многие из этих требований остаются в силе и для самолетов 

гражданской авиации. 

Эксплуатационные требования и требования ремонтопригодности при их удовлетворе

нии должны обеспечивать высокую эксплуатационную технологичность конструкции, ее 

приспособленность к техническому обслуживанию и ремонту в процессе эксплуатации 

при наименьших трудозатратах. В этих целях на самолетах используются системы встро

енного контроля, позволяющие быстро выявлять отказы в системах с&молета, находить 

место отказа и устранять его. Для этого в конструкции самолета должно быть предусмот

рено достаточное число эксплуатационных люков с легкосъемными крышками и разъ

емов, которые обеспечивали бы хорошие подходы для осмотра и производства всех работ, 

связанных с техническим обслуживанием самолета. Должна быть обеспечена взаимозаме

няемость основных узлов и агрегатов конструкции, легкость доступа к ним. Вырезы 

в конструкции под люки должны иметь усиления в виде окантовки по силовым элементам 

или закрываться силовыми крышками, требующими для технического обслуживания ми

нимума инструментов. На границах больших вырезов в лонжероннам крыле должны быть 

усиленные нервюры, в фюзеляже - усиленные шпангоуты и продольные балки, бимсы 

(см. рис. 6.17). В кесонных и моноблочных крыльях большие вырезы требуют дополни
тельно больших затрат массы и потому нецелесообразны. 

Требование высокой технологичности определяет такие свойства конструкции, которые 

позволяют снизить трудозатраты на ее изготовление, сократить сроки освоения произ

водства, повысить автоматизацию и механизацию производственных процессов при ми

нимальной стоимости. Это достигается: 

приданием деталям наиболее простых форм, которые допускают высокопроизводи

тельные процессы (штамповку, прокатку, сварку, литье и т.д.); 

расчленением конструкции на агрегаты, отсеки, паиели для расширения фронта ра

бот, обеспечения удобства подходов для механизации трудоемких операций; 

применением таких материалов в конструкции, которые допускали бы обработку вы

сокопроизводительными процессами; 

широким применением стандартных и нормализованных деталей; 

обеспечением преемственности и использованием уже освоенных узлов и агрегатов от 

предыдущих самолетов и др. 

Требование минимальной массы. Удовлетворение всех перечисленных выше требова

ний должно осуществляться при возможно меньшей массе конструкции. Перетяжеление 

конструкции приводит к уменьшению массы целевой нагрузки или к резкому увеличению 

взлетной массы самолета (см. рис. 1.6, а, б) и его стоимости (см. выражение (1.6)). Сниже
ние же массы конструкции позволяет улучшить ЛТХ самолета (см. рис. 1.6) и снизить его 
стоимость. Для современных тяжелых самолетов mк равно 0,22 ... 0,25, а для легких манев
ренных самолетов со стреловидным крылом доходит до 0,32. Пр именение в конструкции 
КМ с улучшенными характеристиками позволяет снизить массу конструкции на 20 ... 30 %, 
а применение новых алюминиево-литиевых сплавов- на 10 .. .15% [31]. Снижение массы 
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конструкции, таким образом, может быть достигнуrо правильным выбором материала 

(см.§ 1.6). Кроме того, на массу конструкции оказывает большое влияние выбор КСС аг
регатов самолета, число стыков (особенно поперечных), расположение материала в сече

ниях конструкции, точность определения нагрузок, качество и рациональность техноло

гических процессов. Как было показано в§ 1.4, развитие самолетостроения постоянно 
связано с борьбой за снижение массы конструкции. 

Анализ изложенных требований показывает, что некоторые из них дополняют друг 

друга. Так, например, увеличение толщины обшивки улучшает жесткостные характе

ристики конструкции агрегатов, повышает ее прочность, снижает вероятность возник

новения вибраций, улучшает качество поверхности и тем самым аэродинамику. Однако 

более характерна противоречивость требований. Так, почти все требования противоре

чат требованию минимальной массы конструкции. Какой же должна быть конструкция, 

каким требованиям отдавать предпочтение? Очевидно, конструктивные решения долж

ны быть компромиссными и определяться для каждого конкретного типа самолетов 

прежде всего его назначением, решаемыми задачами и условиями функционирования. 

Выбираемые конструктивные решения должны отвечать условию получения макси

мального уровня эффективности при определенных материальных затратах на ее дости

жение. 

1.12.4. Уровень раэвИТИJI науки и техники и требование ускорения научно-технического 
прогресса постоянно влияют: 

на выбор схем самолетов и их составных частей (большой интерес представляют сей

час интегральные схемы самолетов, схемы с крылом обратной стреловидности, адаптив

ное крыло, крыло с управляемой циркуляцией и др.); 

применяемые материалы (совершенствование уже применяющихся сплавов, внедре

ние КМ и появление новых, в частности алюминиево-литиевых, сплавов с лучшими 
удельными характеристиками); 

значение удельных параметров технического уровня (Удв• срО• о8 и др.); 
совершенствование научных методов расчета; 

разработку и внедрение систем автоматизированного проектирования и конструиро

вания; 

изыскание, разработку и внедрение новых принципов действия на технических уст

ройствах, входящих в состав конструкции самолета и всего авиационного комплекса, в 

интересах повышения его эффективности и снижения материальных затрат. 

§ 1.1 3. ВЕСОВОЕ СОВЕРШЕНСТВО КОНСТРУКЦИИ 
И ПОВЫШЕНИЕ РЕСУРСА САМОЛЕТА 

Развитие самолетостроения постоянно связанно с борьбой за снижение мас

сы конструкции самолета и повышение ресурса его конструкции, двигателей, оборудова

ния и систем. Многообразие конструктивных решений, встречающееся в конструкциях 

самолетов, требует для своего анализа и сравнительной оценки знания основных принци

пов, которыми определяется весовое совершенство авиационной конструкции. Весовое 

совершенство конструкции характеризуется многими факторами (выбором материала, 

КСС, культурой производства, точностью определения действующих нагрузок и точ

ностью самих расчетов на прочностъ и т.д.). Ниже рассматривается лишь влияние на весо

вое совершенство конструкции выбранной для нее силовой схемы и способов передачи сил. 

В подразд. 1.1 3.3 рассматриваются меры, позволяющие увеличить ресурс конструкции. 
1.13.1. СИJJовая схема конструкции любого агрегата (крыла, оперения, фюзеляжа 

и др.) состоит из основной КСС агрегата и элементов, служащих для передачи местной 

нагрузки на элементы основной КСС. Основная КСС воспринимает все основные си-
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ловые факторы (поперечные и продольные силы Q и N, изгибающие и крутящие мо
менты Ми М к) и состоит из лонжеронов, стенок, стрингеров, обшивки, силовых паие

лей и т.п. Для передачи местной нагрузки используются нервюры, шпангоуты, стойки, 

кницы ит.п. 

На долю основной КСС агрегата приходится до 60% (и более) его массы. Отсюда 
степень реализации одного из основных требований, связанных с весовым совер

шенством конструкции, - обеспечение достаточных прочности и жесткости кон

струкции при наименьшей массе- определяется степенью целесообразности ее си

ловой схемы. 

Так, применение в агрегатах планера тонкостенных, подкрепленных продольным 

и поперечным наборами оболочек, способных воспринимать в любом своем сечении 

действующие в них Q, N, Ми Мк, является характерной особенностью современного са
молетостроения и позволяет наиболее полно удовлетворять указанному выше требова

нию. Основным элементом таких оболочек является жесткая работающая обшивка, 

включенная в общую силовую схему агрегата. На рис. 1.23 показана схема работы фюзе
ляжа, выполненного в виде тонкостенной подкрепленной оболочки, от сил, действующих 

на оперение в горизонтальной (Рг.о) и вертикальной (Р8•0) плоскостях. От этих сил в сече
ниях фюзеляжа возникают Q, М и М к в виде: 

потоков касательных усилий в боковинах фюзеляжа qQ = Рг.о/(2 • 2/3 Н) от Рг.о и в сво
дах фюзеляжа q Q = Р8.о/(2 · 2/3 В) от Р8.0 ; 

осевых сил S = Рг.оLг.о/(2/3 Н) в сводах фюзеляжа от изгибающего момента Рг.оLг.о 
и осевых сил S'= P8 .0 L8 .of(2/3 В) в боковинах фюзеляжа от изгибающего момента P8 _0 L8 _0 ; 

потока касательных усилий по контуру сечения (площадью Fконт> qм = Р8 0h/(2Fкom:) 
к . 

от крутящего момента P8 .0 h. 
От касательных усилий обшивка будет работать на сдвиг, а от осевых сил- на растя

жение-сжатие (вместе с подкрепляющим ее набором). 

Масса обшивки составляет 25 .. .40% от массы крыла и 25 ... 30% от массы фюзеляжа. 
Поэтому чем меньше ее толщина, тем меньше масса агрегата. Уменьшить толщину об

IШIВКИ Б06 можно, уменьшая действующие в ней усилия (в нашем примере q Q• q м и S). 
Как видно из приведеиных формул, этого можно достичь, увеличивая высоту Н и ш~рину 
В фюзеляжа (площадь его контура Fкom:>· При этом возрастают также моменты инерции 
сечений и жесткость конструкции. 

В крыле или в оперении при определенном значении изгибающего момента М= SH 
увеличение высоты сечения Нсеч =Н этих агрегатов приведет к уменьшению сил S, дейст
вующих в их лонжеронах и панелях, и отсюда - к уменьшению массы лонжеронов и об

шивки с подкрепляющим ее набором (см. формулу (1.23), где Нст(Z) представляет собой 
изменение высоты стенки (сечения) по размаху крыла (оперения)). 

Включение в КСС однолонжеронного крыла наружного или внутреннего подкоса 

снизит массу лонжерона, при этом тем больше, чем больше будет расстояние а между опо

рами крыла (рис. 1.24, б). Как видно, для случаев крыла с подкосом уменьшается площадь 
эпюры изгибающих моментов 

112 

f M(z)dz 
о 

ДJJЯ лонжерона, а это ведет к снижению массы его поясов и массы лонжерона в целом. 

По кажем это на примере двутаврового лонжерона [21]. Масса лонжерона т л определя
ется массой его двух поясов тп и массой стенки тет. По размаху крыла от нуля до //2 пло
щади сечений поясов Fп и высота стенки Нет не постоянны и зависят от z (0 :s; z :s; 1/2). Тог-
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Рис. 1.23. Схема работы тонкосrенной оболочки 
фiOЭeJIJDКa от Bllf1IY30К ва оперевве: 
Pr.o в вертикальной плоскости (а) и Рв.о в горизон
тальной плоскости (б) 

Рис. 1.24 .. Эпюры опtбающих моментов М: ДJIJI лон
жерона одволонжероввых крыльев с подкосной бал
кой и безнее 

да, обозначив через р0 и Рст удельные массы материала поясов и стенки и через сrв и 'в 
разрушающие напряжения, получим 

1/2 1/2 

тл = 2тп + тет = 2 J PпFп(z)dz + J Pci'cтlfcт(z)dz, (1.23) 
о о 

где 

Огсюда 

1/2 1/2 

т л= 2 Рп J M(z) dz + Рст J Q(z)dz. 
сrв о H(z) 'в о 

(1.24) 

Из выражения (1.24) и рис. 1.24 видно, что чем меньше площади эпюр M(z) и Q(z), тем 
меньше масса лонжерона, который можно рассматривать в первом случае (см. рис. 1.24, а) 
как консольную балку, а во втором случае (см. рис. 1.24, 6)- как балку на двух опорах. Ог
сюда консольная балка при прочих равных условиях будет всегда тяжелее, чем балка на 

двух опорах. Аналогичные выводы можно сделать и для консольных стоек шасси и стоек 

с подкосами, однако первые более компактны. БШ1ка, работающая на изгиб, при передаче 

СШl, как правШlо, тяжелее стержневой системы, передающей те же СШIЫ, и тем тяжелее, 

чем больше ее длина. 

Анализ выражений (1.23) и (1.24) показъшает, что если плошадъ сечения пояса Fп 
и площадь сечения стенки Fст лонжерона изменяются по длине 1/2 пропорционально эпю
рам M(z)/H(z) и Q(z), то конструкция лонжерона будет рациональной с точки зрения за
трат массы. 

При больших значениях изгибаюшего момента М и малых относительных толщипах 

крыла с (малой высоте сечений) обычное лонжеронвое кръuю проиrрьшает по массе крыль

ям других КСС, например кессонному и моноблочному. Кессонное крыло имеет слабые 

пояса лонжеронов, и основная часть изгибающего момента воспринимается в нем мощ

ными панелями. В моноблочном крыле вообще нет лонжеронов, и весь изгибающий мо

мент воспринимается только панелями. Однако кръшъя таких КСС обязательно требуют 

центроплана. 
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Обшивка и тонкостенные элементы сило

вой схемы не должны терять устойчивости при 

сжатии и сдвиге. Для этого они подкрепляют

ся: обшивка - продольным и поперечным на

борами, стенки лонжеронов, нервюр и шпан

гоутов - стойками, отбортовками и т.д. Чем 

выше частота постановки подкрепляютих 

элементов, тем вьШiе может быть уровень на

пряжений от действующих сил в конструкции 

(в пределе cr8 и t 8 ). ВыитрьШI в массе получает

ся при переходе к паиелям с сотовым или гоф

рированным заполнителем. При этом получа

ется также выигрыш в жесткости конструкции. 

Для передачи крутящего момента Мк бо

лее рационален по затратам массы замкну

тый тонкостенный контур. Выигрыш в массе 

Рис. 1.25. Треугольные крылья со СХОДIIЩИМIIСИ (а) 
и параллет.ными (б) лонжеронами 

будет тем больше, чем больше площадь контура Fкокr при заданном значении М к. При на
личии большого выреза в крыле или фюзеляже (нарушении замкнутости контура) Мк 

трансформируется на границах выреза усиленными нервюрами или шпангоутами в пару 

сил и далее передается изгибом лонжеронов в крьше или изгибом боковин фюзеляжа. Это 

требует дополнительных затрат массы. Особенно велики затраты массы при вырезах в кес

сонных (моноблочных) крыльях. 

Нагрузки, действующие на агрегаты, должны передаваться к узлам их крепления крат

чайшим путем. Треугольные крылья с перпе:ндикулярными к оси фюзеляжа, параллель

ными между собой лонжеронами (рис. 1.25, б) будут при прочих равных условиях легче 
крыльев других КСС, так как нагрузка с прилегающих к лонжеронам частей крыла будет 

передаваться на узлы крепления крыла кратчайшим путем. 

Чтобы снизить массу усиленных элементов конструкции - усиленных шпангоутов 

и нервюр, желательно, чтобы каждый из них использовался сразу для восприятия и пере

дачи двух и более сосредоточенных сил. 

Более подробно эти вопросы рассматриваются ниже в соответствующих разделах книги. 

1.13.2. Конструкции из композиционных материалов. В подразд. 1.6.5 уже рассматрива
лись основные характеристики КМ и отмечались возможности снижения массы кон

струкции на 20 ... 30 % при их применении. Очень эффективно в этом плане применение 
угле- и органопластиков. Однако, говоря о весовом совершенстве конструкции, следует 

отметить, что наибольшее снижение массы конструкции получается в том случае, если кон

струкция самолета специально проектируется под использование КМ, а не приспосабливается 

к их использованию за счет замены традиционных материалов на КМ. Так, в одной из первых 
силовых конструкций из КМ -цельноповоротном горизонтальном оперении (ЦПГО) са

молета F -111 алюминиевая обшивка была заменена на боролластиковую с сотовым стекло
пластиковым заполнителем и борастеклопластиковыми лонжеронами. Это позволило 

уменьшить массу ЦПГО на 21,5 %*.Однако разрушение конструкции при статических ис
пьпаниях произошло в месте соединения (склейки) обшивки с титановым валом ЦПГО. 

Сейчас уже имеется достаточно примеров проектирования, создания и использования 

в серийных самолетах несиловых и малонагруженных конструкций (обтекателей, крышек 

люков, створок шасси, воздухозаборников и др.). Немало примеров использования и вы

соконагруженных силовых конструкций из КМ: стабилизатор самолета F-14 (лонжероны 
из стеклотекстолита и трехслойная сотовая конструкция обшивки с использованием 

• По материалам В. И. Резниченко. 
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Рис. 1.26. Схема 'IJieнeвИJI травепортного самолета с аrрегатами из КМ 
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бора), ЦПГО самолета В-1 (обшивка из бороуглеJШастика, лонжероны из углеУШастяка и 

нервюры с гофрированной синусоидальной стенкой, допускающей более высокие уровни 

критических напряжений местной потери устойчивости), киль самолета L-1011 и др. 
На рис. 1.26 показана схема транспортного самолета с агрегатами, конструкция и техно
логия производства которых проектировалисъ под :КМ. Общее снижение массы конструк

ции здесь достигает 25 %. 
Использование КМ позволило значительно уменьшить число элементов каркаса, а от

сюда- и число соединений. Все это дало возможность уменьшить материальные затраты 

при производстве и компенсировать тем самым высокую стоимость некоторых видов :КМ, 

например бороутлепластиков. 

1.13.3. Меры, позволяющие увеличить ресурс конструкции, т.е. увеличить ее сопротив
ление усталости, сводятся в основном к следующему: 

уменьшению действующих напряжений amax (см. рис. 1.9) при повторных нагрузках за 
счет увеличения IШощадей поперечных сечений элементов. Однако такой путь ведет 

к увеличению массы конструкции; 

использованию химически более чистых конструкционных материалов; 

уменьшению концентрации напряжений в элементах конструкции. Отверстия, усту

пы, изменение диаметра (любой перепад жесткостей) являются концентраторами напря

жений и приводят к снижению кривой выносливости (см. подразд. 1.6.4 и рис. 1.9) -

48 



к снижению сопротивления усталости. Поэтому в конструкции необходимо скрутлять пе

реходы, использовать штампованные детали, а вместо заклепочных соединений - клее

вые или сварные конструкции, упрочняя поверхность и не допуская грубой обработки. 

Возникновение трещин в монолитных паиелях более опасно, чем в сборных клепаных 

панелях, где отверстие под заклепку может ограничить распространение трещин, но сами 

отверстия являются концентраторами напряжений. Подробно эти вопросы рассматрива

ются в специальных дисциплинах: конструирование [26] и проектирование [27] самолета, 
прочность самолета. 

КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. Изобразите структурную схему самолета с детализацией агрегатов планера и покажите на чер
теже самолета элементы конструкции, вошедшие в структурную форму. 

2. Объясните смысл уравнений сушествования ЛА. Напишите формулу для определения взлет
ной массы самолета через относительные массы его частей. Как изменится значение т0 при iii к = 
= 0,3, iiiт = 0,3, iiic.y = 0,2 и изменении mц.н с 2000 до 3000 кг или при mц.н = 3000 кг и уменьшении 
mк до 0,25? Объясните полученные результаты. 

3. Назовите основные критерии выбора конструкционных материалов. 
4. Изобразите схему сил, действующих на самолет, и дайте определение перегрузки. Определите 

значения перегрузок ny и nx для прямолинейного горизонтального полета с постоянной скоростью 
и криволинейного полета в вертикальной плоскости в нижней точке траектории при V= 900 км/ч, 
R = 3000 м, dV/dt = 3 м/с2 . 

5. Напишите выражение для перегрузки в неспокойном воздухе и проанализируйте влияние на 
перегрузку параметров крыла. 

6. Назовите основные факторы, влияющие на конструкцию. Приведите примеры. Сформули
руйте основные требования к конструкции самолета. 



Глава 2 

КРЫЛО 

§ 2.1. НАЗНАЧЕНИЕ КРЫЛА 
И ТРЕ&ОВАНИЯ К НЕМУ 

2.1.1. Назначение крыла. Крыло- несущая поверхность самолета, предназна

ченная для создания аэродинамической подъемной силы, необходимой для обеспечения 

полета и маневров самолета на всех режимах, предусмотренных ТП. Крыло обеспечивает 

поперечную устойчивость и управляемость самолета и может быть использовано для 

крепления шасси, двигателей, размещения топлива, вооружения и т.п. Крыло (рис. 2.1) 
представляет собой тонкостенную подкрепленную оболочку и состоит из каркаса и об

шивки 6; каркас - из лонжеронов 1, стенок и стрингеров 2 (продольный набор) или нер
вюр 9 (поперечный набор). На крыле расположены средства механизации (предкрылки 7 
и закрылки J) для улучшения ВПХ самолета, элероны 5 и интерцепторы 4 для управления 
самолетом относительно продольной оси, пилоны 8 для крепления двигателей. 

На долю крыла приходится значительная часть массы планера - от 30 до 50 % и от 30 
до 50% полного сопротивления самолета; mкр = 0,08 ... 0,15"'. 

2.1.2. ТребованНJI к крылу. Кроме общих для всего самолета требований (см. подразд. 
1.12.3) к крьшу предъявляются требования обеспечения возможно большего значения аэро
динамического качества К и приращения коэффициента подъемной силы за счет м е хан и

зации крыла дсуамех• возможно меньшего изменения характеристик устойчивости и уп

равляемости самолета и его аэродинамических характеристик при переходе от дозвуковой 

к сверхзвуковой скорости полета, возможно меньшего поступления тепла в конструкцию 

(см.§ 1.9), возможно больших объемов для размещения различных грузов. 
Как общие требования к самолету, так и специальные требования только к его крылу 

во многом противоречивы. В крыльях существующих самолетов реализованы компро

миссные решения, которые наиболее полно отвечают назначению самолета и предъяв

ленным к нему ТТТ. 

Удовлетворение ТП для разных типов самолетов достигается прежде всего приданием 

крылу соответствующих формы и размеров. 

§ 2.2. ВНЕШНИЕ ФОРМЫ КРЫЛА 

ВнеiПИИе формы крыла характеризуются его видом в плане, профилем попе

речного сечения и видом спереди (углом поперечного V). Формы крьmъев в плане пока
заны на рис. 1.4. Однако наибольшее распространение получили лишь крьmья, представ
ленные на рис. 2.2: прямые крьmья- прямоугольное (а) и трапециевидное (6); крылья 
прямой (в), обратной (г) и изменяемой в полете (е) стреловидности, крылья как часть ин-

*Величина mкр- относительная (по отношению к массе всеrо самолета) масса крыла. В дальнейшем 
везде m;- относительная (по отношению к массе всеrо самолета) масса i-ro arperaтa. 
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Рис. 2.1. Крыло современнОI'О пассажирского самолета 

теrральной с фюзеляжем схемы (ж), треугольные крьшья (д). На этом же рисунке приве

дены и их основные геометрические параметры. 

Параметры крыла, характеризующие крыло при виде в плане : площадь крыла S, размах 
/, центральная хорда Ь0, бортовая хорда Ь6, концевая хорда Ьк, угол стреловидности - угол 

между перпендикуляром к плоскости сим-

метрии самолета и линией передней кромки 

крыла х или линией одной четверти хорд х l/4> 
удлинение крьша А = / 2/ S, сужение крыла ТJ = 

= Ь6/Ьк. В соответствии с положением и на
званием хорд Ь0 , Ь6 и Ьк называются сечения 
крыла (центральное, бортовое и концевое) и 

нервюры крыла в этих сечениях. Часть крыла 

у разъема (где бы он ни был), обращенная к 

оси фюзеляжа, называется корневой частью, 

а на противоположном конце крьша - кон

цевой частью . 

Перечисленные параметры вместе с отно

сительной толщиной профиля крьша с = 

= стюJЬ (спшх- максимальная толщина про

филя, Ь - хорда) определяют аэродинами

ческие характеристики крьша и существенно 

влияют на его весовые и жесткостные харак

теристики . 

2.2.1. Анализ влияния геометрических па
раметров крыла на его весовые и жесткостиые 

характеристики. Сравнение по массе и жест-

кости крыльев, отличающихся значением 

одного из геометрических параметров А, Т], х., Рис. 2.2. Формы крыльев 8 плане. Геометрические 
с при постоянных значениях остальных и параметры крыла 
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э 
при заданной нагрузке Gnmax fи шющади крЬUiа S, показывает, что крЬUiо с меньшим зна-
чением удлинения Л или стреловидности х, с большим значением сужения ТJ или относи

тельной толщины с будет обладать меньшей массой и большей жесткостью. 

С уменьшением Л уменьшаются изrибающие моменты в бортовом сечении крыла М= Rb 
(уменьшаются плечи Ь до точек приложения равнодействующей аэродинамических сил R, 
см. рис. 1.24, а) и возрастает высота бортового сечения крьmа, так как увеличивается дли
на бортовой хорды. Последнее приводит к уменьшению сил S в поясах лонжеронов и па
нелях крЬUiа, что позволяет уменьшить их массу. С увеличением высоты сечений возрас

тают и моменты инерции сечений, определяющие жесткость крЬUiа. Все это вызывает 

уменьшение массы крыла и повышение его жесткости. 

С уменьшением х сокращается строительная длина крЬUiа и вследствие этого умень

шаются изгибающие моменты. Масса такого крЬUiа уменьшается, а жесткость возрастает. 

При увеличении ТJ уменьшаются изгибающие моменты в бортовом сечении крЬUiа 

(уменьшаются плечи до точек приложения равнодействующей аэродинамических сил), 

а хорда и, следовательно, высота этого сечения возрастают. Масса крыла уменьшается, 

а жесткость возрастает. 

При увеличении с возрастаетвысота бортового сечения крыла, что приводит к уменьшению 

сил S от изrибающего момента М, уменьшению массы крЬUiа и возрастанию его жесткости. 
2.2.2. Анализ влияния rеометрических параметров крыла на аэродинамические характе

ристики. Влияние удлинения Л на коэффициент подъемной силы Суа показано на рис. 2.3: 
(}. 

с уменьшение~ Л ухудшаются несущие свойства крЬUiа- падает значение dcy0 /da =суа. 
Это падение с уа может быть компенсировано увеличением либо скорости полета, либо 

площади крыла S, что потребует дополнительных затрат массы. 
Влияние удлинения Л на коэффициент лобового сопротивления сха сказь~вается на 

дозвуковой скорости через коэффициент индуктивного сопротивления Сха; = с уа /(пЛ3Ф), 
но его доля на сверхзвуковых скоростях резко уменьшается, уступая место волновому со

противлению. Последнее уменьшается с уменьшением Л. Поэтому крылья малых удлине

ний (Л < 3) нашли основное применение на сверхзвуковых самолетах. Для уменьшения 
сопротивления крьmья этих самолетов набраны из тонких сверхзвуковых профил ей, име

ющих значения с = 0,03 ... 0,05. 
Для тяжелых пассажирских и грузовых самолетов, летающих на больших высотах и 

дозвуковых скоростях, потребные для полета значения Суа велики, поэтому для снижения 

сха; и увеличения аэродинамического качества К= Су0/сха, определяющего экономичность 
и дальность полета, на этих самолетах используются крылья с большими удлинениями и 

большой относительной толщиной (Л= 6 ... 9, с= 0,12 ... 0,16). Применеине КМ, снижая 
массу конструкции крыла, позволяет еще больше увеличивать Л, компенсируя связанное 

с этим увеличение массы и снижение жесткости конструкции крыла. 

Влияние угла C1pe.JIOBIIДIIOC11I хна Суа и сха показано на рис. 2.4 и 2.5. Несмотря на сниже-
о. 

ние с уа, с увеличением х очень сильно снижается на сверхзвуковых скоростях значение сха, 

что и приводит к применению на большинстве сверхзвуковых самолетов стреловидных и 

треугольных крьтъев с большой стреловидностью. Стреловидность крыла является сред

ством для повышения значений Мкр (см. рис. 2.5). Однако неравномерность распределения 
воздушной нагрузки по размаху крыла (на рис. 2.6 показаны зависимости циркуляции Г плот 
Т\ и х по размаху крыла z) и перетекание пограничного слоя от середины крьmа к его концам 
приводят на стреловидном крыле к возникновению концевых срывов на больших углах ата

ки, потере поперечной устойчивости и поперечной управляемости самолетом, так как эле

роны оказываются в зоне срыва. Появление концевых срывов на крыле вызывает образова

ние кабрирующих моментов, что влияет на продольную устойчивость самолета. При 

увеличении х возрастают углы атаки, соответствующие Cyamax• и это затрудняет реализацию 

больших С уа при взлете и посадке самолета, так как требует увеличения длины стоек шасси. 

52 



A=l.O 

!О 20 d, 0 

Рис. 2.3. Зоисимость суа =/(а, l) Рве. 2.4. Зоисимость Суа =/(а, х) 

ВлИflние сужеНИfl Т] сказывается на поперечной устойчивости и управляемости самоле

та, поскольку с увеличением Т] зона концевого срыва смещается к концам крыла в зону, 

где находятся элероны (см. рис. 2.6, а). Увеличение 11 приводит к повышению боевой 
аэродинамической :живучести самолета. Кроме того, при увеличении 11 увеличивается 
площадь крыла, обслуживаемая механизацией крыла, и возрастает ее эффективность, 

уменьшаются плечо и изгибающий момент. 

Учитывая сказанное выше, можно считать значение 11 = 2,5 близким к оптимальному. 
Однако с уменьшениемхи увеличением Л. значения Т] возрастают и моrут быть больше 2,5. 

Влиииие относительной Т0J1Щ1111Ь1 профВJIJ1 с на сха по казан о на рис. 2. 7. С увеличением с 
возрастает несущая способность профиля, возрастает сха и уменьшаются значения Мкр, при 

которых при обтекании крыла появляется местная скорость, равная скорости звука. В кры

ле у борта часто ставят несущие профили с большой относительной толщиной с, к концу 

крыла значения с уменьшают. Это снижает массу крыла и его сопротивление. 

Противоречивое влияние геометрических параметров крыла на его массу и жесткость, 

на аэродинамические характеристики и характеристики устойчивости и управляемости 

усложняет выбор рациональных значений этих параметров, который должен быть подчи

нен удовлетворению предъявляемых к самолету ТП. 

2.2.3. Формы крЬIЛа в плане моrут бЪIТЪ различными. Многообразие форм крыльев 
в плане, как показывает опыт самолетостроения, сводится, по существу, к трем типам: пря

мым, стреловидным и треугольным. Формы крыльев в плане были показаны на рис. 2.2. 

'ха 

Гпл 
rz>rov" 

Гпл 

q-1 J 1 1 х~о '150 

1 
.... ,1 

о 
о О, У. 0,8 1.2 а 6 

l'llc. 2.5. Зuисимос:n. C.ra =/(М, х) Рве:. 2.6. З81111СВМ0С111 Г u-/(:, '1) (а) и Г DJ\ = /(:, х) (6) 
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с .ха Прямые крылья ( прямоугольные и трапециевидные). 
Прямоугольные крылья имеют более высокие несущие 

свойства (с уа < с уа _ 
0

) и более простую технологию 
производства.хtfри одиitаковых по размаху профилях срыв 
потока на больших углах атаки а наступает раньше в центре 

крыла, что меньше сказывается на поперечной устойчивос

ти и управляемости, так как эффективность элеромов при 

этом сохраняется. Недостатками являются меньшее значе

ние Мкр• высокое значение коэффициентов индуктивного 

О 0,6 0,8 1,0 /,2 1,4 М сопротивления сха; при М< 1 и, что особенно важно, очень 
высокие сопротивления cXlJ при М> Мкр (см. рис. 2.5). По-

Рис. 2. 7 · ЗависимОСТJо с_.., = этому такие крылья целесообразны в основном для самоле-
=/(М, с) 

то в с небольшой дозвуковой скоростью полета. Для самоле-

тов с большой тяговооруженностью, обеспечивающей 

высокое значение Vmax• прямое крыло позволяет получить при прочих равных условиях 
э 

(G/S = const, птах= const) лучшие взлетно-посадочные и маневренные характеристики, 
более высокое качество и дальность полетанадозвуковой скорости (самолет F-104). При 
М > 1 эти характеристики у прямого крыла хуже, чем у других крыльев. Для снижения 
массы крыла самолеты с прямоугольными крыльями делают либо с внешним подкосом 

(см. рис. 1.24, б), либо бипланной схемы. 
Трапециевидные крылья имеют меньшую массу, чем прямые, поэтому чем больше суже

ние, тем меньше при прочихравных условиях масса крыла и больше его жесткость. Одна

ко при больших значениях 11 падает эффективность элеромов из-за концевых срывов и 
уменьшается значение Cyamax· Такие крылья широко применяются надозвуковых самоле

тах. Небольшой угол стреловидности облегчает решение вопросов центровки. 

Крылья, прямоугольные у борта и далее к консоли трапециевидные с закруглениями 

на концах, близки к эллиптическим по своим аэродинамическим характеристикам, но 

значительно проще в изготовлении. 

Крыло эллиптической формы в плане (см. рис. 1.4) имеет лучшее по сравнению с кры
льями других форм распределение циркуляции. Это обеспечивает таким крыльям высо

кие значения аэродинамических характеристик (меньшие значения индуктивного со

противления сха; из-за меньшего скоса потока и в целом более высокое значение 

аэродинамического качества). Однако такое крыло очень сложно в производстве из-за 

своих нелинейных форм, требует переменной по размаху крьmа конфигурации сечений 

продольных элементов. В таком крьmе трудно реализовывать стыки обшивки с силовыми 

элементами. 

Стреловидные крылья. Стреловидность таких крыльев может быть прямой, обратной и 

изменяемой в полете. Для них с увеличением стреловидности увеличивается Мкр: 

- 2 Мкрх >о- Мкрх =о-,-1 ---=:....._
+ cosx 

(2.1) 

В диапазоне значений М = 0,8 ... 2,0 такие крылья имеют вполне приемлемые аэродинами
ческие характеристики. Но по сравнению с прямым крылом у стреловидного крыла несу

щие свойства при той же скорости полета (У= cy0 pS( Vcosx)2 /2) в cos2x раз меньше (рис. 2.8), 
меньше значения Cyamax и с;0 (см. рис. 2.4), ниже эффективность механизации (она 
определяется скоростью V1 = Vcosx, меньшей, чем скорость полета), что вместе с умень
шением Cyamax приводит к ухудшению ВПХ. 

Крыло с прямой стреловидностью. Для такого крыла на больших углах атаки опасны 

концевые срывы, природа которых бьmа описана выше. Это ухудшает устойчивость и уп-
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равляемость таких крыльев на больших углах атаки. Чтобы ослабить это ЯIL/Iение, на верхней 

поверхности крьmа ставят аэродинамические «rребни» и делают запилы (см. рис. 2.8), пре
пятствующие перетеканию поrраничною слоя, по направлению составляюшей скорости 

V2. Для уменьшения опасности срыва на концах крыла ставят профили с более высокими 
несущими свойствами (более высокими значениями акр) и разворачивают эти профили на 

меньшие углы атаки, применяя так называемую аэродинамическую и геометрическую круr

ки крыла. Вместе с тем положительнЗя стреловидность крыла увеличивает поперечную ус
тойчивость самолета. На рис. 2.9, а по казаны силы, действующие на самолет при случайном 
возникновении крена [ 11]. Под действием силы Z самолет начнет скользить со скоростью Vz 
в сторону действия этой СИЛЪI. Раскладывая вектор Vна составляющие Vt и v2 (см. рис. 2.9, б), 
соответственно перпендикулярную и параллельную передним кромкам крыла, получим для 

опускающеrося крыла увеличение скорости ( V1 + ~ Vt), а для поднимающеюся крыла -
уменьшение скорости (V1 - ~Vt). Возникающая при этом разность подъемных сил восста

новит нарушенное равновесие. Положительный уrол поперечною Укрыла (Ч' >О) при виде 

спереди (см. рис. 2.12, б) способствует еще большему повышению поперечной устойчивос
ти стреловидною крыла. Раскладывая вектор скорости скольжения Vz (см. рис. 2.9, а) на 
скорости, перпендикулярные москости хорд ( V81 и V82) и параллельные этой москости, 

для сечений 1 и 2крыла, равноудаленных от продольной оси самолета, получим для опуска
юшеrося крыла увеличение угла атаки а на ~а. а для поднимающегося- уменьшение на ~а. 

Возникающая разность подъемных сил создает восстанавливающий равновесие момент. 

Повышенная поперечная устойчивость препятствует достижению высоких маневрен

ных характеристик самолетами со стреловидным крьmом. Для улучшения маневренных 

характеристик стреловидным крыльям придают отрицательный угол поперечною V 
(см. рис. 2.12, в; Ч1 < 0). 

Недостатком стреловидного крыла является увеличение массы и уменьшение жест

кости крыла при увеличении Х· Последнее может привести к снижению эффективности 

элеронов вмоть до их реверса (обратной управляемости относительно продольной оси 

самолета) и к самовозбуЖДающимея колебаниям типа флаттера (см. гл. 10). 

А-А 
Греlfень 

~ 

Рис. 2.8. С'J1К!Ловидное крыло 

Рис. 2.9. К вопросу поперечной устоlчивости 
C"l)leJIOBIIJDIOI"O крwла 
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Крыло с обратной стреловидностью. Для крыльев с обратной стреловидностью более не

сущей является корневая часть крыла. Там при увеличении углов атаки местное значение Суа 

раньше достигает значений Cyamax• поэтому срыв начинается раньше в корневой части кры

ла. Такой срыв не приводит к потере поперечной управляемости самолета, так как область 

срыва не захватывает элероны. Эrо повышает безопасность полетов и позволяет сверхзву

ковым самолетам использовать большие углы атаки, повышая их маневренные возможнос

ти. Крыло обратной стреловидности облегчает весовую компоновку самолета, смещая ЦМ 

вперед. Однако применение таких кр:ылъев ограничивалось из-за их подверженности уве

JШЧивать угол закручивания q> на увеличении угла атаки при изгибе крыла под действием 
аэродинамических сил (рис. 2.10, б). Последнее приводит к еще большему увеличению 

подъемной силы. И так вплоть до потери статической устойчивости крыла - дивергенции и 

его разрушения на определенной скорости полета (см. гл. 10). (Сравните: увеличение угла q> 
для кр:ыла прямой стреловидности (см. рис. 2.10, а) приводит к уменьшению угла атаки и, 
следовательно, к снижению вероятности возникновения этого явления.) Чтобы бороться с 

явлением дивергенции на крЪIЛЪях обратной стреловидности, надо увеличивать жесткость 

крыла, а это до применения КМ было связано с таким увеличением его массы, которое не 

компенсировало получаемого выигрыша в маневреННЪIХ возможностях самолета. Примене

ние КМ со специальной укладкой волокон, создающей «подтягивающую» силу и моменты 

на уменьшение угла атаки при проrибе кр:ыла, позволяет решить эту проблему, а также сни

зить затраты массы на обеспечение необходимой жесткости. 

Крыло с изменяемой в полете стреловидностью позволяет объединить в одном крыле 

преимущества прямого крыла (хорошие ВПХ, высокое аэродинамическое качество 

и большая дальность полета, хорошая маневренность) и крыла стреловидного (меньшее 

сопротивление при полете на больших сверхзвуковых скоростях). Однако дополнитель

ные затраты массы на такое крыло составляют 3 .. .4 % от взлетной массы самолета, поэто
му оно целесообразно, если выигрыш в ЛТХ в соответствии с назначением самолета ком

пенсирует эти затраты. 
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Интегральная схема крЬIЛа с фюзеJUUКем. 
Здесь фюзеляж, плавно переходящий в крьшо 

(см. рис. 1.9, в и г, самолеты Су-27, МиГ-29), 
имеет в продольных сечениях форму несущих 

профилей, что позволяет фюзеляжу в такой 

схеме создавать до 40 % подъемной силы. Эrо 
дает возможность сделать крьшо меньших раз

меров и массы. Крыло имеет переменную стре

ловидность по передней кромке (у корня боль

шая стреловидность - «наплыв>> и умеренная 

стреловидность у остальной части крыла). 

Большая корневая хорда обеспечивает боль

шую высоту в бортовом сечении крьша Нсеч· 
Это создает достаточные полезные объемы для 

размещения топлива, полезной нагрузки, аг

регатов систем и т.д. Восприятие изгибающего 

момента в бортовом сечении при большом 

значении Нсеч дает выигрыш в массе. И нако
нец, наличие <<наплыва>> обеспечивает при пе-

Рис. 1.10. Изменеиве уrла атаки сечевиii крыла IIJНIMOЙ 
(а) и oбpamoii (б) стреловидности при изпtбе крыла 



реходе на сверхзвуковой полет значительно меньшее увеличение продольной устойчивос

ти самолета из-за меньшего смещения назад его фокуса. 

ТреуrолЬИЬiе крЫJIЬя. Основные преимушества: меньшая масса и большая жесткость 

конструкции; меньшее повышение Схо при переходе к сверхзвуковой скорости из-за боль

шой стреловидности и малых удлинений крыла; возможность применения тонких профи

лей с с = 3 ... 5 %; большая длина корневой хорды и большая строительная высота; по тем 
же причинам возможность использования больших внутренних объемов. При одинако

вых с крыльями друтих форм в плане значениях S и нагрузках (например, со стреловид
ным крылом) треутольное крыло имеет меньшие значения изmбающего момента М= а 1 R 
из-за меньшего IШеча а 1 до точки приложении равнодействующей аэродинамических 
сил R- 1.Щ (рис. 2.11, а) и меньшие значения осевых сил Sпри восприятии изmбающего 
момента М= SНсеч при большей высоте бортового сечения Н сеч (см. рис. 2.11, б). Отсюда 
меньшая масса треутольного крыла. Большая жесткость объясняется большей высотой 

бортового сечения и, следовательно, большими моментами инерции, определяющими 

жесткость крыла. 

Перечисленными выше преимуществами определяется большая распространенность 

треутольных крыльев на сверхзвуковых самолетах. Однако для треугольного крыла по ус

ловиям компоновки трудно реализовать большие значения Суа (большие утлы атаки) на 

взлете и посадке (см. рис. 2.4); ограничена и эффективность средств механизации (боль
шая стреловидность передней кромки V1 = Vcosx,, а именно скоростью V1 определяется 

эффективность средств механизации, мал также размах для механизации по задней кром

ке), а для треутольного крыла из-за малых значений Суавзл и Cyanoc очень важна именно эф

фективная механизация. Впервые треугольное крыло было использовано в 1937 г. на са
молете А. С. Москалева. 

2.2.4. Форма крыла nри виде спереди (рис. 2.12). Углом '1' между плоскостью хорд крыла 
и плоскостью, перпендикулярной к плоскости симметрии самолета и проходящей через 

бортовую хорду, характеризуется поперечное Vкрыла. На рис. 2.12 представлены крылья 
с разными значениями поперечного V: а) '1' =О; б) '1' > О; в) '1' < О и г) с двойным утлом по
перечного V типа «чайка•. Положительное V, как было по казан о выше, увеличивает попе
речную устойчивость, отрицательное V- уменьшает. Для уменьшения устойчивости 

-~ ~,., s 
1 ЦДь. 

Н~еч цдt::~S ~ 
., 5 

а 

Рис. 2.11. К вопросу C)I8IIIIIП'eJIЫIOЙ оцеиut по массе треуrолышrо 
и стреловидною крыльев одивuовоl DJJOЩIIДII, размаха в удель

вой &аi1JуэКИ ва крыло 

Рис. 2.12. Формы крьа.льев при виде спереди 
г 
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крЬUiъев с большой стреловидностью делают обратное V. На самолетах с прямым крылом 
'1' = 0 ... +7•, для сверхзвуковых самолетов с большой стреловидностью '1' = -s· ... 0 и более. 

2.2.5. Формы поперечвых сечений - профИJJей крыла современных самолетов представ

лены на рис. 2.13: плосковыпуклый (а), двояковыпуклый несимметричный (б), симмет
ричный (в), S-образный (г), ромбовидный (д), клиновидный (е) и суперкритический (ж). 

На этом же рисунке показаны параметры профиля: максимальные значения толщины и 

кривизны (вогнуrости) профиля Cmax иfmax• хорда Ь, радиус закругления носка. Относи
тельные пара~етры: относительная толщина профиля с = cmaxf Ь и относительная кривиз
на профиля f = fmax/b. 

Плосковыпуклый профВJJЬ проще в изготовлении, имеет большие значения Cyamax и ко

эффициента профильноrо сопротивления Схар· Применяется на планерах, малоскорост

ных самолетах. 

ДвoJIКOBЬIIIYКJIЬIЙ несимметрiiЧIIЫй профит. широко применяется в крьmьях самолетов 

различного назначения, так как при высоких значениях Cyamax имеет малое значение Схар 

и сравнительно стабильное положение ЦД [ 11]. 
СимметрiiЧВЫЙ профИJJь имеет меньшее значение Cyamax• используется в крыльях сверх

звуковых самолетов и для оперения. 

S-образНЬiй профИJJЬ - безмоментный, с постоянным положением ЦД. Хуже по значе

ниям Cyamax и Схар· Применяется на самолетах типа «бесхвостка». 
Ромбовидные и клиновидные профИJIИ используются для крЬUiьев самолетов с больши

ми сверхзвуковыми и гиперзвуковыми скоростями [ 11]. 
Суперкритический профИJJь служит для повышения критических значений Мкр· Он 

имеет большой радиус носка, почти плоскую верхнюю и выпуклую нижнюю поверхности 

и тонкий изогнуrый хвостик. Распределение давлений по профилю приводит к уменьше

нию скоростей в сечениях с максимальной толщиной профиля, отсюда и увеличение зна

чений Мкр (на 0,07 ... 0,08). Так как цд в таком профиле смещен в его хвостовую часть, то 
он создает большой пикирующий момент, требующий для балансировки отклонения ру

лей высоты (стабилизатора). 

Выше уже рассматривалось влияние с на массовые, жесткостные и аэроди'!_амические 
характеристики (см. рис. 2.7).увеличение относительной кривизны профиляf вызывает 

рост Cyamax· Уменьшение с и f приводит к уменьшению Сха и росту Мкр· 
В разных условиях поле~ нужны разные соотношения Суа и с ха, например на взлете и 

посадке большая кривизна f (рис. 2.14, а, б), а в полете на крейсерском режиме, наоборот, 
меньшая; на маневре (для повышения несущей способности крЬUiа) опять большая кри

визна (рис. 2.14, в), и т. д. Решением этого воп-
роса может стать применение адаптивного кры

ла, которое в соответствии с режимом полета 

-Э 

;>- -Е---:::::---............... 
6 11( 

Рис. 2.13. Формы профилей крыла 
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могло бы изменять свою кривизну (см. рис. 2.14 [21]) и приводить к перераспределению 
давления не только в сечении крыла, но и по размаху. Последнее может использоваться, 

например, для уменьшения изгибаютих моментов на маневре (см. § 4.5 и рис. 4.16, б, когда 
смещается к корневому сечению точка приложения равнодействующей аэродинамических 

сил), для управления углами закрутки сечений крыла с цельюнедопущения концевых сры

вов на больших углах атаки и т.д. 

§ 2.3. НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА КРЫЛО 

В полете на крыло действуют распределенные аэродинамические силы, при

ложеиные непосредственно к обшивке, в виде сил разрежения и давления, массовые силы 

конструкции крыла, распределенные по всему объему крыла, и сосредоточенные массо

вые силы от агрегатов и грузов, приложеиные в узлах их крепления к крылу. 

Эти силы уравновешиваются реакциями RФ в узлах крепления крьиа к фюзеляжу. Ре

акции фюзеляжа возникают вследствие того, что аэродинамические силы крыла уравно

вешивают не только массовые силы крыла, но и массовые силы всего самолета. 

Определить внешнюю нагрузку крыла означает найти ее величину, напрамение и рас

пределение по хорде и размаху для каждого расчетного случая, указанного в «Нормах проч

ности>> (см.§ 1.10). 
Расчетную аэродинамическую распределенную нагрузку на единичную полоску площади 

крыла q8 можно выразить как qy!cosl3 (рис. 2.15), где 13 = arctg cxafcya• а с ха и Суа берутся по 
поляре крыла для угла атаки, соответствующего расчетному случаю нагружения. Для ин

женерных расчетов, имея в виду малость угла 13, можно принять cosl3 = 1 и q8 = Чу = 
= Сусечh • 1 · qf Значение q можно определить из выражения уэ = n3 G = cyкpqS. Тогда, за
меняя S на hcp/, получим 

(2.2) 

Здесь n = n3f- расчетная перегрузка для рассматриваемого расчетного случая; Сусеч и сукр -
коэффициенты подъемной силы в сечении крыла и для всего крыла; Ь - хорда в сечении 

крыла; hcp- средняя хорда;/- размах крыла; nG/1- средняя распределенная по размаху 
крыла нагрузка; Г пл = сусечh/(сукрhср) - коэффициент, учитывающий неравномерность 
распределения воздушной нагрузки по размаху плоского крыла (см. рис. 2.6). В прибли
женных расчетах полагают скос потока постоянным по размаху крыла (сусеч = сукр), тогда 
из (2.2) получим 

(2.3) 

Распределение аэродинамической нагрузки по хорде крыла на дозвуковой скорости 

полета для некоторых расчетных случаев показано на рис. 2.16. На сверхзвуковой скоро
сти полета при неотклоненных элеронах можно считать распределение нагрузки по хорде 

равномерным. 

Для треугольного крыла при значениях М < 1 коэффициент f пл при Сусечh = сукрhср ра
вен единице (рис. 2.16), что, исходя из выражения (2.2), приводит к соотношению 

q8 = nG/f= const. (2.4) 

При М> 1 
Чв = (nGJS)b. (2.5) 
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Рис. 2.15. Распределение по хорде воздуm11ой 
наrрузки 

Рис. 2.16. Распределевне ВОэдуiiПIОЙ ваrруэu д1U1 
треуrольвоrо крwла 

Равнодействующая аэродинамической нагрузки в сечении крыла приложена в IJД, поло

жение которого по хорде хд = хд Ь определяется выражением 

х =хд=-(дтz + mzo) 
д Ь де с сеч• 

у у 

(2.6) 

где mz0- коэффициент момента относительно оси Zпри су= О. Для симметричных про
филей mz0 = О и IJД совпадает с фокусом крыла (хд = хр). Положение фокуса можно при
ближенно определить из графика, приведеиного на рис. 2.17. 

Массовые силы от конструкции крыла составляют 8 ... 15% от аэродинамических сил, и 
их распределяют по тому же закону, что и аэродинамические силы: 

nG 
q =~Ь 
кр s . (2.7) 

Точка приложении массовых сил qкр по хорде Хт совпадает с ЦМ сечения и находится 

на расстоянии 40 ... 50 % хорды от носка. 
Распределенные аэродинамические и массовые нагрузки крьmа могут быть заменены 

одной эквивалентной нагрузкой 

q = qв- qкр = qв(l - ткр ), 

приложенной на расстоянии Хн от носка: 

Хн= (qВХд- qкpXr)/q, (2.8) 

полученной из условия равенства моментов 

всех сил сечения относительно носка. 

Треqгольное крыло 

Массовые силы от аrрегатов и rрузов, раз

мещенных в крыле или подвешенных к нему, 

равны Р arp = nGaгp• где Gагр - сила тяжести 
агрегата или груза. Эги силы приложены 

в ЦМ агрегатов или грузов, а на крыло пере

даются Через узлы их крепления к крылу. 

о, 35 !--""""---, 

0,151---~ 

о ().9 
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Cmpeлo6urJнoe 
крыло 

Рис. 2.17. Изменеиве положевви фокуса крwла в зави
свмости от числа М полета 



§ 2.4. ОБЩАЯ КАРТИНА РАБОТЫ КРЫЛА ПОД НАГРУЗКОЙ 

Представим для упрощения нагрузку крыла в виде распределенного по разма

ху крыла потока сил q, действующего в вертикальной плоскости (рис. 2.18). 
Тогда отсеченная мысленно часть площади крыла Sотс под действием равнодействующей 

Qотс на Sотс сдвинулась бы вверх и повернулась относительно осей а-а и z-z* (см. рис. 2.18) 
под действием моментов М и Мю так как сила Q0тс не проходит ни через ось а-а (отстоит 
от нее на расстоянии d), ни через ось z-z (отстоит от нее на расстоянии с). На самом деле 
этих перемещений нет, крыло остается целым. А это означает, что в нем (в его элементах) 

возникают внутренние силы, препятствующие перемещениям. Эго: 

поперечная сила Q (она вызывает работу элементов крыла - стенок лонжеронов и сте

нок крыла- на сдвиг); 

пара сил в плоскости, перпендикулярной сечению а-а. Момент этой пары М называ

ется изгибающим моментом. Под действием этого момента крыло испытывает деформа

цию изгиба- работает на изгиб (рис. 2.19, прогиб у), а его продольные элементы- пояса 

лонжеронов и паиели крыла- работают на растяжение и сжатие; 

пара сил в плоскости сечения а-а (перпендикулярно z-z). Она не допускает разворо
та отсеченной части крьта относительно оси z-z. Момент этой пары называют крутящим 
моментом М к· Под действием Мх крыло испытывает общую деформацию кручения (рабо

тает на кручение, закручиваясь на угол <р (см. рис. 2.19)), а его элементы - обшивка и 

стенки лонжеронов, образующие замкнутый контур, - работают на сдвиг. 

Так как распределенная нагрузка на крыло q .!:.la самом деле действует в направлении 
аэродинамических сил под углом~ к оси У(У l_ V), то поперечная сила Q в направлении 
сил q и вектор изгибающего момента М l_ Q будут иметь составляющие по вертикали (Qв и Мв) 
и по горизонтали (Qr и Мг>· Однако ввиду малости угла ~ и существенной разницы в мо
ментах инерции ly и lx напряжениями в элементах конструкции крыла от Qr и Мг можно 
пренебречь и считать, что в сечениях крыла действуют только три силовых фактора 

§ 2.5. ЭПЮРЫ ПОПЕРЕЧНЫХ СИЛ, ИЗГИБАЮЩИХ 
И КРУТЯЩИХ МОМЕНТОВ 

Для расчета прочности крыла необходимо знать величины поперечных сил Q, 
изгибающих и крутящих моментов М и Мх в отдельных его сечениях, т.е. необходимо 

иметь их эпюры. При построении эпюр крьто рассматривается как двухопорная балка 

(с опорами на фюзеляже) с консолями, нагруженная распределенной аэродинамической 

нагрузкой qв, массовой нагрузкой qкр и сосредоточенными силами Parp· Уравновешива
ются эти силы реакциями фюзеляжа Rq, (рис. 2.20). Эпюры Q и М строят от разности рас
пределенных нагрузок qв и qкр: 

или приближенно 

G-G 
q =q -q =~пГ 

в кр l ' 

G-G nG -
q = =---=.!Е nb = - (1 - т )Ь. S S кр 

• Ось z-z совпадает с осью жесткости. 

(2.9) 

(2.10) 
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Рис. 2.18. Распределеине воэдуuоюй наrрузки по размаху 
и по хорде 1Ц1Ь1J1а 

Рис. 2.19. Деформации крыла под действием 
воэдуiПНой наrрузкн 

Величина Q от распределенной нагрузки определяется суммированием нагрузок, рас
положенных по одну сторону от рассматриваемого сечения: 

Изmбающий момент равен 

z 
Q = J qdz + L.Parp· 

112 

z 
М= J Qdz. 

//2 

(2.11) 

(2.12) 

Построение эпюр для стреловидного крыла производится так же, как и для прямого 

крыла, но предварительно его спрямляют вдоль средней линии и распределение нагрузки 

ведут для истинной длины спрямленного крыла tx = -
2

1 
-

1- (рис. 2.21 ). 
cosx 
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Рис. 2.20. Эmоры Q и М дJIII крыла 

Рис. 2.21. К определеНИJО прибJJИЖеиных эначений Q и М 
в сеченних спримлениоrо стреловидного крЫJJа 



Приближенвое определение величин Q и М в сечении крыла. Если нагрузка распределя
ется по размаху крьmа пропорционально хордам, то значения Q и М в любом сечении мож
но определить без построения эпюр. 

В этом случае в сечении z (см. рис. 2.21) поперечная сила 

Q = l:J d = nG(l-mкp) S 
q Z S отс• 

(1/l)x:o 

(2.1 3) 

а изгибающий момент М= Qc, где 

С= (//2)Х. = 0 - z Ь + 2Ьк. 
3 ь + ьк ' 

(2.14) 

Ь - хорда в рассматриваемом сечении z. 
Эпюра крутящих моментов М к. Чтобы определить значения М к относительно оси жест

кости, которые определяют углы закручивания крьmа q>, сначала строят эпюру крутящих 

моментов Mz относительно произвольно выбранного положения оси z, а затем, имея 
(из построенных эпюр) для каждого из сечений крьmа значения Q и Mz, определяют для 
них значения М к· Для построения эпюры Mz сначала строится относительно произвольно 
выбранной оси Zэпюра распределенных крутящих моментов mz (рис. 2.22, а). 

Приняв (как это уже бьmо сделано выше) угол ~ равным нулю, распределенный крутя

щий момент относительно оси Z от распределенных сил q8 и qкр (см. рис. 2.22, б) опреде
ляем из выражения 

(2.15) 

Интегрируя эпюру распределенных моментов mz, получим эпюру моментов Mz от распре
деленной нагрузки: 

z 
Mz = J mzdz + LAМzarp• 

1/2 

-Е_-

р 

Patp 

Рис. 2.22. К посrроеиию эпюры М дли крыла 

о 

~ 

(2.16) 

z 
-::::::..... 

h 

Хагр 
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Рис. 2.23. К определевию крутащеrо момента М,. 

где ~АМ.~:аrр - сумма моментов относительно оси Z от сосредоточенных сил агрегатов; 
АМ.~:аrр = Pшrarp- Ph;xarp иh- расстояния от ЦМ агрегата до осиZи от оси Zдо осидви
гателя (см. рис. 2.22, в); Р- тяга двигателя. 

Получив эпюры Mz и Q, можно для любого сечения найти расстояние Ь точки прило
жении силы Q от оси Z: Ь = MzfQ (рис. 2.23). Зная положение оси жесткости (расстояние d), 
можно определить крутящий момент 

Mк=dQ. 

§ 2.6. РАБОТА КРЫЛА ПОД НАГРУЗКОЙ 
(ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНОСТЬ ПЕРЕДАЧИ ДЕЙСТВУЮЩИХ 
НА КРЫЛО НАГРУЗОК К УЗЛАМ ЕГО КРЕПЛЕНИЯ) 

Определив нагрузки, действующие на крыло, рассмотрим, в какой последова

тельности и как эти нагрузки воспринимаются элементами конструкции крыла и переда

ются на узлы его крепления. Последнее позволит лучше уяснить назначение каждого из 

конструктивных элементов крыла. 

Обшивка, опираясь настрингеры и нервюры как на линейные опоры, непосредствен
но воспринимает воздушную нагрузку в виде сил давления или разрежения (рис. 2.24, а). 
Элемент обшивки при этом работает на растяжение (рис. 2.24, б) (если обшивка толстая, 
то и на поперечный изгиб). Эта нагрузка [ 17] в форме поперечных распределенных сил че
рез заклепки, работающие на отрыв, передается на стрингеры и нервюры. 

Стривrеры, опирающиеся на нервюры, как многоопорные балочки (рис. 2.25) воспри
нимают распределенную нагрузку от обшивки и передают ее в виде небольших сосредото

ченных сил R8 на нервюры. 

б 
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Рис. 2.24.НаqJужевие обшивки и передача этой J18111уэкн на нер
вюры И C'l')llllll'epЫ 

R" 

Рис. 2.25. Нагружевие стринrера от oбmивiUI и передача этой 
нагрузки на нервюры 



2 

ц /( 

Рис. 2.26. Варианты соединений обiiiИВки, нервюр и С1Jiииrеров между собой 

На рис. 2.26 показаны различные варианты соединений обшивки (панелей), стринге
ров и нервюр, а также передача нагрузок от стрингеров на нервюры. Более подробно эти 

вопросы рассматриваются в подразд. 2. 7 .5. 
Здесь же важно отметить, что во всех случаях, когда стрингеры и нервюры крепятся не

посредственно к обшивке (панелям), нагрузка со стрингеров на нервюры передается не 

только и не столько через одну единственную заклепку на уголках (см. рис. 2.26, а, б, г), 
сколько через заклепки на присоединенных к нервюрам участках обшивки (см. рис. 2.26, в) 
вблизи стрингеров. 

Нервюры нагружаются силами, которые передаются на них с обiiШВки qнi и со стринге

ров Р crp (рис. 2.27). Эту нагрузку в виде результирующих сил !'>.Q; нервюры передают на стен
ки лонжеронов пропорционалъно изгибной жесткости последНих FJ, а момент нагрузки !'>.Q; 
относительно центра жесткости (ЦЖ) сечения !J.Q х с - на замкнутый контур сечения; то и 

другое передается потоками сил - распределенными силами вдоль швов. Сами нервюры от 

воздушной наiJ)узки работают на изгиб в своей плоскости и на сдвиг. Заклепки, связываю

щие нервюры со стенками лонжеронов и с обшивкой, работают при этом на срез. 

Примечание. В тонкостенных сооружениях обязательно создаются элементы, специальная задача 
которых состоит в распределении, «раздаче• по тонкостенному сооружению приложеиных сил. Таки

ми элементами в конетрущип самолета являются главным образом нервюры и шпанrоугы. 
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Рис. 2.27. Наrружевие нервюры от 00111111001 и 
стрингеров и uepe.ll8чa этой наrруэки на стен101 

лонжеронов и обшнвку 

Для непосредственного восприятия со
средоточенных сил и их раздачи применя

ются усиленные нервюры и шпангоуты, раз

личные стойки, кницы и т.д. 

Все элементы, р~ающие (трансформи
рующие) силы, связаны с тонкостенными 
частями конструкции распределенными (ли
нейными) связями: заклепочными, сварны

ми, клеевыми швами. 

Нервюра своей стенкой связана заклепочными швами (сваркой, склейкой) со стенка
ми лонжеронов, а поясами - с обшивкой по контуру ее обводов. Это ее опоры. Они не да

ют нервюре сдвинуться вверх под действием внешней нагрузки и повернуться относитель

но ЦЖ. Стенка нервюры при этом работает на сдвиг, а пояса- на растяжение-сжатие. 

Нагрузки от i-й нервюры передаются на ее опоры в виде распределенных сил t1qк; и сил 
!J.Qji. При этом !:1чк;- нагрузка от i-й нервюры на обшивку: 

!:1Мк; !:1Q;c; 
!:1qк; = --- = ---; 

2Fкoкri 2Fконтi 
(2.17) 

!:1Qj;- нагрузка от i-й нервюры на стенкиj-х лонжеронов (см. рис. 2.27, б, силы !:1Qii 
и !:1Q2;); Fкокr- площадь замкнуrого контура (см. рис. 2.27, в), образованного обшивкой 
и стенкой заднего лонжерона или задней стенкой; с;- расстояние между ЦЖ и lЩ в рас

сматриваемом i-м сечении. 

Под действием поперечной силы Q происходит изгиб крыла. За счет смещения сече
ний получается прогиб крыла. Если при этом нет поворота сечений относительно оси 

жесткости, то прогибы обоих лонжеронов одинаковы и они нагружены силами !:1Qii 
и !:1Q2i• пропорциональными их жесткостям на изгиб: 

(2.18) 

(2.19) 

Положение ЦЖ хж относительно стенки переднего лонжерона может быть определе

но из формулы 

(2.20) 

гдеВ-расстояние между лонжеронами (см. рис. 2.27, а). 
Зная положение ЦЖ, можно определить действующий в сечении круrящий момент 

!:1Мк: 

(2.21) 



Реакция лонжеронов на нагрузку от i-й нервюры реализуется в виде потоков !!.qji в их 

!!.Q .. 
стенках (!!.qji =-~),а реактивный момент со стороны обшивки на i-ю нервюру- в ви

Нji 
де замкнутого потока !!.q06; = -!!.qкi (см. рис. 2.27) в обшивке. 

Значит, все реакции опор на нервюру являются распределенными и реализуются в ви

де потоков сил, срезающих заклепки в швах крепления нервюры к обшивке и стенкам 

лонжеронов. Эти реакции на нервюру, будучи направленными в обратную сторону 

(см. рис. 2.27, б), являются действием нервюры на стенки лонжеронов и обшивку- нагруз

кой, передающейся, «стекающей» на эти элементы с нервюры (поэтому эти элементы и 

должны быть связаны между собой (рис. 2.28, б, см. также рис. 2.26)). 
Лонжероны. Силовые потоки, переданные нервюрами на стенки лонжеронов, создают 

скачкообразно накапливающуюся от нервюры к нервюре поперечную силу в стенках лон

жеронов. На рис. 2.28, а показаны нагружение и работа стенки переднего (первого) лон
жерона крыла. Аналогичная картина имеет место и для стенки заднего (второго) лонже

рона. 

Стенки лонжеронов нагружены силами, стекающими с нервюр в виде потоков 

!!.q!; =-!!.quи!!.q2; =-!!.q2;: 

Нер6юра % --
~ t 
+ 

LJZ 

~ - "'---6 

г 

Рис. 2.28. Схема ваrружеВИII стенок и поисов лошкероиов (паиелей крыла) 
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и уравновешиваются реакциями RQ. в узлах креrтения лонжеронов к шпангоутам фюзе-
ляжа (см. рис. 2.28, а). 1 

где ~Qli и ~Q2;- приращения поперечных сил в стенках}-х лонжеронов от каждой i-й не
рвюры; Нн и Н2;- высоты стенок}-х лонжеронов в i-м сечении. 

На рис. 2.28, а, б показано нагружение стенки и равновесие элементарной полоски 
стенки лонжерона шириной L1z (см. рис. 2.28, в), вырезанной по линии заклепочных швов 
с поясами лонжерона. По правой кромке этой полоски действует поток ~q'u, накоrтен

ный от конца крыла до рассматриваемого сечения. По левой кромке (так как величина l1z 
мала) от отброшенной части стенки будет действовать такой же поток ~q};, но направлен
ный противоположно. Однако полоска стенки от действия только этих потоков сил не бу

дет в равновесии. Для равновесия по верхней и нижней ее кромкам должны действовать 

силы в виде потоков qn со стороны заклепок поясов. 
Из условия равновесия полоски стенки qпl1zR= ~q'ul1zR следует, что qn = ~q'u и что 

стенки лонжеронов от такой нагрузки работают на сдвиг, заклепки на поясах лонжеронов -
на срез в горизонтальном направлении. 

В поясах через заклепки, связывающие их со стенкой, возникают потоки осевых сил 

Sn (см. рис. 2.28, а), которые, накаrтиваясь к корню крыла, уравновешиваются в корне
вом сечении реакциями S 1 в узлах креrтения переднего (первого) лонжерона и реакциями 

S2 в узлах креrтения заднего (второго) лонжерона (см. рис 2.28, г, д). 
Потоки, переданные стенками лонжерона на пояса, нагружают паиели накаrтиваю

щейся к корню крыла осевой нагрузкой, чем и обеспечивается восприятие изгибающего мо

мента. При этом осевая нагрузка распределяется между элементами продольного набора 

(лонжеронами и панелями) пропорционально их жесткости на изгиб (см. рис 2.28, г, д). 
Замкнутые потоки, переданные нервюрами на обшивку, создают скачкообразно на

каrтивающийся от нервюры к нервюре крутящий момент, который воспринимается за

мкнутым контуром обшивки и задней стенки. На рис. 2.27, б, в показано нагружение об
шивки крыла от i-й нервюры крутящим моментом ~Мкi = ~qк;2Fконтi· Замкнутый поток 
~qкi• «стекающий» с каждой i-й нервюры на обшивку, сводится к моменту ~кi• стремя

щемуся повернуть вокруг ЦЖ данное i-e сечение относительно соседних. Отсюда эта на
грузка вызывает общую деформацию закручивания крыла. 

Накаrтиваясь от конца крыла к корню, крутящий момент в бортовом сечении крьша 

М к. б станет равным L~кi (рис. 2.29). Этот момент должен быть уравновешен в бортовом 
i 

сечении крыла парой сил Rк на rmeчe В(Rк = Мк.бl В). 

Обшивка крыла от действия М к работает на сдвиг, как и стенка лонжерона. Чтобы по

казать это, достаточно взять элементарную полоску обшивки, как это делалось со стенкой 
лонжерона, и рассмотреть условия ее равно

весия. Таким образом, общая деформация 

кручения крьша складывается из элементар

ных деформаций сдвига обшивки крьша. 

Обшивка сдвигом воспринимает крутя

щий момент Мк. Чтобы крутящий момент 

Рис. 2.29. Схема Наf11ужении крыла кручением 



мог передаваться по обшивке в виде замкнуrого потока Чк• необходимо соблюдать следу

ющие конструктивные условия : 

l) обшивка должна быть замкнуrа, не иметь разрезов, нарушающих замкнугость кон
тура и передачу касательных усилий по контуру. Вырезы должны быть компенсированы 

(cм. §2.ll); 

2) для передачи крутящего моме~та в бортовом сечении крыла на узлы его крепления 
к фюзеляжу обшивка должна опираться на усиленную бортовую нервюру, способную 

трансформировать М к. б в пару сил Rк ; 

3) при действии эксплуатационной нагрузки обшивка не должна :rерять устойчивости 
(последнее зависит от толщины обшивки о00 и расстояний между ее опорами- нервюра

ми а и стрингерами Ь); 

4) толщина обшивки должна быть достаточной для того, чтобы в полете изменения уг
лов атаки крьша при его закручивании не приводили к недопустимому нарушению устой

чивости и управляемости самолета. 

Выбор значений о06 , а и Ь связан с критическими напряжениями в обшивке при сжа

тии и сдвиге акр .об и tкр.об и должен обеспечивать достаточные (не излишние) прочность 

и жесткость крыла при минимальных затратах массы. Решение этих вопросов связано с 

выбором КСС крыла и рассматривается ниже. 

Разобрав работу крыла под нагрузкой и выяснив участие в этой работе его основных 

силовых элементов, рассмотрим теперь более подробно назначение и конструкцию этих 

элементов . 

§ 2. 7. НАЗНАЧЕНИЕ И КОНСТРКУЦИЯ 
ОСНОВНЫХ СИЛОВЫХ ЭЛЕМЕНТОВ 

2.7.1. Обшивка образует поверхность крыла, придает ему обтекаемую в со

ответствии с выбранным профилем форму, непосредственно воспринимает аэродина

мическую нагрузку и передает ее на элементы продольного и поперечного наборов 

крыла , работает на сдвиг от кручения крыла, принимает 

участие в восприятии изгибающего момента М, работая 

при этом вместе со стрингерами на растяжение или сжа

тие. 

Отношение массы обшивки к массе крыла равно 

0,25 .. . 0,4 в зависимости от силовой схемы крыла. 
Наиболее простой по конструкции и наиболее распро

страненной является обшивка из листов дюралюмина, для са

молетов с большой сверхзвуковой скоростью - обшивка из 

стали или титановых сплавов . Из КМ для обшивки начали 

применять угле- и боропластики. Толшина обшивки о06 
может быть от нескольких десятых миллиметра до 10 мм 
и более . Листы обшивки соединяют встык (рис. 2.30, а и б) 
или внахлестку (рис. 2.30, в и г) при помощи потайных за
клепочных, клеевых или сварных швов. С аэродинамичес

кой точки зрения лучше соединение встык. Стыки прихо

дятел обычно на элементы каркаса (см. рис. 2.30, а и б) . 

В последнее время получили распространение трехслой

ная обшивка, обшивка вафельного типа и монолитные па

пели. 

Работа обшивки на растяжение, сжатие и сдвнr. В случае рас

тяжения обшивка разрушается при напряжениях сrразр = kcr8 , 

а 

6 

Lгшz"s~ 
г 

Рис. 2.30. ТИповые соединеНИJI 
обшивки 



где k = 0,8 ... 1,0- коэффициент, учитывающий конценграцию напряжения в местах со

единений. Значение k зависит от типа соединения, например для заклепочного соедине
нияk=О,95. 

При сжатии и сдвиге обшивка теряет устойчивость. Для элемента обшивки - пласти

ны, опирающейся на нервюры и стрингеры, - критические напряжения потери устойчи

вости сrкр и 'кр в пределах упругости определяются из выражений: 

при сжатии сrкр.об = kacro; 
при сдвиге 'кр.об = k~cro, 

где 

0,9Е cro= ---
(Ь/'6)2' 

(2.22) 

ka и k~ -коэффициенты, зависящие от условий закрепления пластинки и соотношения ее 
сторон ajb (рис. 2.31). При шарнирном опирании сжатой пластинки по четырем граням с 

ajb ~ 1 коэффициент kcr = 4, а при сдвиге kt = 5,6 + 3,8(Ь/а)2 . При защемлении (двухряд
ный заклепочный шов, закрытые стрингеры) значения ka и kt примерно в 1, 7 раза больше 
[ 17]. После потери устойчивости при сжатии обшивка вблизи стрингеров работает доста
точно эффективно. В приближенных расчетах считают, что обшивка работает не всей сво

ей шириной Ь, а только ее частью, равной 2 с (рис. 2.32). При этом <р06 = 2 cjb = 

= Jcr кр.об/ cr crp называется редукционным коэффициентом обшивки; сrстр - напряжение 

в стрингере. 

Паиель разрушается при разрушении силового элемента, определяющего ее прочность 

(стрингер- в моноблочном крыле, лонжерон- влонжеронном). В случае потери устой

чивости обшивки при сдвиге образуются наклонные волны. При дальнейшем увеличении 

нагрузки такая стенка начинает работать на растяжение (рис. 2.33). Для увеличения кри
тических напряжений обшивки уменьшают шаг постановки нервюр а и стрингеров Ь, уве

личивают толщину обшивки 806. Однако это связано с увеличением массы обшивки и 
крыла в целом. 

Обшивка слоистой конструкции состоит из двух тонких металлических листов, связан

НЪIХ между собой легким (р = 30 .. .100 кгjм3) заполнителем пористой (рис. 2.34, а) или со
товой (рис. 2.34, б) конструкции. 

При условии одинаковых прочности и жесткости паиель с заполнителем пористой 

структуры (пенопласт, бальза, пробка и др.) обладает большей массой, чем паиель с сото

вым заполнителем. 

1[ ~-~·· t-- --- • 
а 

Рис. 2.31. Схема И3.11JyJКeiiНII 
э.лемеиrов обшнвкн сжати
ем исдвиrом 
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Рис. 2.32. Работа паиели на осевые сжи
мающие силы. Распределеине иапрюке

ний в элементах паиели 

Рис. 2.33. Работа элемента 
паиели на сдвиг 



Соты изготавливают из текстолита, стекло

текстолита или металлической фольги из алю

миниевых или стальных сплавов с толщиной 

стенок Ост= 0,03 ... 0, l мм. В поперечном сече
нии это чаще всего шестигранники с размера

ми сторон 3 ... 6 мм (см. рис. 2.34, б). С внешни
ми листами заполнитель склеивают или 

скрепляют пайкой или точечной сваркой. За

полнитель обеспечивает совмест~ работу 

внешних слоев. 

При наrружении паиели силой, перпенди

кулярной к ее плоскости, стенки сот воспри

нимают поперечную силу Q, а несутие слои -
растягивающие (сжимающие) усилия. Поэто

му трехслой~ паиель (см. рис. 2.34) иногда 
сравнивают с конструкцией двухпоясной бал

ки, только заполнитель удерживает несутие 

слои на заданном расстоянии h и подкрепляет 

а 

Рис. 2.34. Трехслойная обшивка 

несутие слои по внутренней поверхности. Паиель получается очень жесткой. Распределен

нъrй по длине паиели момент инерции такой паиели J"" 2o[(h/2) + 0,5о] 2 (см. рис. 2.34, а) 
может на один-два порядка превышатъ момент инерции J= 2/3о3 обычной обшивки тол
щиной 2о. 

Такая обшивка имеет высокие значения критических напряжений акр и tкр· (Действие 

заполнителя увеличивает местную устойчивость несутих слоев по сравнению с их изоли

рованным состоянием. Заполнитель, работая на сдвиг, обеспечивает совместную работу 

всех элементов слоистой обшивки.) Это позволяет уменьшать о06 и снижать массу обшив
ки, увеличивать шаг нервюр а и стрингеров Ь, что также будет способствовать снижению 

массы крыла. При этом получаются хорошая поверхность крыла (нет заклепочных швов) 

и большая жесткость, хорошие тепло-, звука- и виброизолирующие свойства, хорошая 

сопротивляемость распространению трещин и других повреждений. 

Однако технология изготовления слоистой обшивки все еще сложна, особенно в части 

контроля качества соединения несутих слоев с заполнителем. Кроме того, ремонт об

шивки требует специального оборудования. 

Неболъшая местная прочностъ при сжатии сотового заполнителя вынуждает в мес

тах приложеимя сосредоточенных нагрузок ставить в обшивке специальные вкладыши 

или втулки из металла или пластмасс (рис. 2.35, д, е, ж), на краях паиелей также долж
ны быть жесткие окантовывающие элементы для восприятия сосредоточенных сил 

и предохранения заполнителя (см. рис. 2.35, а, б, г). В местах стыков слоев обшивки 
между собой (см. рис. 2.35, в) и с элементами силового набора крыла (см. рис 2.35, г) 
используются окантовки, соединяемые пайкой или склейкой с несущими слоями об

шивки и с заполнителем. Для соединений используются болты или винты с анкерными 

гайками, вкладыши, втулки (см. рис. 2.35, д, е, ж, и, к). Конструкции типовых узлов па
нелей: шарнирный узел с использованием специального кронштейна, закрепленного 

на Z-образной законцовке панели, и накладки (см. рис. 2.35, з); стык хвостовой части ру
левой поверхности, имеющей сотовый заполнитель, со средней частью (см. рис. 2.35, и, к) 
[16]. 

Разновидностью слоистой обшивки является разнесенная обшивка с заполнителем в 

виде гофра (рис. 2.36) из того же материала, что и внешние слои, направленного вдоль об
разующих оболочки и способного воспринимать продольные силы N. Такая конструкция 
обладает очень высокой жесткостью и выгодна в весовом отношении. 
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а 

.з и 

Рис. 2.35. Конструктиввые варианты заделок кромок и заковцовок тpexcлoillвoii обшивки и конструкции 
типовых соеднневиii панелеii 

Мо110JDП11Ые панели. Стремление уменьшить число соединяемых деталей и повысить гер

метичность крыльев, заполняемых тоiDiивом, за счет уменьшения числа швов, а также 

стремление получить гладкое крыло достаточной прочности и жесткости при меньшей массе 

привели к разработке и внедрению монолитных паиелей- конструкций, где обшивка и под

крепляющие ее ребра жесткости образуют единое целое (рис. 2.37, а, б, в). Паиели с перекре
щивающим:ися ребрами называют паиелями вафельного типа. Паиель на рис. 2.37, б проще 
в производстве, но менее жестка, и при такой паиели сложнее осуществить связь с нервюра

ми. Крьmья с монолитными панелями, имеющими, как правило, большую толщину обшив

ки, обладают повышенной жесткостью на кручение (что важно для борьбы с такими явлени

ями, как реверс элеронов, дивергенция и флатrер, см. гл. 10), обеспечивают более гладкую 
поверхность крыла и возможность получения паиели перемениого сечения (в соответствии 

с действующими нагрузками). Эго позволяет получать равнопрочную и потому более выгод

ную в весовом отношении, чем сборно-клепаиые, конструкцию. Масса паиели тем меньше, 

чем меньше Оср ((>ер= F/ В, гдеВ-ширина паиели; F- IDiощадь сечения). 

Чтобы выиграть в массе крыла, улучшить качество его внешней поверхности путем 

уменьшения числа крепежных деталей и сократить объем сборочио-клепальных работ, 

стараются делать паиели как можно длиннее (меньше нагруженных поперечных швов, 

требующих больших затрат массы). Однако для изготовления таких паиелей необходимо 

сложное и дорогостоящее оборудование, трудоемкое, связанное с большими отходами 

Рис. 2.36. Трехслойнu об
шивка с rофрированным за-

поJJНИтелем 
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материала (особенно при фрезерованных панелях) и с боль

шей опасностью (чем в расчлененных конструкциях) распро

странения усталостных трещин (их здесь труднее локализо

вать). Изготовление длинномерных (более 20 м) паиелей 
прессованием более перспективно (меньше отходов при ми

нимальном припуске на заготовке, меньше трудозатраты на 

механическую обработку и др.). Применеине длинномерных 

(около 28 м) паиелей в крьше самолета Ан-124 позволило 
уменьшить mWI самолета на 4100 кг прежде всего за счет со-
крашения числа поперечных швов. 



Как уже rоворилось, изготовление таких паиелей требует разработки специальных тех

нологических процессов и специального оборудования. На рис. 2.37, г показаны торец 
монолитной паиели с профилем разъема для поперечного стыка паиелей и сам стык паие

лей с помощью стыковых болтов (см. рис. 2.37, д) по профилям разъема. На рис. 2.26, и, к 
показаны соединение монолитных паиелей 4 с лонжероном 2, нервюрой 7 и продольный 
стык панелей. Как видно из этих рисунков, нервюры с такими паиелями соединяются 

С ПОМОЩЬЮ КНИЦ 5. 
Паиели могут быть изготовлены прессованием, штамповкой, химическим травлени

ем, фрезерованием, литьем. В работе [7) подробно рассматриваются преимущества и не
достатки каждого из этих способов. 
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Рис. 2.37. Типовые сечении монолитных паиелей (а, 6, в). Моиолитиu паиель с профилем разъема (г, д). 
Паиели из КМ (е, ж) 
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Паиели иэ компоэициоивwх материалов (см. подразд. 1.6.5) позволяют получать высо
копрочную и жесткую конструкцию крыла при значительно меньших затратах массы. 

Паиели из КМ изготавливают в виде гладких слоистых обшивок, обшивок со стрингер

ным подкреплением или трехслойных обшивок с сотовым заполнителем, используя авто

матизированные для этих целей поточные линии. 

Слоистая г.ладкая панель представляет собой несколько слоев лент из волокон, пропи

танных полимерной матрицей, шириной до 300 .. .400 мм, укладываемых на укладочную 
машину поочередно с ориентацией: на хорде (90.), под углами к хорде (±45.) и перпенди
кулярно к хорде (0.). Уложенные таким образом слои обшивки обеспечивают наивысшие 
прочностные характеристики паиели [22]. Далее паиель предварительно обжимается и 
в неотвержденном состоянии обрезается по контуру. После этого паиель помещается 

в пресс-форму, вакуумируется и отверждается в автоклаве. 

Панель со стрингерным подкреплением изготавливается из предварительно отформован

ных обшивки и стрингеров с последующим их отверждением, в процессе которого обшивка 

соединяется (склеивается) со стрингерами. 

Процесс изготовления трехслойной панели с заполнителем включает в себя операции 

предварительного формования обеих обшивок, изготовления в размер обшивок заполни

теля, сборки всех этих элементов для склеивания- отверждения с базированием на на

ружную обшивку в специальной форме, вакуумирования и отверждения. 

На рис. 2.37, е показаны видЫ паиелей со стрингерами (1, 2, 6), аребренные паиели 
(3 ... 5), в том числе и с силовыми вставками 10 между слоями, трехслойные паиели (с со
товым заполнителем 7 и гофром 8, 9). На рис. 2.37, ж приведена конструкция кессона 
с аребренными паиелями и показано сечение по обшивке с ребром и с силовой вставкой 10. 

2.7.2. Стрииrеры- продольные элементы, подкрепляющие обшивку. Они нагружают

ся осевыми усилиями от изгибающего момента крыла и поперечными силами от местной 

воздушной нагрузки. При этом определяющими прочность стрингера являются продоль

ные усилия, действующие в нем при восприятии изгибающего момента крыла. Величина 

этих усилий зависит от КСС крыла и определяет форму и потребную площадь поперечно

го сечения стрингера. Отношение массы стрингеров к массе крыла составляет от 

0,04 ... 0,08 в лонжераиных крыльях и до 0,25 ... 0,30- в кессонных крьшьях. 

По форме сечения стрингеры бывают открытого и закрытогоП -образного сечения, по 

способу изготовления - гнутые (рис. 2.38, а, поз. 1 ... 7) и прессованные (рис. 2.38, б, 

поз. 8 ... 17). На рис. 2.38, в показаны формы стрингера для придания жесткости задней 
кромке крьша. Приведеиные здесь профили могут быть использованы не только в стрин

герах, но и в качестве поясов нервюр (шпангоутов) и лонжеронов, а также подкрепляю

щих стоек. 

Гнутые профили изготовляют из листового материала. Открытые профили податливы, 

хорошо прилегают к обшивке, поверхность крьша получается гладкой, легко крепятся 

к обшивке и к другим элементам каркаса. Гнутые закрытые профили (см. рис. 2.38, поз. 6, 7) 
повыщают сrкр сжатия профиля и обшивки (растет значение kcr (см. выражение (2.22)), 
так как меняются условия опирания обшивки- шарнирное на защемленное), но их труд

но крепить к другим элементам конструкции, а двухряднЬIЙ заклепочный шов портит по

верхность крыла. 

Прессованные профили имеют обычно более толстую стенку, чем гнутые, и при прочих 

равных условиях критические напряжения сrкр сжатия у них выше, но их труднее крепить 

к обшивке (особенно с большой кривизной). Такие профили лучше применять в сильно 

нагруженных паиелях крьша, оперения и фюзеляжа. 

Для повышения сrкр сжатия профилей открытого сечения на их лапках со свободным кра

ем выполняют утолщения - бульбы (см. рис. 2.38, поз. 9, 10, 13) или на концах лапок делают 
отгибы (см. рис. 2.38, поз. 3 ... 7). Обычно значение сrкр стрингера, скрепленного с обшивкой, 
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Рис. 2.38. ТИповые профнли стрингеров 

выше значения сrкр изолированного стрингера - обшивка мешает стрингеру закручиваться 

и ориентирует плоскость выпучивания стрингера по нормали к своей поверхности. 
При растяжении сrраст.стр = (0,8 ... l,O)cr8 ; при сжатии О"кр = k,:,o-0; cr0 = 0,9E(Ojb)2, где Ь

ширина; 8 - толщина стенки стрингера. 

В случае сжатия стрингер разрушается при потере устойчивости (выпучивание стенки -
местная потеря устойчивости, искривление оси- общая потеря устойчивости стрингером). 

По размаху крыла к его концу для обеспечения равнопрочности конструкции площади 

поперечных сечений стрингеров (или число стрингеров) уменьшают переходом на другой 

сортамент или фрезерованием. 

2. 7 .3. Лонжероны - продольные балки, состоящие из стенок 1 и поясов 2 (рис. 2.39, а, б). 
Пояса воспринимают изгибающий момент М крыла, работая на растяжение и сжатие; 

стенки, подкрепленные стойками 3, воспринимают поперечную силу Q и могут участво
вать в восприятии крутящего момента Мк, замыкая контур крыла и работая в обоих этих 

случаях на сдвиг. Часть поперечной силы может уравновешиваться вертикальными про

екциями осевых сил S (см. рис. 2.39, г), если поясалонжеронов (панели кессона) не парал
лельны и сходятся под углом у. В этом случае сила Qj в стенкеj-го лонжерона будет меньше 

м. 
на величину i/-. у. Отношение массы лонжеронов к массе крыла составляет от 0,07 ... 0,11 

PJ 
в кессонных крыльях и до 0,23 ... 0,28 в лонжеронных [27]. В зависимости от конструкции 
стенки различают лонжероны балочного (см. рис. 2.39, а) и ферменного (см. рис. 2.39, в) 
типов. 

Лонжероны балочиоrо типа выполняют в виде составных (рис. 2.40, а, б) или монолит
ных конструкций (рис. 2.40, в). 

Пояса лонжеронов изготавливают из высокопрочных сталей или алюминиевых спла

вов, чаще применяются открытые толстостенные прессованные профили (см. рис. 2.40, б). 
При выборе формы сечения пояса руководствуются задачей получения максимального мо

мента инерции лонжеронов lmaxл• простотой изготовления, удобствами выдерживания 
профиля по длине лонжерона, удобствами крепления обшивки и стенок. Сечения лонже

ронов на рис. 2.41, а .... к в основном удовлетворяют этим требованиям. Вытянутая по ши
рине форма сечения пояса способствует увеличению момента инерции лонжерона Jл и 

снижению потребной площади его поясов F0 для восприятия осевых сил S, а отсюда и 
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Рис. 2.39. Лонжероны бiLIIO'IIIoA н фермеиной КОВС1рукцнй. Уравновешивание поперечной снлw Q и изrнбаюшеrо 
момента М в сечеНИJIХ лонжерона 

уменьшению массы лонжерона (возрастает рабочая высота НР- расстояние между ЦМ по

ясов лонжерона и уменьшаются при М= const осевые силы S от изгибающего момента М= 
= SHp)· Благодаря лапкам на поясах (см. рис. 2.40, а и 2.41, з, и) упрощается крепление об
шивки и стенки к поясу, становятся меньше потери сечения под отверстия. Форма пояса 

должна обеспечивать получение больlШfХ значений критических напряжений сrкр, а они оп

а 

Рис. 2.40. Конструкция составного (а, lf) и мово
литноrо(в)ловжеровов 
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ределяются значениями сrкр лапок, зависящими 

от соотношений их длин и толщин, т.е. от (Ь/8), 

см. вид А на рис. 2.41. В целях выдерживания 
профиля крыла малкуются профили поясов 

(рис. 2.42, а, б), на их лапки или на пояса ставят
ся дополнительные накладки (рис. 2.42, в ... д). 
В корневой части крыла лонжероны заканчива

ются моментными узлами (см.§ 2.10) для креп
ления крыла и передачи на силовые шпангоуты 

фюзеляжа Q, М и М к. 



г д е ж 

3 /J. 

Рис. 2.41. СеченИII ловжеронов 

В целях экономии массы лонжеронов стараются максимально разнести по высоте их поя

са, увеШfЧивая при этом значение Нр (см. рис. 2.42, а, б). Однако малковку поясов технолоrи
чески очень сложно выполнить. На малонаrруженных концах крыла сечение лонжерона из 

двутаврового профиля может бьnъ заменено на швеллерное, отштампованное из листового 

материала, для уменьшения массы лонжеронов. Площади их сечений к концу крыла уменъ

шаюr, применяя разные сортаменты профилей. Если между поясами лонжеронов и обшив

кой устанавливаются накладки (см. рис. 2.42, в, д), то уменьшить площади таких составных 
поясов к концам крыла можно, уменьшая площадь сечения накладок (не трогая сами пояса), 

что значительно проще. На рис. 2.42, г показан пояс лонжерона с выравнивающей накладкой, 
но при таком решении уменьшается значение Нр. Для уменьшения массы лонжеронов на

кладки на пояса мoryr выполняться из боролластиков с высокой удельной прочностъю. 

При растяжении пояса разрушаются при араэр = ka8 , где коэффициент k учитывает по
терянную площадь под заклепки и болты (при растяжении пояса болты и заклепки не ра

ботают). Критические напряжения местной потери устойчивости акр.м определяются так 

же, как и для стрингера, а общей потери устойчивости лонжерона произойти не может, 

так как пояс подкреплен в двух плоскостях жесткими в своей плоскости обшивкой и стен

кой. Разрушение фермеиных лонжеронов происходит при наименьших значениях акр 

местной или общей потери устойчивости. 

а 2 

Рис. 2.42. ТИповые соедннеНИII обшивки с поисом лонжерона 
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Стенки лонжеронов вьmолняются из листового материала. ТонЮ!е стенЮI подкрепляют 

стойками (рис. 2.43, а), чаще уголкового сечения, с тем, чтобы разделить стенку на отдельные 
паиели и таЮ!м образом повысить значения акр.м• зависящие от соотношения hja и относи
тельной толщины 8/Ь, где Ь в формуле (2.22) - меньший из размеров h или а пласТИНЮI 
(см. рис. 2.43, 6). Роль стоек вьшолняют профили уголкового сечения (см. рис. 2.28, б и 2.43, 
а, б) и отбортопки стенок нервюр, используемые для крепления последних к стенкам лон

жеронов. Стенка может выполняться в виде гофра (см. рис. 2.43, г) или трехслойной (см. 
рис. 2.43, д). В конструкции лонжерона .может быть одна или две стенки (см. рис. 2.43, 
в), но при прочих равных условиях в случае одной стенки толщиной 28 значение акр в че
тыре раза больше, чем при двух разнесенных стенках, каждая из которых имеет толщину 

8 (см. формулу (2.22)). В связи с этим последние проигрывают по массе. Однако две стен
ки обеспечивают б6льшую живучесть (если каждая из них обеспечивает восприятие при
ходящейся на стенку лонжерона нагрузки), и, кроме того, разнесенные стенки создают 

лонжерону жесткость на кручение, образуя с поясами замкнутый контур, что может быть 

использовано в лонжеронах рулей, управляемого стабилизатора, подкосной балки. 

Работа стенки на сдвиг показана на рис. 2.33 и 2.44. Как уже отмечал ось, при потере ус
тойчивости стенка работает далее на нормальные напряжения а. Чтобы не допускать по

тери устойчивости стенкой, в ней, кроме подкрепляющих ее стоек, делают зиги (сечение 

Б-Б, рис. 2.45). Если в стенке есть отверстия для прокладки различных коммуникацион
ных линий, проводки управления и т.д., а также для обеспечения подходов при клепке, 

эти отверстия отбортовывают (сечение А-А, рис. 2.45), в результате чего повышается жест
кость стенки и снижается концентрация напряжений. 

ж 
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Рис. 2.43. ВарнанТЬI конструкции стенок лонжеронов 
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Рис. 2.44. Работа стенки лонжерона на сдвиr 
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Рис. 2.45. КонстрУJЩИII стенки лонжерона 



Фермеиные лонжероны (см. рис. 2.39, в). Чаще всего они представляют собой сварную 
или клепаную конструкцию, основными элементами которой являются трубы и соединяю

щие их подкосы. На рисунке показаны пояса трубчатой фермы, воспринимающие растяже

нием-сжатием осевые силы S от изгибающего момента М, и подкосы, растяжением-сжа
тием воспринимающие поперечную силу Q. Фермы, как правило, статически определимые, 
и это должно бьmо бы обеспечивать меньшие затраты массы на восприятие действующих 

нагрузок. Однако с уменьшением стРоительных высот лонжеронов это преимущество быст

ро падает. Кроме того, в такой конструкции трудно обеспечить высокую живучесть. Стати

чески неопределимые фермы всегда имеют большую массу. В современном самолетострое

нии стали использоваться преимущественно балочные конструкции. Отказ от фермеиных 

конструкций, широко Применявшихея вплоть до середины 1940-х гг. в конструкциях само

летов с полотняной обшивкой, как раз и был обусловлен в основном большими затратами 

массы на фермеиные лонжероны по сравнению с их балочной конструкцией при малых 

строительных высотах. При малой строительной высоте фермы косынки, соединяющие 

стержни, настолько близко подходят друг к другу, что суммарная масса косынок и подкосов 

оказывается больше массы заменяющей их стенки балки. 

Лонжероны из :КМ могут иметь сплошную или трехслойную стенку и сплошные или 

слоистые пояса. Стенка может быть либо прямолинейной, либо гофрированной вдоль его 

продольной оси (см. рис. 2.43, е). Гофрированная стенка позволяет получать более высо
кие уровни критических напряжений местной потери устойчивости. Материалом для 

лонжерона чаще всего служит углепластик или стеклотекстолит. 

Процесс изготовления лонжерона из КМ [22] включает в себя: предварительное фор
мирование стенки из двух симметричных половин, поясов и силовой вставки для усиле

ния связи продольных слоев с материалом стенки (обеспечивает непрерывность силового 

потока); сборку предварительно отформованных элементов лонжерона в ограничитель

ном приспособлении; автоклавмое формование и отверждение. 

На рис. 2.43, ж показано сечение лонжерона из КМ. При соединении лонжерона 
из КМ с обшивкой из КМ используется прошивка стеклянными, органическими или 

угольными нитями; может использоваться постановка титановых иголок в месте перехода 

от полки к стенке в зоне закругления, а иногда и то и другое вместе. Эффективны продоль

ные силовые вставки, подобные показанным на рис. 2.43, ж. 
2. 7 .4. ПроДОЛЪНЪiе стенки входят в КСС крыла, замыкая в его поперечных сечениях конту

ры крыла на кручение и работая при этом на сдвиг от М к, а также воспринимая и передавая на 

уЗЛЪI крепления (для стенки - шарнирные) приходящуюся на долю стенки поперечную силу 

Q, работая при этом на сдвиг от Q. Продольные стенки отделяют отсеки крьmа от передней и 
задней механизации. По конструкции продольные стенки аналогичны лонжеронам крыла, но 

имеют очень слабые пояса. Стенки, как правило, без облегчающих отверстий. Для повЪIШе

ния критических напряжений стенки подкрепляются стойками. К концу крыла площадь по

nеречного сечения стенки и ее поясов убывает. Наиболее распространенные конструктивные 

вариантъr и сечения продольных стенок показанъr на рис. 2.46. 
2.7.5. Нервюры по своему назначению и 

конструкции разделяются на нормальные и 

усиленные. 

Нормальвые нервюры обеспечивают задан
ную форму профиля крыла и передают мест

ные воздушные нагрузки на лонжероны и об

шивку (от обшивки и стрингеров). Поддержи

вая обшивку и стрингеры, нервюры увеличива

ют их критические напряжения. 

От воздушной нагрузки нервюры работают 

на изгиб в своей плоскости и на сдвиг, опира- Рис. 2.46. ВариаiiТЫ конструкции стенок 
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Рис. 2.47. Вариаитw конструкции нервюры 

ясь на лонжероны и обшивку; при деформациях изгиба крыла - на сжатие. Выполняют 

нервюры в виде балок (рис. 2.47), при этом пояса с присоединенной обшивкой работают 
на осевые силы, стенки - на сдвиг. Изготовляются стенки из листа штамповкой, пояса

иногда отбортонкой стенок, чаще - приклепыванием профилей такого сечения, чтобы 

было удобнее крепить обшивку и стрингеры, проще изготавливать нервюру. Отдельные 

части нервюры (хвостик, носик и межлонжеронмая часть, см. рис. 2.47, а, б) стыкуются 
между собой через стенки лонжеронов и обшивку. При разъеме нервюр вдоль плоскости 

хорд каждая часть выполняется в виде двухпоясной балки (рис. 2.48), обеспечивая работу 
на изгиб каждой половины. Стенки нервюр большой высоты подкрепляют стойками, а 

отверстия в стенках крутлога или овального сечения отбортовывают для повышения кри

тических напряжений tкр стенки*. Масса нервюр по отношению к массе крыла составляет 

0,08 ... 0,12. 
На рис. 2.26 были показаны различные виды соединений нервюр со стрингерами и 

с обшивкой (панелями). В стенках нормальных нервюр делают вырезы (при штамповке 

стенки), чтобы пропустить стрингеры (см. рис. 2.26, а ... г), или нервюру вообще распола
гают ниже (выше) стрингеров (см. рис. 2.26, д ... з). Соединение их между собой осуществляет
ся с помощью уголковых накладок (см. рис. 2.26, а, г, д, з), отогнутой лапки (см. рис. 2.26, б), 
непосредственно через обшивку (см. рис. 2.26, в), через компенсаторы (см. рис. 2.26, е). 

• В крыльях легких самолетов можно встретить нервюры фермеиной конструкции, состоящие из поя
сов, с которыми с помощью косынок связаны стержни фермы. 
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Рис. 2.48. КонстрУJЩНJI нервюры с рв.n.емом вдоль ПJIOCKOCПI хорд 

На рИс. 2.26, ж показано крепление пояса нервюры, находящейся ниже стрингера, к ниж
ней полке Z-образного стрингера и верхней полки стрингера - к обшивке. 

Выбор того или иного способа соединения между собой нервюр, стрингеров и об

шивки определяется КСС крыла и технологией производства (сборки) крыла. Для кес

сонных (моноблочных) КСС с толстой обшивкой, подкрепленной мощными, как пра

вило П-, Z-, Т-образными стрингерами, передающими осевые силы от изгиба крыла, 
наиболее характерно крепление, показанное на рис. 2.26, д, з, с помощью уголковых на
кладок. Возможно непосредственное (без уголковых накладок) соединение нервюра

стрингер-обшивка (см. рис. 2.26, в) или через компенсаторы 1 (см. рис. 2.26, е). В лон
жеронах КСС с тонкой обшивкой . и слабыми стрингерами, где обшивка крепится к соб

ранному каркасу крыла, наиболее распространено соединение нервюр со стрингерами, 

показанное на рис. 2.26, а и б. При использовании монолитных паиелей 4 (см. рис. 2.26, 
и, к) стенка нервюры 7 соединяется с паиелями при помощи книц 5, а пояс нервюры б 
приклепывается к стенке нервюры ниже прорезей под ребра 3 панелей. На рис. 2.26, и 
по казан о крепление стенки нервюры 7 со стенкой лонжерона 2, а на рис. 2.26, к - стык 8 мо
нолитных паиелей 4. 

На сборку крыла обшивка сейчас поступает чаще всего с уже приклепаиными стрин

герами. Тогда, приклепыпая к такой обшивке пояса нервюр, можно обеспечить связь 

стрингеров и нервюр непосредственно через обшивку (см. рис. 2.26, в). 
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При сборке крЬVIа с базированием по обшивке используют разрезанные вдоль плос

кости хорд нервюры (см. рис. 2.48). Это позволяет применитъ панельную сборку крыла, 
расширить фронт работ, использовать высокопроизводительную прессовую клепку и по

лучать высокое качество обводов крьша. На рис. 2.48, а цифрами по казан порядок сборки 
отдельных паиелей крЬVIа, где каждая паиель-это обшивка, которой в специальном при

способлении уже придана форма, соответствующая теоретическим обводам крыла, с при

клепаиными к ней стрингерами, половинами лонжеронов и нервюр. 

Чтобы каждая из частей нервюры могла работать на изгиб и сдвиг, их выполняют в ви

де двух поясных балок (см. сечение Б-Б, рис. 2.48, а). 
На рис. 2.48, б по казан еще один вид нервюры с разрезной стенкой. Сборка крыла с та

кими нервюрами производится в специальном стапеле, где сначала устанавливаются лон

жероны крьша и точно отформованная верхняя паиель крыла (обшивка, приклепаиные 

к ней стрингеры и верхние половины нервюр), а затем приклепываются нижние полови

ны нервюр и нижняя паиель крыла. 

Соединение стенки нервюры с помощью уголка со стенкой лонжерона показано на 

рис. 2.28, б. Соединение стенок и поясов нервюр со стенками и поясами лонжеронов 

представлено на рис. 2.49, а ... г. 

На рис. 2.49: 1- пояса хвостовой и межлонжеронной частей нервюры; 2- кницы, соединяющие 
пояса нервюры 1 с обшивкой 3; 4- пояс лонжерона; 5- стенка лонжерона; 6- уrолки, соединяю
щие стенки нервюры и лонжерона; 7- стенка нервюры; 8- накладки (фитинги), соединяющие по
яса нервюры с поясом лонжерона. 

а 6 9 

Рис. 2.49. Варианты коиструхции стыковых соединений поясов и стенки нервюры с nоясами и стенками 
лонжерона и паиелями крыла 
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Рис. 2.50. KoиC11JYJЩIIJI, наrружеиие и ураввове
шиваиие усИJiенной нервюры 

Рис. 2.51. KOИC11J)'IЩIIJI и ваrружение корневой 
нервюры 

Непосредственное соединение поясов и стенки нервюры с поясами и стенкой лонже

рона показано на рис. 2.49, в, на рис. 2.49, г представлены верхняя часть нервюры и ее свя
зи с паиелями крыла 9. 

Повсиые нервюры (без стенок) устанавливают на участках крыла, занятых топливными 

баками, нишей под шасси и т.п. Для увеличения жесткости такие нервюры обычно делают 

из закрытых О-образных профилей, иноrда соединяя их стойками, препятствующими 

действию сил, отрывающих верхнюю половину крыла от нижней. 

Усилениые нервюры служат для восприятия сосредоточенных сил и моментов от аг

регатов, крепящихсяк крылу (стоек шасси, двигателей, узлов навески элеронов и дру

гих подвижных частей крыла), и передачи их на лонжероны и обшивку, а также для пе

рераспределения сил между паиелями и стенками у мест перелома осей продольного 

набора, для трансформации М к в пару сил в местах разъема крыла и на границах боль

ших вырезов. Усиленные нервюры одновременно выполняют и функции нормальных 

нервюр. 

У усиленных нервюр большие площади поперечных сечений, пояса из прессованных 

профилей, глухие стенки, подкрепленные стойками. Стрингеры на таких нервюрах пере

стыковываются, не перерезая пояса нервюр. Иногда такие нервюры делают из nоковок, 

используют и фермеиные конструкции. 

На рис. 2.50 по казаны уравновешивание и эпюры поперечных сил и моментов для уси
ленной нервюры, нагруженной силой Рэл (реакцией в узле навески элерона). Чтобы опре

делить силы в стенках лонжеронов (Q 1 и Q2), уравновешивающие силу Рэл• и поток каса

тельных усилий qк, уравновешивающий крутящий момент Мк, необходимо: 1) перенести 

силу Рэл в ЦЖ (nри этом добавится момент Мк = Р3ла); 2) распределить силу Рэл между 
лонжеронами nроnорционально их жесткости на изгиб (EJ) и, используя выражения (2.18) 

м 
и (2.19), определить Q1 и Q2; 3) определить поток qк от кручения: qк = 2В~' rде В и Н-
расстояние между лонжеронами и их высота. 

Бортоваи нервюра прямого крыла служит для трансформации крутящего момента Мк 

из потока касательных усилий по замкнутому контуру крыла в пару сил в узлах его креп

ления (рис. 2.51). 
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§ 2.8. КОНСТРУКТИВНО-СИЛОВЫЕ СХЕМЫ КРЫЛЬЕВ 

Совокупность элементов, служащих для восприятия сил и моментов, дейст

вующих в сечениях крыла, составляют основную силовую схему крыла. Другие элементы 

крыла, служащие для передачи местной нагрузки на элементы основной силовой схемы, 

дополняют ее и образуют вместе с ней полную силовую схему крыла, или просто силовую 

схему крыла. 

Изгибающий момент М является основным силовым фактором в поперечных сечени

ях крыла (на его восприятие затрачивается наибольшая масса - до 50 % общей массы 
крыла). В зависимости от степени участия обшивки, стрингеров и поясов лонжеронов в 

восприятии изгибающего момента крылья подразделяются на лонжераиные и кессонные 

(моноблочные). 

Крьmо, в котором изгибающий момент воспринимается в основном поясами лонжеро

нов, называется лонжеронным. Здесь сравнительно слабые стрингеры и тонкая обшивка. 

Поперечная сила воспринимается стенками лонжеронов, крутящий момент - замкнутым 

контуром обшивки и стенкой заднего лонжерона (задней стенки). Сила Q и моменты 
М и Мю действующие в сечениях отъемной части крыла (ОЧК), уравновешиваются у корня 

крыла на узлах крепления ОЧК к усиленным шпангоутам фюзеляжа (см. подразд. 2.10.1) 
или к лонжеронам, проходящим через фюзеляж и связанным с силовыми шпангоутами. 

Крьmо, в котором изгибающий момент воспринимается в основном обшивкой сов

местно с подкрепляющими ее стринrерами или гофром, называется кессонным (моноблоч

ным). Такие крьmья имеют толстую обшивку, развитые стринrеры и слабые лонжероны 

(стенки). Все элементы силового набора имеют примерно одинаковые критические на

пряжения сrкр· Вместо листовой обшивки в кессонном крыле могут использоваться трех

слойная обшивка, обшивка, подкрепленная гофром, или монолитные панели. Такое крыло 

требует обязательно центроплана, связанного с фюзеляжем, для передачи и уравновешива

ния нагрузок от ОЧК. МеждуОЧКи центропланом- контурный узел, связывающий все 

силовые элементы ОЧК с центропланом (см. рис. 2.62 и рис. 2.64). 
Если пояса на стенках в кессонном крыле не имеют пусть даже слабых моментных 

узлов для передачи с ОЧК на центроплан хотя бы части изгибающего момента, то такая 

разновидность кессонного крыла называется чисто моноблочным (или просто мо

ноблочным) крылом. Вместо лонжеронов у него продольные стенки, работающие на 

сдвиг от поперечной силы Q. Крутящий момент Мк воспринимается контуром обшив
ки, замыкаемым на задней стенке. Сила Q и момент Мк уравновешиваются на узлах 
крепления центроплана к силовым шпангоутам фюзеляжа. Изгибающие моменты М с 

паиелей обеих ОЧК самоуравновешиваются на центроплане (см. подразд. 2.10.2). Од
нако в весовом отношении чисто моноблочные крылья не выгодны, и они встречаются 

крайне редко. 

Лучше иметь вместо продольных стенок лонжероны, пусть даже с относительно слабыми пояса
ми и моментными узлами, но снимающими часть изгибающего момента с панелей. Небольшие до
полнительные затраты массы на превращение стенок в лонжероны перекрываются уменьшением 

потребных плошадей сечений паиелей крыла и как следствие- уменьшением их массы. Такие кры
лья, занимающие как бы промежуточное положение между лонжеронными и чисто моноблочными, 

получили широкое распространение и называются кессонными. 

2.8.1. Лонжеронвые крыльа (одно-, двух- и многолонжеронные). В таких крыльях ста

раются расположить лонжероны так, чтобы лучше Использовать строительную высоту 

профиля крыла и получить достаточную базу для крепления крыла к фюзеляжу, учитывая 

при этом удобства крепления и размещения на крыле и внутри него шасси, двигателей, 

топливных баков и других грузов, а также подвижных частей крьmа ( элерано в, закрылков, 
предкрылков и интерцепторов). 
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В однолонжеровном крыле (на рис. 2.52 
по казан один из вариантов такого крыла при 

виде сверху (а) и снизу (6)) лонжерон разме
щен в месте наибольшей строительной высо

ты профиля, что обеспечивает получение ми

нимальной массы крыла. Мощный _момент

ный узел 1 на лонжероне 3 у корня крыла 
служит для передачи изгибающего момента 

М и поперечной силы Q на моментный узел 
усиленного шпангоута фюзеляжа. Для обра

зования замкнутого контура, обеспечиваю

щего жесткость на кручение, в однолонже

ронмом крьmе предусматривают одну или 

две стенки (в крыле на рис. 2.52 -две стен
ки) с шарнирными узлами 2 в разъеме крыла 
для передачи крутящего момента М к на шар

нирные узлы усиленных шпангоутов фюзе

ляжа. К усиленным нервюрам (у их стыков с 

задней стенкой) крепятся кроШIIТейны узлов 

6 

Рис. 2.52. Конструкция однолоНJКеронноrо при
моrо крыла с передней н задвей стенками 

навески закрылков и элеронов. Между лонжероном и задней стенкой в данной конкретной 

конструкции расположена стойка основной опоры самолета. 

В двухлонжеронном крыле (на рис. 2.53, а показан один из вариантов конструкции тако
го крыла при виде снизу) передний лонжерон располагают на 20 ... 30% хорды, задний
на 60 ... 70 % хорды. На лонжеронах в корневой части крыла находятся моментные узлы 1. 
Большая площадь сечения и высота переднего лонжерона 2 и соответственно больший 
момент инерции по сравнению с задним лонжероном приводят к тому, что на него прихо

дится большая часть поперечной силы Q и изгибающего момента М. Поэтому толщина 
стенки, площадь поясов и размеры моментного узла на переднем лонжероне, передающе

го Q и М, значительно больше, чем на заднем лонжероне 4. В показанном на рис. 2.53 ва
рианте крыла в специальной нише размещается в убранном положении стойка с колесом 

основной опоры самолета. Но при этом вырез под нишу нарушает целостность контура, 

работающего на кручение. Поэтому на границе выреза (ниши) стоит усиленная нервюра 3, 

Рис. 2.53. Конструкция двухловжероивоrо примоrо крЬ1Ла 
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трансформирующая поток касательных усилий по контуру от кручения qк в пару сил, догру

жающих изгибом и сдвигом лонжероны 2, 4. На этой же силовой нервюре находится узел 
подвесЮI закрылка, через который на нервюру передается сосредоточенная сила Р3 от за
крылка. Ta!Giм образом, эта нервюра совмещает выполнение двух функций, что выгодно 

в весовом отношении (см. § 1.13). На остальных усиленных нервюрах кръmа сделаны узлы 
навески элеронов и закрылка. В кръше размещаются топливные баки, что заставляет 

в местах их расположения вместо балочных нервюр применять поясные (см. рис. 2.53, 6). 
На рис . 2.53, в по казан о соединение стеНЮI и пояса нервюры со стенкой и поясом лонжерона. 

Подкрепление тонкой обшивки лонжеровных крыльев массивными стрингерами не 

выгодно в весовом отношении (основная задача стрингеров в таких крыльях - подкреплять 

обшивку, повышая ее критические напряжения при сжатии и сдвиге). 

Мноrолонжероиные (миогостеночные) крылья. Так как на обеспечение восприятия осе

вых сил от изгиба крыла затрачивается до 50 % массы кръmа, то для снижения массы кры
ла естественно стремление увеличивать число силовых элементов в крыле, воспринимаю

щих изгибающий момент М, а число не участвующих в восприятии М элементов 

(например, нервюр) - сокращать. Применеине в последнее время многолонжеронных и 

многостеночных конструкций крыльев в определенной степени направлено на решение 

этой задачи . Кроме того, при этом повышается жесткость конструкции на кручение, что 

очень важно как мера борьбы с опасными аэроупругими явлениями (см. гл. 10), и повы
шается живучесть самолета, что особенно важно для самолетов военного назначения. 

На рис. 2.54 показаны многолонжеровные и многостеноqные конструкции кръшьев 
некоторых военных зарубежных самолетов. При достаточно жесткой обшивке такие 

конструкции могут обходиться без нервюр (см. рис. 2.54, б, в), исключая, конечно, уси
ленные, необходимые для восприятия сосредоточенных сил. Уменьшая толщину обшив

ки и ставя чаще лонжероны или стеНЮI (или и то и другое), подкрепляющие обшивку, 

можно получать в таких крыльях не только более жесткую и живучую конструкцию, но 

и выигрыш в массе: тоньше обшивка (а ее доля в массе крыла составляет до 40 %), нет нор
мальных нервюр (их доля - до 12 %) . На рис. 2.54, а показалы трехлонжеронное , а 

на рис. 2.54, б, в -многолонжеронные крылья умеренной стреловидности. Крыло (см . 

рис. 2.54, а) имеет всего пять нервюр, а в кръmъях, приведеиных на рис. 2.54, б, в, их нет 
совсем. Лонжероны через моментные узлы передают поперечную силу Q и изгибающие 
моменты М на узлы крепления кръmа на усиленных шпангоутах фюзеляжа. На рис. 2.54, б 
показала ОЧК трапециевидной формы в плане с наплывом. ОЧК по конструкции много

лонжеронная, состоит из 11 лонжеронов, усиленных нервюр, верхней и нижней паиелей 
обшивЮI. Центроплан представляет собой единую с фюзеляжем и утолщенными зализа

ми конструкцию из усиленных шпангоутов. Применение в корневой части крыла «гре

бенки)) , с которой связаны все его лонжероны, позволяет уменьшить до 6 число усилен
ных шпангоутов (вместо 11 по числу лонжеронов) для крепления крыла и передачи на 
узлы крепления на усиленных шпангоутах Q и М с ОЧК. 

Передачу крутящего момента М к для мноrолонжеронных крыльев (при малых углах их 

стреловидности) можно рассматривать приближенно по аналогии с двухлонжеровным 

крылом, когда М к трансформируется в пару сил на опорах крыла и передается через них 

на усиленные шпангоуты фюзеляжа. В качестве опор- узлы крепления на крайних лон

жеронах, что увеличивает базу В (расстояние между крайними лонжеронами) для воепри

ятия Мк и уменьшает действующие силы Rк(Мк = RкВ). На крыльях (см . рис. 2.54, а ... в) 
представляют интерес наплывы большой стреловидности . С одной стороны, такие на

плывы уменьшают смещение фокуса крыла назад и повышение статической устойчивос

ти самолета при переходе на сверхзвуковые скорости полета, с другой стороны, специаль

но подобранные форма и параметры наплыва (размеры, угол х) обеспечивают 

безотрывное вихревое обтекание крыла на больших углах атаки. Последнее позволяет 
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Рис. 2.54. KoнcтpYJЩIUI мноrоловжеровных крыльев 

улучшить маневренность самолета и повысить безопасность полетов на больших утлах 

атаки, а также уменьшить площадь крыла и снизить его массу на 5 ... 7 %. Ракеты на концах 
крыльев (см. рис. 2.54) разгружают крыло (уменьшают Q и М) и способствуют уменьше
нию интенсивности концевых вихрей. 

2.8.2. Кессонные (мовоблочвые) крЪIЛья наиболее полно отвечают современным требо
ваниям к крылу. Дело в том, что с уменьшением относительной толщины с профиля кры

ла и увеличением массы самолета возрастает потребная площадь сечения крыла, необхо

димая для восприятия изгибающего момента. Поэтому, чтобы лучше использовать 

материал, его равномерно распределяют по периметру сеченШl (удаляют от нейтральной оси), 

что и является характерной особенностью кессонных (моноблочных) крыльев. Такое 

крыло более жестко, имеет хорошую поверхность, более живуче (работает все сечение). 

При определенных условиях такие крьmья могут оказаться выгоднее в весовом отноше

нии, чем лонжеронные. 
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Рис. 2.55. КовС11Jукции кессонною крЬUiа со СТЬIКовыми y:lJJaми креплеВИII ОЧК между собой и к neii'Jl)Oмaиy 
(а ••. д), павелей крыла- к его ородОJIЬИЫМ силовым элементам (е, з, л), цeii'Jl)Ooлaиa- к фю:Je.IUIЖY (и, к). Y]JIЬI 

к:реплеВИII двиrатели (л) и шасси (л ... н), закоицовка крЬUiа (о) 

88 



На рис. 2.55 по казана конструкция крыла кессонного типа, состоящего из двух лонже
ронов 7, 8 (в, г, д), нормальных 4 и усиленных 13 нервюр, обшивки и стрингеров, образу
ющих паиели 1, носовых 5 и хвостовых 6 частей крыла и концевых обтекателей 3. Крыло 
состоит из центроплана (д), двух средних (г) и двух консольных (в) частей. Центроплан и 

средние части крыла несут на себе четыре выдвижных двухщелевых закрылка, а консоль

ные части- по две секции элеронов (а). Стыковка частей крыла по контуру осуществля

ется через профили разъема 2 (6) для соединения паиелей 1 и стоек 10 на концах лонже
ронов (ж) для соединения лонжеронов. 

Кессон крыла образован лонжеронами и паиелями 1 обшивки. В кессоне центроплана 
расположены четыре мягких топливных бака. Его внутренняя поверхность, облицованная 

стеклотекстолитом, образует контейнеры для баков. 

На центроплане (см. рис. 2.55): узлы для его стыковки с фюзеляжем (к каждому лонже
рону приклепано по два усиленных кронштейна 9 для стыковки с усиленными шпангоута
ми фюзеляжа 14 (д, и, к); узлы 12 на усиленных нервюрах 13 для крепления двигателей (л) 
и 15 и 16- для крепления стоек основных опор самолета (м, н); профюш разъема 2 (6). 

Лонжероны 7 и 8 центроплана (см. рис. 2.55, ж) - цельнопрессованные, усилены 

стойками из прессованных профилей, стыкуются с лонжеронами средних частей крыла 

по стойкам 10, закрепленным на концах лонжеронов и имеющим связи с профилями 
разъемов. 

Нервюры 13 крепятся к стенкам лонжеронов при помощи прессованных стоек тавро
вого сечения 17 (см. рис. 2.55, н), а к паиелям - при помощи книц 11 (см. рис. 2.55, з). 
Паиели 1 центроплана - прессованные, со стрингерами Т -образной формы. Для подхода 

к агрегатам часть паиелей - съемная, крепится к несъемным паиелям и нервюрам болта

ми с гайками (см. рис. 2.55, з). 
Кессоны средних частей крыла (см. рис. 2.55, г)- герметизированные баки-отсеки

имеют лонжероны балочного типа. Их стыковка с лонжеронами центроплана и консоли 

осуществляется при помощи стоек. Площадь механически обработанных поясов убывает 

к консоли крыла. Паиели выполнены из дюралюминиевых листов и приклепаиных к ним 
стрингеров таврового сечения, перемениого по длине для экономии массы. В носке по 

размаху крыла - камера воздушного подогрева для борьбы с обледенением. Консольные 

части крыла (см. рис. 2.55, в) по конструкции аналогичны средней. 
Концевой обтекатель крыла показан на рис. 2.55, о. В его торце имеется ряд отверстий 

для выхода теплого воздуха из системы противообледенения. Крепление обтекателя по 

контуру - по поясам нервюры. 

На рис. 2.56, а показан общий вид крыла дальнего тяжелого транспортного самолета 
Ан-124 со взлетной массой 400 т. Крылоснебольшим углом стреловидности (х. = 28"), 
удлинением Л.= 8,34 и размахом 1 = 73,3 м, кессонной КСС с четырьмя лонжеронами. Оно 
состоит из двух консолей и центроплана, соединенных фланцевым стыком. На крыле 

(см. рис. 2.56, а): 1- предкрылки; 2- элероны; 3- закрылки; 4- интерцепторы. 

Кессон консольной части крыла представлен на рис. 2.56, б. 

Здесь: 1 - силовая нервюра; 2 - верхняя панелъ; 3 - rермонервюра; 4 - типовая нервюра; 5 -
силовая нервюра; 6- лонжерон N.! 4; 7- лонжерон N.! 3; 8- лонжерон N.! 2; 9- нижняя панелъ; 10-
лонжерон N.! 1; 11 - кронштейн крепления рельса механизма навески предкрылка; 12 - перегород
ка расходного бака; 13- кронштейн крепления подъемника; 14- кроншrейны крепления пилонов 
силовой установки. 

Большие внутренние объемы кессона используются как баки-кессоны для размеще

ния тоruшва. Для обеспечения высокой герметичности баков-кессонов, кроме обычных 

герметиков, используются заклепки повышенного натяга, а также герметизация и креп

ление крышек люков баков, как это показано на рис. 2.56, г. Все это позволяет снизить 
массу крыла за счет сокращения массы герметяков примерно на 600 кг. 
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Рис. 2.56. Констр)'IЩИII кессонных многолон
жеровных крьvu.ев: 

а ... д- крыло самолета Ан-124; е- крыло 
самолетаА-10 



Стремление уменьшить массу крыла, сокращая число поперечных стыков, привело 

к использованию в этом крыле ДJШННоразмерных прессованных паиелей (до 28 м) с их 
формированием по теоретическому контуру. 

Кессон центроплана представлен на рис. 2.56, в. 

Здесь: 1 - профиль; 2- верхняя панель; 3- нервюра; 4- лонжерон N.! 4; 5- нижняя панель; 
6- лонжерон N.! 3; 7- лонжерон N.! 2; 8- лонжерон N.! 1; 9- кронштейн; 10- дуга; 11 - болт; 

12, 13- панеш•; 14- герметик; 15- накладка. 

Крепление центроплана к фюзеляжу самолета Ан-124 показано на рис. 2.64, д и е, 
а стык кессонов центроплана и консолей - на рис. 2.56, д. 

Здесь: 1- лонжерон N.! 4 консольной части крыла (КЧК); 2- верхняя панель кессона КЧК; 3-
верхняя панель центроiiЛана; 4 -лонжерон N.! 4 центроiiЛана; 5- нервюра N.! 5; 6, 7- болты; 8-
герметик; 9- прижим; 10- профиль; 11 - шпилька. 

Облегченный двухрядный стык центроплана с консольной частью крыла с использо

ванием в стыке вместо двух только одной усиленной нервюры 5 облегчил полную механи
зацию процессов обработки стыковых поверхностей, обеспечил более простую стыковку 

агрегатов и выигрыш в массе. Сечения Б-Б и А-А на рис. 2.56, д поясняют конструкцию 
стыковых соединений основных силовых элементов кессонов крыла и центроплана меж

дусобой. 

На рис. 2.56, е показана конструкция прямоrо трехлонжеронною кессонного крыла 
самолета-штурмовика, состоящего из центроплана и двух консолей и имеющего мощную 

механизацию по передней и задней кромкам. Снизу под крылом крепится гондола шасси, 

в котором пневматик в убранном положении находится в полуутопленном состоянии из

за малого миделя гондолы. Концы крыла отогнуты вниз для снижения интенсивности 

концевых вихрей (ющуктивного сопротивления Cxi). 

В кессонных крЫJIЬях с паиелями сборно-клепаной конструкции параметры паиели для 

более эффективного использования материала и уменьшения массы выбираются из усло

вия равенства критических напряжений стрингера сrкр.стр и обшивки сrкр.об• выполненных 
из одного и тоrо же материала, временному напряжению cr8 и равенства единице редукци

онного коэффициента обшивки (с:р0б = 1). 
В кессОВВLIХ крыльях с пaвeJIJIМII слоистой ковС'Iрукцин обшивку не подкрепляют стрин

герами, так как она и так имеет высокие значения сrкр; пояса лонжеронов здесь слабо раз

витые, шаг нервюр большой (400 мм и более). В целом рационально спроектированное 
крыло со слоистой обшивкой на 10 ... 20% легче, чем крыло с паиелями сборно-клепаной 
конструкции, имеет большую жесткость и лучшую поверхность. В условиях аэродинами

ческого нагрева слоистая обшивка обеспечивает частичную теплоизоляцию внутренних 

объемов крыла (что важно при размещении в нем топлива), у такого крыла повышенная 

стойкость и к акустическим нагрузкам. 

2.8.3. В бесС'Iривrервых крыльях нервюры ставят чаще, чтобы не было потери устойчи
вости обшивки от сдвига при эксплуатационной нагрузке. Отсутствие швов крепления 

обшивки к стрингерам улучшает поверхность крыла с тонкой обшивкой. 

2.8.4. Крылья из стали предназначены для высокоскоростных самолетов. Конструкция 
из стали при отношении модулей упругости Е стали к алюминию, как 3 : 1, получается 
тонкостенной по расчету, но технологически не всегда осуществима при очень малых зна

чениях ооб, Ост. Увеличение же ооб и Ост приводит к ухудшению весовых характеристик. Кро
ме тоrо, тонкие обшивки и стенки требуют подкрепления во избежание потери устойчивос

ти при сжатии и сдвиге, уменьшения шага стрингеров и нервюр для обшивки, уменьшения 

шага между стойками для стенок. Это тоже приводит к увеличению массы. По-видимому, 

в слоистых конструкциях панелей, где наружные слои изготовлены из тонкого стального 

листа, можно устранить проигрЬПJI в массе, который связан с необходимостью перехода 
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к стальной конструкции (например, при работе в условиях высоких температур). Соедине

ние элементов конструкции из стали проводят, как правило, точечной сваркой. 

2.8.5. Безнервюрвые конструкции крыльев могут быть не только в многолонжерон
ных и многостеночных крыльях (см. рис. 2.54, в, г), но и в крыльях из монолитных па
нелей. Отсутствие шва по нервюрам (отверстий под крепеж) улучшает устапостные ха

рактеристики паиелей и повышает возможности герметизации отсеков крыла под 

топливные баки. Однако в монолитных паиелях труднее остановить распространение 

Образовавшихея трещин. При больших расстояниях между лонжеронами между паие

лями ставят стойки, соединяющие обе панели. Стойки работают на растяжение при на

грузке, «отдирающей>) верхнюю паиель от нижней паиели крыла, а при изгибе крыла

на сжатие (рис. 2.57). 
2.8.6. Конструкция крыльев из КМ рассматривается на примере конструкции двухлон

жеронною крыла спортивного самолета Су-29 (рис. 2.58). 
Крыло самолета трапециевидной формы в плане, свободнонесущее, двухлонжеронной 

КСС. На рис. 2.58 показан общий вид крыла, а также его основные силовые элементы и 
сечения, поясняющие конструкцию крыла. 

Лонжерон 3 (М 1) является основным лонжероном крыла и воспринимает основную 
часть изгибающего момента и перерезывающую силу. Лонжерон неразрезной, двутавро

вого сечения. Стенка лонжерона трехслойная, изготовлена из углеорганопластика и сото

вого заполнителя. К стенке крепятся верхний и нижний пояса, изготовленные из однона

правленного углепластика. В средней части между нервюрами 5 (NQ 1 «А>)) лонжерон 
имеет коробчатое сечение за счет установки дополнительных стенок из дюралевого спла

ва. В местах установки кронштейнов 2 и 19навески крыла и кронштейна крепления шасси 
стенки усилены дополнительными накладками. На конце лонжерона установлены крон

штейны для швартовки самолета. 

Лонжерон 15 (NQ 2)- неразрезной, швеллерного сечения, изготовлен из углеоргано

пластика. На лонжероне крепятся кронштейны 14 навески элеронов. В местах установки 
кронштейнов навески лонжерон усилен фитингами. 

На крыле имеется восемь нервюр 5 ... 10, они состоят из двух частей и изготовлены из 
листа и профилей из алюминиевого сплава. Нервюры 4 - бортовые, усиленные. Между 

нервюрами 4 и 7, лонжеронами 3 и 15, верхними и нижними паиелями расположен топ
ливныйбак. 

Обшивка кръmа состоит из лобовяка 31 и паиелей крыла, которые образуют его плав
ные обводы. Паиели крьmа трехслойной конструкции и изготовлены из обшивок из угле

органопластика и заполнителя из полимерсотопласта. В местах крепления нервюр в об

шивках проложены дополнительные слои углепластика. Места установки болтов в сотах 

заполнены клеевой композицией. 

Лобовик 31 крьmа изготовлен из углеорганопластика и образует обводы носовой части 
крыла. Лобовик крепится на верхнюю и нижнюю паиели крьmа на клее и одностороннем 

крепеже. 

Ионолитная панель 1 

Рис. 2.57. Стойки, соединиющие верхние и JIИII[
ниe моноли111ые паиели крЬIЛа 
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На лонжеронах кръmа в средней части ус

тановлены передние 2 и задние 19 узлы сты
ковки крьmа с фермой фюзеляжа. В узлах вы

полнены отверстия, в которые вставляются 

болты крепления. На нижних узлах 2 лонжеро
на N.! 1 Имеются фланцы 30 для крепления 
подвесного топливного бака. 

На крыле (на каждой консоли) имеется че

тыре кронштейна 14 и 16 навески элеронов 21 
из алюминиевого сплава. На лонжероне N.! 1 
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крыла по оси симметрии установлен кронштейн кремения основных опор. Кронштейн 

имеет проушины, в которых при помощи болтов крепятся рессоры основных опор. 

На элеране имеются ответные узлы 26 навески элеронов, изготовленные из алюмини
евого смава с запрессованными подшипниками. 

На рис. 2.58 приведены также следующие позиции: 1 - крыло; 11 -узел крепления законцовки 
крыла; 12- законцовка крыла; 13- визирная рамка; 17- люк подхода к узлу 16 навески элерона; 
18- остекление; 20- лючок; 21 - элерон; 22- узел швартовки самолета; 23- серьга навески эле
рона; 24- компенсатор на элероне; 25, 28- гайки; 27- болт; 29- рычаг управления элероном. 

§ 2.9. СРАВНИТЕЛЬНАЯ ОЦЕНКА ЛОНЖЕРОННЫХ 
И КЕССОННЫХ (МОНО&ЛОЧНЫХ) КРЫЛЬЕВ, 
ОБЛАСТИ ИХ ПРИМЕНЕНИЯ 

Здесь, как и ранее, под кессонным (моноблочным) крылом подразумевается 

прежде всего крыло, имеющее кессон, паиели которого воспринимают весь изгибающий 

момент или б6льшую его часть. Сравнение проводится при условии, что крылья выполне

ны из одного материала, имеют одинаковые размеры и нагрузки. 

2.9.1. Сравнение по массе. Так как основное различие крыльев заключается в способе 
восприятия изгибающего момента М, то и различие в массе обусловлено, главным обра

зом, разницей в массе элементов, воспринимаюших М, а масса этих элементов пропорци

ональна площади их поперечного сечения i\p В: 

(2.23) 

Здесь Оср- средняя приведеиная толщина обшивки; В- расстояние между лонжеронами 

(ширина кессона); Fпj- площадь поперечного сечения поясаj-го лонжерона; n и/стр
число стрингеров и площадь поперечного сечения стрингера; Нр - рабочая высота (рас

стояние между ЦМ поясов лонжерона или между ЦМ панелей кессона); сrразр.ср- среднее 
разрушающее напряжение панели; М- изгибающий момент. 

При заданной величине М значение 8ср зависит от величин 8разр.ср и Нр (чем больше 
О"разр.ср и Нр, тем меньше 8ср и тем легче крыло при заданном значении М). У кессонного 
крыла Нр больше, чем у лонжеронного, так как в последнем весь материал сосредоточен в 

основном в поясах (рис. 2.59). 
При увеличении массы самолета (увеличение изгибающего момента М) следует увели

чивать Оср• что для лонжеровных крыльев приведет к еще большему уменьшению Нр 
(см. рис. 2.59), а для кессонных крыльев (за счет утолшения обшивки)- к повышению 

Окр. Вот почему начиная с некоторого значения массы самолета кессонное крыло стано

вится более выгодным по массе, чем лонжеронмое (рис. 2.60). Выигрыш в массе лонже
рониого крыла при т0 < 20 ... 25 т и Вер< 5 ... 6 мм объясняется тем, что с увеличением зна
чений Fn возрастает О"хр.nояса• компенсируя некоторое уменьшение Нр [21]. Но при 
О"кр.nояса = О"в дальнейшее уменьшение нр с ростом то уже не компенсируется. 

Анализ влияния на выбор КСС крьша массы самолета и параметров крыла х. Л., 11 и с 
(влияющих на этот выбор через значения М) показывает, что с увеличением значений т0, ;:, 

Л. и с уменьшением значений с и 11 возрастает значение 8ср и при 8ср > 5 ... 6 мм возрастает 
выгодность кессонного крыла. 

Треугольные крылья с малыми значениями Л. и б6льшими значениями 11 имеют мень
шие значения Оср в корневых сечениях (большая корневая хорда, а отсюда и б6льшее зна

чение Нр)· Вследствие этого кессонные треугольные крылья могут стать более выгодными 

только при больших массах самолета. Так, например, для треугольного крыла при х = 60• 
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Н, Hz>H, 112 

Рис. 2.59. К сравнительной оценке лонжеров
ных и кессонных (моноблочиwх) крыльев 

Рис. 2.60. Области це
лесообразного (по мас
се крыла и приведеиной 

толщине павели) при

меиеИИII крыльев раз

личвыхКСС 

ткр.Т 
Лонllfеронное 

Кр61ЛО 

20 
Ноноfлоqно, 

15 Кр61ЛО 

10 

~1 ........... --'--..L...:--
0 ~ 5 6оср•НН 

и с = 0,05 кессонная конструкция может стать более выгодной лишь при массе порядка 
100 т и более. 

2.9.2. Сравнение по жесткости на нзrиб и кручение. Жесткость на изгиб определяется 
произведением EJ. С прогибом крыла у жесткость на изгиб связана уравнением упругой 
оси кръmа 

(2.24) 

2 
где р -радиус кривизны упругой оси. Так как J = kHP, то прогибы у кессонного крыла 
будут меньше, чем у лонжерониого (прогибы на конце консоли крыла при эксплуатаци

онной нагрузке могут достигать у современных самолетов 5 .. .10 % от размаха кръmа). 
Большая жесткость кессонного крыла на кручение, а также более высокая местная жест

кость объясняются более толстой обшивкой. Отсюда для такого крыла характерна более 

гладкая поверхноеТЪ и менее вероятны такие явления, как реверс элеронов, дивергенция 

и флаттер, о которых речь пойдет в гл. 10. 
2.9.3. Сравнение с точки зреНИJI компоновки н эксщатационной техволоrнчности. В этом 

плане лонжеронные крылья имеют ряд преимуществ, так как в их обшивке можно делать 

большие вырезы для монтажа и осмотра различных агрегатов (обшивка истрингеры при

нимают сравнительно малое участие в восприятии М). Для сохранения прочности на кру

чение вырезы закрываются работающими на сдвиг крышками, которые должны крепить

ся винтами по их контуру. Если постановка крышек невозможна, то вырез 

компенсируется постановкой усиленных нервюр по краям выреза и усилением лонжеро

нов на участке выреза и вблизи него (М к будет восприниматься дополнительным изгибом 

и сдвигом лонжеронов). 

В кессонном крыле большие вырезы должны обязательно закрываться силовыми 

крышками, способными работать не только на сдвиг, но и на большие осевые усилия, что 

потребует мощного (через фитинги, гребенки) болтового крепления крышек по их попе

речным стыкам. Все это ведет к утяжелению конструкции и затрудняет ее эксплуатацию. 

Стыковка отъемной части кессонного крыла гораздо сложнее, поскольку соединение 

идет по всему контуру кессона (и по силовым панелям, и по стенкам), в то время как у 

лонжерониого крыла - только по узлам на лонжеронах. 

2.9.4. Живучесть кессоннЬIХ кръmъев выше, чем лонжеронных. Более высокая живу
честь (и надежностъ) многолонжеронных и многостеночных конструкций крыльев объяс

няется тем, что из-за многократной статической неопределенности они обладают повы

шенным числом путей передачи основных силовых факторов Q и М на узлы крепления 
крыла. . 

2.9.5. Сравнение с точки зрения аэродинамики и динамики полета. Здесь главное- обес

печение хорошего качества поверхности, точности выдерживания профиля крыла и мень

шие деформации прогиба и закручивания крыла, т.е. наличие достаточной жесткости 

крыла. Все это определяется выбором КСС крыла, значениями его основных параметров 
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Л, х. ТJ и с, значениями основных характеристик самолета Go, Go/S, n~ax, Vmax<Чmax), осо
бенностями ero использования (наrружения), внешними условиями и т.д. Тонкая обшив
ка, продольные швы подкрепленных стринrерами обшивок затрудняют получение хоро

шеrо качества поверхностей крьmа. Здесь предпочтительнее монолитные паиели с меньшим 

количеством крепежа. При этом лучше и качество профиля (более точные обводы крьmа). 

Более жесткие на изrиб и кручение кессонные или мноrолонжеронные крьmья обес

печивают получение более стабильных характеристик устойчивости и управляемости са

молета и менее способствуют при прочих равных условиях возникновению самовозбуж

даюшихся колебаний типа флаттера и явлений реверса и диверrенции. 

§ 2.1 О. ПРИНЦИПЫ СТЫКОВЫХ СОЕДИНЕНИЙ 
КРЫЛЬЕВ РАЗЛИЧНЫХ КСС 

Крылья по размаху, как правило, имеют разъемы. Соединение частей крыла 

между собой, с центропланом или фюзеляжем осуmествляется при помощи стыковых со

единений. Принципы соединения частей крьта, а также расположение и число узлов их 

крепления зависят от КСС крыла и ero размеров. 
Соединения (рис. 2.61) моrут осуmествляться: шарнирными узлами (передают только 

силы), моментными узлами (передают момент и силы) и контурными узлами (передают 

и силы, и моменты). 

2.10.1. Лонжеровное крыло соединяется со шпанrоутами фюзеляжа или лонжеронами 
в фюзеляжной части моментными узлами на лонжеронах крьmа (см. рис. 2.61, а ... в, д) и 
шпанrоутах фюзеляжа (рис. 2.62, а, в). Они передают с ОЧК усилия Sj от изrибающеrо мо
мента М, силы Qj от поперечной силы Q и пару сил Rк, в которую трансформируется бор
товой нервюрой крьmа поток касательных усилий от крутящеrо момента М к (см. рис. 2.61, а). 
Для передачи 5.i. Qj и Rк с ОЧК на стыковые узлы фюзеляжа стыковой узел лонжерона дол
жен состоятьлибо из верхней и нижней вилок, либо из проушил (см. рис. 2.61, г), связан
ных заклепками или болтами с поясами и стенками лонжеронов. На рис. 2.61, в показан 
стыковой узел, rде верхний пояс лонжерона заканчивается вилкой, а нижний - ушком. 

В таком стыковом узле силы 5.i передаются и вилкой, и ушком, а сила Q - только нижним 

г 

Соединительные 
элементы 

е 

Рис. 2.61. Конструкция и иаrружение y:JJIOB к:peмeiiiiJI лоижерониых крыльев 
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Q 

а 

<Рюзеляж 

Рис. 2.62. Варианты иаrружении и уравновешивания усиленных шпаиrоутов от нагрузок кpWJJa (а, 6). Вариант 
конструкции узлов кремении кpWJJa (в) 

ушком. Для облегчения установки такого крыла в ушки лонжерона и стенки запрессовы

ваются обоймы с шаровыми вкладышами. Оси вкладышей совпадают, что обеспечивает 

поворот крыла при его установке и снятии. Стыковые узлы в тонких крыльях с малой 

строительной высотой делают иногда со сквозными вертикально расположенными сты

ковыми болтами (см. рис. 2.62, в). Средняя, иенагруженная часть таких болтов имеет 
меньший диаметр, чем рабочие верхние и нижние части. 

Иногда для передачи силы Q в стыковом узле лонжерона делается дополнительно 
третья проушина с горизонтальной осью между его верхними и нижними проушинами для 

их разгрузки от силы Q (см. рис. 2.61, д). Если в крыле есть продольные стенки и они имеют в 
корневой части шарнирные узлы, то через них будуr передаваться силы Qj и Rк (см. рис. 2.61, 
б). Шарнирные узлы в виде ушка показаны на рис. 2.61, б, в, е. 

При наличии внешнего подкоса крьmа на лонжероне устанавливают два шарнирных 

узла А и Б (см. рис. 1.24): узелА-вкорневой и узелБ-в средней частях лонжерона. Это 
позволяет существенно уменьшить действующие в крыле изгибающие моменты и снизить 

его массу. 

На рис. 2.62, а, в представлены узлы крепления ОЧК к усиленным шпангоутам фюзе
ляжа. Через эти шпангоуты происходит уравновешивание изгибающих моментов от пра

вой и левой консолей крыла. Масса конструкции получается в этом случае больше, чем 

в случае, показанном на рис. 2.62, б (масса кольцевого шпангоута, воспринимающего из
гибающий момент М, оказывается больше суммарной массы шпангоута, воспринимаю

щего только силу Q, и лонжерона в фюзеляжной части, воспринимающего М), но внут
ренние объемы фюзеляжа при этом более свободны для компоновки различных грузов 

и оборудования. 

На рис. 2.62, б и 2.64, б по казана центральная часть крыла в виде балок (лонжеронов), 
проходящих через фюзеляж. На этих лонжеронах происходит самоуравновешивание из

гибающих моментов. Для этого лонжероны ОЧКи фюзеляжной части должны быть свя

заны моментными узлами. В случае конструкции, приведеиной на рис. 2.64, б, этими же 
узлами передаются на шпангоуты фюзеляжа силы Q и Rк от М к. Если стык ОЧК не по борту 
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Рис. 2.63. KoвC11JYJЩIIII стыкового соедввеВВR центроплава с ОЧК 

JL 

Центроплан 

1/l 

фюзеляжа, то для передачи сил Q и Rк (от Мк) достаточно шарнирных узлов на силовых 
IIШангоутах фюзеляжа и лонжеронах фюзеляжной части самолета. Выигрыш в массе по

лучается за счет разгрузки шпангоутов от изгибающих моментов и увеличения высоты 

стенок лонжеронов к оси фюзеляжа (см. рис. 2.62, б), позволяющих при той же величине 
М получить меньшие сечения и массу поясов лонжеронов. Однако при этом загроможда

ются внутренние объемы фюзеляжа. 

2.10.2. Кессонное кршо соединяется с центропланом с помощью моментных узлов на 
лонжеронах и контурного узла, связывающего паиели и стенки кессонов ОЧК и центро

плана (рис. 2.63, 2.64, а и 2.65). Изгибающий момент Мв ОЧК воспринимается паиелями 
кессона и поясами лонжеронов и самоуравновешивается на центроплане. Поперечная си

ла Q и крутящий момент Мк передаются с ОЧК на центроплан: Q- срезом болтов, соеди

няющих стенки ОЧК и центроплана; Мк - либо срезом болтов, соединяющих паиели 

и стенки кессона (если болты в гнездах паиелей (см. рис. 2.63, /[)поставлены без зазора 
и работают на срез), либо силами трения между нервюрами разъема, стянутыми болтами 

при соединении паиелей крыла. Стенки лонжеронов центроплана должны быть связаны 

со шпангоутами фюзеляжадля передачи на них Q и М к в виде пары сил Rк. На рис. 2.64, а ... г 
по казаны различные варианты стыка крыла с фюзеляжем•. 

Особенности конструкции стыковых узлов центроплана с фюзеляжем самолета Ан-124 

показаны на рис. 2.64, д, е. Здесь реализован облегченный шарнирный стык («ухо-вил
ка>>) по лонжеронам N!! 1, 3 и 4 центроплана с тремя усиленными IIШангоутами 5 фюзеля
жа. На виде А и сечении А-А (см. рис. 2.64, е) показаны пояса лонжеронов 7 с накладками 
8 и связанные с ними болтами 9 кронштейны шарнирных узлов б. Болтами 1 О осуществле
на связь этих кронштейнов с проушинами на кронштейнах 11 шпангоутов 5 фюзеляжа. В 
такой конструкции изгибающие моменты М от консолей крьmа самоуравновешиваются 

на паиелях кессона центроплана и на поясах его лонжеронов, при этом поперечная сила 

со стенок 1, 3 и 4 лонжеронов центроплана через шарнирные узлы нагрузит боковины 

• Читателю предлаrается самостоятельно проанализировать для каждою из вариантов передачу сил Q 
и моментов М и М к от крыла на фюзеляж. 
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усиленных шпангоутов 5 и уравновесится на 
обшивке (как это было показано на рис. 

2.62, а). Крутящий момент Мк от консолей 
крыла будет восприниматься двумя крайни

ми узлами (по лонжеронам 1 и 4) в виде пары 
сил Rк, нагрузит боковины шпангоутов эти

ми силами и также уравновесится на обшив

ке фюзеляжа, как и от сил Q. Описанная 
конструкция стыка центроплана с фюзеля

жем позволяет получить более легкий стык и 

облегчает технологию сборки этих агрега

тов. 

Рис. 2.65. Вариакт ковС'J11УIЩ11и сп.~Ковоrо соеди
иеНИII контурною узла кессонною крwла 

На рис. 2.64: 2- стенка лонжерона NQ 2. 

2.10.3. Моноблочное крыло. ОЧК такого 
крыла соединяется с центропланом конту

ром, связывающим паиели для передачи из

гибающего момента и продольные стенки - для передачи поперечной силы Q и крутяще-
го момента М к. Передача Q и М к с центроплана на фюзеляж происходит так же, как и у 
кессонного крыла. 

Для кессонных (моноблочных) крыльев, чтобы центроплан не загромождал фюзеляж, 

лучше использовать крыло верхнего или нижнего расположения. 

2.10.4. ВлИJIВие характера стыковых y3Jioв на работу крыла. Для однолонжеронного 
крыла с одной продольной стенкой крепление крыла трехточечное (рис. 2.66, а). 

На рис. 2.66, б, в показано изменение нормальных напряжений cr в межлонжеронной 
части крыла и осевых усилий в поясах лонжеронов вдоль размаха крыла. Напряжения 

cr в паиели от конца крыла возрастают к корню крыла, а на участке длиной В (В- рас

стояние между лонжеронами) до разъема начинают падать и в разъеме cr = О, как в сво

бодном крае, где нет препятствий для продольных перемещений паиелей (обшивки и 

стрингеров). На этом участке возрастают осевые усилия в поясах лонжеронов, и весь 

изгибающий момент в разъеме крыла~+ !!.М воспринимается только ими. Дополни

тельные осевые силы в поясах i-го лонжерона !!.S; возникают за счет касательных уси
лий в панелях, являющихся следствием изменения cr на корневом участке крьша дли
ной В. На рис. 2.66, а показано изменение изгибающего момента вдоль продольной 
стенки Мет· У разъема крыла, где на стенке шарнирный узел, Мет= О (здесь только по

перечная сила Q). На участке крыла у разъема длиной В осевые силы от !!.М продольной 

о о. 

Рис. 2.66. 8JIИJIВИe nma узлов креWiеВВIIкрwла ва характер вщужеиИJI (работы) ero силовых элементов 
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стенки сдвигом обшивки передаются на лонжерон, который в разъеме крыла воспри

нимает и передает через моментвый узел на усиленный шпангоут весь изгибающий мо

мент крыла Мл + ~M[l7). 
Для кессонных (моноблочных) крыльев контурное крепление ОЧК к центроплану 

и центроплана к усиленным шпангоутам фюзеляжа не вызывает, как правило, серьезных 

изменений в характере работы силовых элементов крыла у разъема. 

§ 2.11. КОНСТРУКТИВНОЕ ОФОРМЛЕНИЕ ВЫРЕЗОВ 
В КОНСТРУКЦИИ КРЫЛА 

Для монтажа и демонтажа топливных баков в крыле, размещения шасси, 

обеспечения подходов к различным агрегатам системы управления и агрегатам других 

систем в конструкции крыла приходится делать вырезы. При этом нарушается целост

ность элементов КСС крыла, происходит их ослабление, может нарушаться сама КСС 

крыла. Чтобы компенсировать вырезы, приходится усиливать конструкцию в районе вы

реза, затрачивать на это дополнительную массу, величина которой зависит от КСС крыла, 

места и размеров выреза, от характера действующих сил. 

В лонжеровных крыльях с тонкой обшивкой, работающей в основном на сдвиг от М к, 

небольшие вырезы, например под заливные горловины баков, закрывают легкосъемными 

крышками, а сам вырез окантовывают накладками в виде рамы или штампованной рамой. 

Вырезы побольше, к примеру для осмотра агрегатов топливной и других систем самолета, 

находящихся в крыле, и для проведения регламентных работ, требуют силовой окантовки 

и силовых крышек на винтах, чтобы крышка могла работать на сдвиг так же, как работала 

бы обшивка в этом месте, если бы выреза здесь не было. Наконец, очень большие вырезы 

(для установки топливных баков или для ниши шасси) окантовываются по торцам усилен

ными нервюрами, задача которых - трансформировать поток касательных усилий от Мк 

в пару сил Rк = М к/ В на одном конце выреза, дальнем от корня крыла, и обратно - пару 

сил Rк в поток касательных усилий Чк на другом конце выреза, ближнем к корню крыла. 

На длине выреза L0 лонжероны крыла соответственно догрузятся (разгрузятся) попереч

ной силой и изгибающим моментом М R от сил Rк (рис. 2.67). В месте догрузки пояса 
и стенки лонжеронов усиливаются. Ниша" под шасси закрывается створками и щитками. 
Их прочность и жесткость должны обеспечивать восприятие местной нагрузки. 

В кессониых (моноблочных) крыльях при больших вырезах приходится обеспечивать 

работу крышек не только на сдвиг от М к (крепить крышку по продольным швам винтами), 

но и на осевые силы от изгибающего момен-

та. А это требует на границах выреза по тор

цам соединения болтами обшивки и стринге

ров паиелей и крышки (по примеру 

стыковых контурных узлов). Крышка пре

вращается, таким образом, в съемную сило

вую панель, способную работать на сдвиг от 

Мк и на осевые силы от М. Это приводит к Мкх 
большому утяжелению конструкции. Поэто-

му, если необходимо делать большие вырезы, 

лучше использовать лонжеронмое крыло. 

Рис. 2.67. Конструк111Вное оформление вырезов 
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§ 2.12. ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ НОСКА, 
ХВОСТОВОЙ И КОНЦЕВОЙ ЧАСТЕЙ 
КРЫЛА,О&ТЕКАТЕЛЕЙ 

Особенности конструкции носка и хвостовой части кръmа определяются тем, 
что в этих зонах располагаются механизация кръmа (предкръmки, отклоняемые носки, 

щитки или закрылки) и элероны, что обусловливает необходимость постановки передней 

и задней стенок для получения замкнутого контура на кручение. Кроме того, большие на

грузки на носок крыла вынуждают ставить в нем дополнительные нервюры - диафрагмы 

и утолщать обшивку носка. 

Носок крепится к поясам лонжеронов обычно болтами с анкерными гайками 

(рис. 2.68, б), так как трудно обеспечить подходы для клепки. 
Обязательным оборудованием носков крыла и оперения является противообледени

тельная система (толщина льда на передних кромках может достигать нескольких санти

метров, что увеличивает сопротивление несущих поверхностей и снижает их подъемную 

силу). Применяются термический, химический и механический способы защиты от обле

денения. 

При термическом способе защиты от обледенения передние кромки крыла и оперения 
нагревают либо горячим газом от компрессора двигателя, либо электрическим током 

(в этом случае носокделается многослойным: обшивка-электроизолятор-токопроводя

щий слой-электроизолятор-обшивка). При химическом способе защиты от обледенения 

переднюю кромку покрывают пористым материалом, пропитанным незамерзающей жид

костью. Эrот способ применяют на малоскоростных самолетах. При механическом способе 

защиты от обледенения в носке крыла и оперения устанавливают резиновый протектор 

(шланг), в который подают воздух, раздувающий протектор, и тем самым взламывают лед; 

в этих же целях могут применяться и различные типы вибраторов. Из всех этих способов 

наибольшее распространение получил термический. На рис. 2.68, а показан носок сдвой
ной обшивкой, образующей воздушную камеру вдоль по размаху крыла, в которую по 

шлангу подводится подогретый воздух от компрессора двигателя. Этот воздух обогревает 

передние кромки несущих поверхностей во избежание образования на них льда и сбрасы

вается через щели на законцовках этих поверхностей. 

Высокую эффективность на современных самолетах дает электроимпульсная система 
борьбы с обледенением. 

В зоне узлов подвески механизации и элеронов должны быть размещены усилен

ные нервюры для передачи сосредоточенных сил и моментов с этих агрегатов на 

конструкцию крыла (см. рис. 2.50 и 2.53), а 

Рис. 2.68. Носок крwла н конструкции стыковых 
соединений носка с лонжероном крыла 
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также для крепления самих кронштейнов 

навески. 

На концевых частях кръmа для ослабле

ния интенсивности сбегающих вихрей могут 

использоваться различные устройства, игра

ющие роль концевых аэродинамических 

шайб. Они позволяют уменьшить индуктив

ное сопротивление самолета cxoi• которое для 

условий крейсерского полета может состав

лять 0,35 ... 0,45 от полного сопротивления и 
тем самым резко ухудшать экономические 

характеристики самолета. Функцию таких 

шайб могут выполнять топливные баки или 

ракеты, подвешенные на концах крыла на 

специальных балках (при этом в полете полу-
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Рис. 2.69. К вопросу применеВИJI на крыле кон
цевых крwлwшек 

]Ш/НII 'IOCQ/b JOЛUJa 

Рис. 2. 70. КонстрУJЩИR зализов крыла 

чается дополнительный выигрыш в уменьшении Q и М (см. рис. 2.54) из-за разгрузки 
крыла подвешенным на его конце грузом). 

Возможно применение специальных крылышек, устанавливаемых на законцовках 

крыла, получивших название крылышек Уиткомба (рис. 2.69, а) и представляющих собой 
разновидность концевых аэродинамических шайб. Физический смысл их применения в 
том, чтобы преобразовать один сбегающий вихрь большой интенсивности, создающий 

большое сопротивление, в систему двух или нескольких вихрей с меньшей интенсивно

стью, вызывающих меньшее сопротивление (отсюда выигрыш в Схо;). Как видно из рис. 

2.69, б, в, при этом создается еще и составляющая тяги tJ.P. Но, к сожалению, при этом рас
тет изгибающий момент в корневом сечении крыла, появляется момент на пикирование 

от tJ.P и другие, пока мало исследованные явления*. Поиск решений для снижения доли 
значений схо; в полном сопротивлении самолета продолжается (выше уже рассматривался 

вопрос об увеличении в этих целях удлинения крыла Л). 

Для улучшения обтекания крыла и снижения интерференционного сопротивления в 

месте стыка крыла с фюзеляжем ставятся специальные обтекатели (зализы). Изготавлива

ют их из такого же листового материала, что и обшивку, и подкрепляют поперечными 

диафрагмами и продольными (вдоль разъема) уголками. Они придают обтекателю форму 

и жесткость. В обтекателе есть лючки для осмотра стыковых узлов (болтов). Сами они со

стоят из съемныхинесъемных частей (рис. 2.70). Первые на винтах крепятся как к фюзе
ляжу, так и к крылу, вторые заклепками присоединяются к боковой поверхности фюзеляжа. 

На современных маневренных самолетах в районе стыка между фюзеляжем и средне- или 

высокорасположенным крылом располагают топливные баки (рис. 2. 71 ). Такое располо
жение получило название конформного. Оно позволяет несколько ослабить интерферен

ционное сопротивление и снизить радиолокационную заметность самолета по сравнению 

со случаем подвески баков на пилонах. На рис. 2.71 показан быстросъемный бак [31] дли
ной почти 1 О м и с размерами миделевого сечения 0,6 х 0,9 м на 2,25 т топлива, состоящий 
из обшивки, подкрепленной стрингерами и шпангоутами. Крепится такой бак всего дву

мя болтами. По периметру стыка с фюзеляжем имеется уплотнение. 

В крыле и под крьшом самолетов военного назначения размещается вооружение. Так, 

на самолете F-16 в левом наплыве крыла установлена шестиствольная 20-мм пушка <<Ву л
кан» с боекомплектом 515 снарядов, а на пилонах внешней подвески (по четыре на каж-

"Тем не менее преимущества, получаемые от применении крылышек Уиткомба, позволяют уже сейчас 

исполъэовать их на таких самолетах, как Ил-96-300, Ту-204, а также на друтих современных самолетах для 
повышения их экономичности. 
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Рис. 2.71. Конформвое расположевне под
весных топливных баков 

Ракtты. 6oJt1!1r-~lfllll" 

Спtциальное 6oopyxtNUl' 

Рис. 2. 72. Вариантw ввешвих подвесок 

дом крыле) моrут размещаться как подвесные топливные баки, так и вооружение в раз

личных вариантах (рис. 2.72). На самолете F-15 такая же, как и у F-16, пушка встроена 
в правый наплыв крыла. Масса пушки 120 кг, длина 1,87 м, боекомплект 960 снарядов. 
Под каждой консолью - по два пилона для внешней подвески вооружения. На самолете 

А-10 на десяти пилонах (по пять под каждым крылом) может быть размещено различное 

вооружение массой до 7,2 т. 
Для установки пилонов под крылом используются специальные гнезда («стаканы,.) 

у стыков усилеННЬlХ нервюр с лонжеронами или стенками крыла. Крепление пилонов бол

тами в этих стаканах позволяет передавать на силовые элементы крыла все нагрузки от под

вешиваемых топливных баков или вооружения. Стаканов обычно два. Пилон может быть 

сплошным или без средней части (между стаканами) для уменьшения боковых нагрузок. 

На рис. 2. 73 показаны варианты конструкции законцовок крыла и их основные эле
менты. На рис. 2. 73, б и сечении А-А показаны жалюзи для выхода отработанного воздуха 
из системы противообледенения и ток этого воздуха от носка через жалюзи 1 (см. рис. 

Проtрцпь 

а 

Рис. 2. 73. KOHC'J11YJЩIIJI 3акОНЦ01101[ IЦIЫJJЬeB 
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2.73, а) в атмосферу. На законцовках крыльев устанавливаются щеточки для «стекания~ 
статического электричества в полете. Дrrя этого все металлические элементы конструкции 

самолета соединены между собой металлическими перемычками (металлизацией). На за

концовках крыльев устанавливают бортовые аэронавигационные ornи. 

КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. Определите назначение крьиа. Персчислите внешние формы и параметры крыла. Проведите 
анализ влияния значений параметров крыла на весовые, жесткостные и аэродинамические характе

ристики крыла. 

2. Назовите нагрузки на крыло. Как работают элементы крыла под нагрузкой? 
3. Определите назначение силовых элементов крыла. Сделайте эскизы сечений этих элементов. 

По размерам изображенных сечений элементов и выбранному масштабу определите значения Q, М, 
М к, которые они мoryr воспринять. Материал поясов лонжеронов - 895, а остальных элементов -
Д\6. 

4. Сравните меЖдУ собой разные виды обшивок. Сделайте эскизы различных вариантов соеди
нений обшивки со стрингерами и нервюрами, соединений стенок нервюр со стенками лонжеронов, 

поясов лонжеронов с обшивкой. 
5. По какому принципу определяются КСС крыльев? Сделайте эскизы крыльев с разной КСС, 

проанализируйте их достоинства и недостатки. 

6. Уравновесьте в корневых сечениях нагрузку на крылья разных КСС. Сделайте эскизы узлов их 
креплений к фюзеляжу. 

7. Как конструктивно оформляются малые и большие вырезы в крыле? Сделайте эскизы, объяс
ните передачу сил и моментов в районе выреза. 

8. Сформулируйте требования к крылу и объясните, как реализуются эти требования в конструк
циях крыльев. 



Г лава 3 

ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ И РАБОТЫ 
СТРЕЛОВИДНЫХ И ТРЕУГОЛЬНЫХ КРЫЛЬЕВ 

§ 3. 1. ОСОБЕННОСТИ СИЛОВЫХ СХЕМ И РАБОТЫ КОРНЕВЫХ 
ЧАСТЕЙ СТРЕЛОВИДНЫХ КРЫЛЬЕВ 

3.1.1. Силовые схемы корневых частей стреловидных крыльев. Стреловидные 
крылья состоят из тех же силовых элементов, что и прямые крылья. Они могут быть по 

КСС лонжеронными или кессонными (моноблочными). Особенности стреловидных крыль

ев при передаче нагрузок связаны с конструкцией их корневых частей, непосредственно 

прилегающих к фюзеляжу (участки 1-2-Зна рис. 3.1 и 3.2). За пределами этих участков 
в направлении к концам крыльев их конструкция и работа практически не отличаются от 
прямых. 

В зависимости от силовой схемы корневой части стреловидные крылья подразделяются: 

на крылья с переломом осей продольных силовых элементов у борта фюзеляжа (одно

лонжеровные- рис. 3.1, а, двухлонжеронвые- рис. 3.1, б, многолонжеровные- рис. 

3.1, в; кессонные (моноблочные) крылья*- рис. 3.2, а, в частности крылья с внешней по 
отношению к кессону балкой в плоскости крыла - рис. 3.2, б) и в плоскости симметрии 
самолета (см. рис. 3.1, г); 

крылья без перелома осей продольных силовых элементов - лонжеронвые крылья 

с внутренней подкосной балкой (см. рис. 3.2, в). 
Такие же силовые схемы могут быть и у треугольных крыльев, но у них есть и свои спе

цифические схемы, например с лонжеронами, перпендикулярными к оси фюзеляжа (од

нолонжеронные со многими вспомогательными лонжеронами или многолонжеронвые 

с параллельными лонжеронами, см. § 3.6). 
3.1.2. Особенности работы корневых частей стреловидных крыльев определяются осо

бенностями передачи на узлы крепления крыла поперечной силы Q, изгибающего икру
тящего моментов М и М к• которые подходят к корневому сечению 2-3 от концевой части 
крыла. Эги особенности вызваны: 

1) необходимостью иметь дополнительные силовые элементы для nередачи изгибаю
щего момента М: бортовую силовую нервюру 1-2 в месте перелома осей продольного сило
вого набора (см. рис. 3.1, а, б и 3.2, а, б); подкосную балку 2-4 у крьшьев без перелома осей 
продольныхэлементов (см. рис. 3.2, в). Бортош~я силовая нервюра 1-2нужнадля воспри
ятия составляющей изгибающих моментов Mf _ 2 = Misinx, возникающих из-за того, что 
плоскости действия изгибающих моментов, передаваемыхj-ми лонжеронами или паие

лями крыла на силовые элементы фюзеляжа (на силовые шпангоуты 1-1, 2-2, ... , (j-j) 
или на лонжероны 1-1, 2-2, ... , 0-J), проходящие через ·фюзеляж, или на панели центропла
на), не совпадают, как в прямом крыле, с направлением этих силовых элементов. Борто-

• Ввиду доминирующего расnространения кессонных крыльев далее будем исnользовать только тер
мин «кессонные крылья~. опуская моноблочные. 
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Рис. 3.1. СтреловидiiЬlе К)IWJibll с переломом осей 
продольвых силовых элементов у борта фюэeJIJIJU 
и в плоскости симметрии самолета 

в 

7 

Рис. 3.2. Стреловид11Ые кессонвые кploiJiblll с переломом 
осей продоJ1Ь11ЫХ СИJЮвых элементов у борта фiOЭeJUDК.a 
(а, 6). Крыло с ввуrренией подкосной балкой (s). 

вая нервюра может принадлежать как крылу, так и фюзеляжу. Опираясь в этом случае 

на усиленные шпангоуты, она является частью борта фюзеляжа. Подкосная балка 2-4 
(см. рис. 3.2, в) нужна как вгорая опорадля лонжерона, чтобы получить нулевой изmбающий 
момент в точке 1 и тем самым избавиться от усиленной бортовой нервюры 1-2 (М1 _ 2 = 
= Osinx. = 0), мешаюшей, например, размещению в крыле и уборке в фюзеляж стойки шасси 
с колесом; 
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------
Рис. 3.3. Схема нагружении паиели корневого треуrоль
IIВКа ЛOIIJI[epoнвoro крwла 

Рис. 3.4. Варианты расположении нервюр в С'J1)еловид
вом крwле 

2) необходимостью иметь для лонжеронных крыльев корневую нервюру 2-3-4 для пере
дачи круrящего момента М к в виде пары сил в точках 2 и 3, так как у таких крыльев корне
вой треугольник 1-2-3 работать на сдвиг от потока касательных усилий qк не может (его 
нечем уравновесить в бортовом (свободном) сечении крыла), потому что нормальные на

пряжения cr в этом сечении равны нулю (рис. 3.3). 
У кессонных стреловидных крыльев корневой треугольник 1-2-3 работать на сдвиг 

может, поэтому у таких крыльев усиленной нервюры 2-3 может и не быть (см. подразд. 
3.2.4 и рис. 3.11); 

3) перераспределением нормальных напряжений cr между лонжеронами по ширине 
паиели из-за разной длины лонжеронов и, следовательно, различной жесткости (у лонже

ронных крыльев) и различной длины волокон паиели 1 у передней и задней стенок в кес
сонном крыле (см. рис. 3.2, а). При этом происходит догружение заднего лонжерона за 
счет разгрузки переднего в лонжеронном крьmе, а в кессонном крыле - рост cr в паиели 
у заднего лонжерона (стенки) за счет разгрузки паиели у переднего лонжерона (стенки). 

В стреловидных и треугольных крыльях нервюры мoryr быть расположены как по потоку, 

так и перпендикулярно к одному из лонжеронов, к оси жесткости или просто к средней ли

нии крьmа. С точки зрения работы крьmа это безразлично. Если нервюры расположены по 

потоку, то леrче вьщержать профиль крыла, но сами нервюры при этом получаются более 

длинными и тяжелыми, сложнее технологически осуществить стыки нервюр со стенками 

лонжеронов и обшивкой - требуется малковка. Кроме того, обшивка в этом случае имеет 

меньшие значения критических напряжений сrкр.об из-за большей величины диагонали эле
мента обшивки между нервюрами и стрингерами при одинаковом шаге нервюр (рис. 3.4). 
Чаще нервюры располагают по нормали к оси жесткости крыла или к одному из лонжеронов. 

§ 3.2. СТРЕЛОВИДНЫЕ КРЫЛЬЯ С ПЕРЕЛОМОМ 
ОСЕЙ ЭЛЕМЕНТОВ ПРОДОЛЬНОГО НА&ОРА 

3.2.1. Однолонжеровные крылья. Силовая схема таких крыльев (см. рис. 3.1, а) 
состоит из лонжерона 1-3-5, задней стенки 2-6, силовых нервюр корневой части кры
ла: бортовой 1-2, корневых 2-3-4 и 1-7, обшивки, подкрепленной стрингерами, и на
бора нормальных и усиленных нервюр в консольной части крьmа. Крьmо стыкуется с фю-
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Рис. 3.5. КонС1]1укТИ11В8JI схема корневого треу- Рис. 3.6. Схемы наrружений: 
го;в.ника и наrружевие его элементов а- лонжерона 1-1 в фюзеляжной части; б- бортовой 

нервюры 1-2; в- корневой нервк.ры 2-3-4; г- нер
вюры 1-7 

зеляжем моментным узлом (точка 1) и шарнирным узлом (точка 2). Пояса бортовой нервюры 
в районе точки 1 связаны накладками 8 (рис. 3.5) с поясами лонжерона, чтобы бортовая нер
вюра могла воспринять приходяШуюся на нее долю изгибающего момента М 1 _ 2 = Msinx.. 
Поэтому в точке 1 связь бортовой нервюры с лонжероном моментная, а в точке 2 со стен
кой- шарнирная. Стенка этой нервюры связана шарнирно со стенкой лонжерона. Корне

вая нервюра 2-3-4 считается шарнирно опертой в точках 2 и 3 (на стенке лонжерона и в 
узле 2 на задней стенке крыла). Конструкrивно здесь стенка этой нервюры соединяется 
стыковым угольником или своим отогнутым краем со стенкой лонжерона и задней стен

кой крыла. Нервюра 1-7рассматривается как консольная балка, защемленная в узле 1, ее 
пояса накладками 8 (см. рис. 3.5) соединены с поясами лонжерона в точке 1. 

Со стороны концевой части крыла к его корневому сечению 2-3-4 подходят попереч
ная сила Q, изгибающий момент М по лонжерону 1-5 и крутящий момент М к в виде по
тока касательных усилий qк по замкнутому контуру, образованному обшивкой крьша и его 

задней стенкой (см. рис. 3.5). 
Передача нагрузок (Q, М и Мк) силовыми элементами корневой части крыла. Попереч

ная сила Q передается в узел 1 участком лонжерона 1-3, работающим на сдвиг и изгиб 
(дополнительный изгиб MQ лонжерона от силы Q по казан на рис. 3.5). 

Изгибающий момент М в точке 1 раскладывается на две составляющие М1_2 = Msinx. и 
М1_ 1 =Mcosx.. Момент М1_ 1 (парасилS1_ 1)передаетсянафюзеляжнуючастьлонжерона 
(силовой шпангоут) 1-1 и уравновешивается (при симметричном нагружении) таким же 
моментом с другой консоли*. В этом случае участок лонжерона 1-1 работает на чистый 
изгиб (рис. 3.6, а). В принципе это позволило бы сделать участоклонжерона 1-1 без стен
ки, так как Qcтl-l = О. Однако при несимметричном нагружении крыла, например при от

клонении элеронов или интерцепторов, Qcтl-l *"О и стенка на участке лонжерона 1-1 
нужна. Момент М1_2 (пара сил S1_ 2} воспринимается бортовой нервюрой 1-2 и переда
ется ею в виде пары сил R 1_ 2 на узлы 1 и 2 крепления крыла к фюзеляжу (при этом борто
вая нервюра работает на поперечный изгиб, см. рис. 3.6, б). С увеличением углов стрело
видности х. растет значение Ml-2· 

• Работа (уравновешивание) силовоrошпанrоуrа, нагруженного Q и М(в виде парсил S) от обеих кон
солей, покаэана на рис. 2.61 и подробно рассматривается в гл. 6. 
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Так, например, при х = 60· величина М1_2 по бортовой нервюре достигает значения 
0,86 от изгибающего момента по лонжерону. Поэтому бортовая нервюра имеет толстую 
стенку, подкрепленную стойками, и мощные пояса, которые соизмеримы с поясами лон

жерона и которые должны, как об этом уже говорил ось, быть связаны с ними (см. рис. 3.1, 
а и 3.5) для восприятия бортовой нервюрой момента М1_2 . Конструктивно бортовая нер

вюра может принадлежать крылу или фюзеляжу. 

Крутящий момент М к в виде потока касательных усилий Чк = Мк2-з-4f2F2_3_4 по за
мкнутому контуру (см. рис. 3.6, в) уравновешивается реакциями в узлах 2 и 3 крепления 
корневой нервюры 2-3-4 и передается ею в виде пары сил Rк (Мк2_3_4 = RкВ, где В -
расстояние между точками 2 и 3) на узел 2 и на лонжерон в точке 3 (см. рис. 3.5 и 3.6, в). 
Сила Rк из точки 3 сдвигом и изгибом участка лонжерона 1-3 передается в узел 1. Допол
нительный изгибающий момент М R от силы Rк в точке 1 по казан на рис. 3.5. Корневая 
нервюра 2-3-4 работает при этом Н'а изгиб и сдвиг: в ее сечениях действуют Q и М, по
этому конструктивно она выполняется в виде двухпоясной балки. 

В конструкции корневой части крЫJiа кроме корневой нервюры 2-3-4 может быть 
еще одна усиленная нервюра 1-7(см. рис. 3.5 и 3.6, г) для снятия М к с носовой части кры
ла (Мк 1_7). Эта нервюра защемлена в узле 1; ее стенка соединена уголком со стенкой лон
жерона, а пояса- накладками 8 (см. рис. 3.5) с поясами лонжерона и бортовой нервюры. 
На рис. 3.6, г показано разложение М1_7 на составляющие М1_2 по бортовой нервюре и 
М1_ 1 по силовому элементу 1-1 в фюзеляже. От Мк нервюра 1-7работает как консоль
ная балка на изгиб и сдвиг. В ее сечениях действуют Q и М, поэтому она выполняется в ви
де двухпоясной балки. 

Таким образом, в результате проведеиного анализа выявлены те дополнительные силы 

и моменты в узлах крепления крЫJiа, которые порождаются особенностями работы под 

нагрузкой корневого треугольника крЫJiа 1-2-3. На рис. 3.7 показано однолонжеронмое 
стреловидное крыло с двумя стенками (передней и задней) с шарнирными узлами на них. 

Бортовая нервюра в этом крыле, имеющем х = 45", воспринимает О, 71 от изгибающего мо
мента крыла. Поэтому у этой нервюры мощные пояса, соединенные накладками с пояса

ми лонжерона, а стенка - фермеиной конструкции из стержней большого поперечного 

сечения. Корневая нервюра тоже фермеиной конструкции, по нагрузкам и работе не от

личается от описанной выше корневой нервюры 2-3-4. В этом крыле все нормальные 
нервюры фермеиной конструкции. Стыковой моментный узел на лонжероне очень мощ

ный, так как через него передается на усиленный шпангоут фюзеляжа и бортовую нервю

РУ изгибающий момент М всего крыла и значительная часть поперечной силы Q крыла. 
Применеине нервюр фермеиной конструкции в этом крыле объясняется широким рас

пространением фермеиных конструкций в период разработки самолета с таким крылом, 

большой строительной высотой сечений крыла, отсутствием в крьше топливных баков. 

На рис. 3. 7 видны стыковые угольники, связывающие стенки нервюр со стенкой лонже-

Рис. 3. 7. Koнcтp)'IЩIIII однолоюкеронноrо стреловндноrо крыла 
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Рис. 3.8. Схема н1U1Jужениа бортовой не
рвюры 1-2 двухловжероивоrо крЫJiа 

Рис. 3.9. КoвC'IJIYIЩIIJI двухлонжеровного С'J1Н!.1108ИДВ0rо крыла 

рона и с передней и задней стенками крьmа. Подвижными частями в этом крыле являются 

щитки и элероны. 

3.2.2. Двухлонжеронвые крыт.я (см. рис. 3.1, б). В силовой схеме здесь уже два лонже
рона 1-5 и 2-6 и, следовательно, должно быть и два моментных узла крепления крыла 
к фюзеляжу. Бортовая нервюра 1-2 в точках 1 и 2 моментно (накладками на поясах) свя
зана с лонжеронами, а корневая нервюра 2-3-4шарнирно оперта на них (ее стенки свя

заны со стенками лонжеронов) в точках 2 и 3. 
Передача наrрузок (Q, М и М к)· Вдали от корневого треугольника 1-2-3 (Z > 1213) нор

мальные напряжения в лонжеронной части крыла cr = const. Поперечная сила Q и изгиба
ющий момент М вдали от заделки распределяются между передним и задним лонжерона

ми пропорционально их жесткостям на изгиб EJ. При приближении к корневому сечению 
начинает сказываться разность длин лонжеронов и задний, более короткий и поэтому бо

лее жесткий лонжерон начинает догружаться поперечной силой Q и изгибающим момен
том М, а передний лонжерон - разгружаться. Сила Q1 перейдет в узел 1, дополнительно 
изгибая лонжерон на участке 1-3, сила Q2 будет передана в узел 2 непосредственно. 
Моменты по лонжеронам 1 и 2 в узлах 1 и 2 воспримутся бортовой нервюрой 1-2 и сило
выми шпангоутами или фюзеляжными участками лонжеронов 1-1 и 2-2 (см. рис. 3.1, б). 
Последние, как и в однолонжеронмом крыле, будут работать при симметричной нагрузке 

на консоли крыла на чистый изгиб (см. рис. 3.6, а), а нервюра 1-2- на поперечный изгиб 
(рис. 3.8). С учетом работы на сдвиг и изгиб бортовая нервюра должна иметь мощную 
стенку и пояса, связанные с поясами лонжуромов ~ощными накладками для осушествле

ния передачи на нервюру 1-2моментов М1_2 и М1_2 с переднего 1 и заднего 2 лонжеро
нов. Крутящий момент М к передается так же, как и на однолонжеронмом крыле. 

На рис. 3.9 показано двухлонжеронмое стреловидное крыло. Большой угол стреловид
ности (х = 60") определяет ст~пень н~груженности бортовой нервюры 1-2 (см. рис. 3.1, б) 
изгибающими моментами М{_2 : М{_2 = MjsiiJ. 60" = 0,86 Mj (j- номер лонжерона). По
этому нервюра 1-2 имеет стенку 4, подкрепленную стойками 5, и мощные пояса 2, 3, свя
занные накладками 8 с поясами лонжеронов 7, заканчивающиеся моментными узлами 1, 
6 с горизонтальным расположением проушин под два вертикальных болта. Задний лонже
рон, догруженный поперечной силой Q и изгибающим моментом М за счет разгрузки пе
реднего лонжерона, имеет более толстую, чем у переднего лонжерона, стенку и пояса 

большего поперечного сечения. Между задним лонжероном и задней стенкой в данном 

крыле расположен отсек, где размещается стойка шасси (основная опора)•. На усиленных 

нервюрах и задней стенке закреплены рельсы закрылков и узлы навески элеронов. Узлы 

крепления стойки шасси, закрылков и элеронов передают нагрузку от этих агрегатов на 

усиленные нервюры и раздаются ими на стенки лонжеронов и на обшивку так же, как это 

• Компоновка основных опор на других самолетах, естественно, может быть и иной. 
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бьuю показано на рис. 2.50, иллюстрирующем работу усиленной нервюры от сосредото
ченных сил. Для этого стенки и пояса нервюр в крыле (см. рис. 3.9) связаны с узлами креп
ления стоек шасси, закрылков и элеронов принципиально так же, как это было показано 

на рис. 2.50. 
3.2.3. Многолонжеронвые крылья (см. рис. 3.1, б и рис. 3.10) по конструктивной схеме 

и передаче нагрузок во многом аналогичны двухлонжеровным стреловидным крыльям. 

Число моментных узлов, связывающих ОЧК с усиленными шпангоутами фюзеляжа или 

с лонжеронами, проходящими через него, должно быть равно числу лонжеронов. Про

порционально жесткостям на изгиб лонжеронов вдали от сечения 2-3 (см. рис. 3.1, в) 
распределяются по ним поперечная сила Q и изгибающий момент М. Так же, как и в слу
чае двухлонжеровного крыла, передние, более длинные лонжероны сбрасывают на зад

ние, более короткие лонжероны часть Q и М (эта часть тем больше, чем больше угол стре
ловидности крыла х). Это приводит к тому, что в наиболее нагруженной корневой части 

крыла передние лонжероны остаются недогруженными, что невыгодно в весовом отно

шении. Поперечная сила Qj, подошедшая по стенке}-го лонжерона к корневой нервюре 
2-3-4 (см. рис. 3.1, в), будет передаваться к узлу его крепления, вызывая дополнитель
ный изгиб этого лонжерона; стенка лонжерона от силы Qj будет работать на сдвиг. Изги
бающие моменты лонжер~:шов в узлах их крепления с бортовой нервюрой 1-2 будут на
гружать ее моментами М{_2 (см. рис. 3.10, в), от которых эта нервюра будет работать на 
поперечный изгиб. Для этого пояса 4 (см. рис. 3.10, а) бортовой нервюры 1-2 должны 
быть связаны с поясами лонжеронов накладками 1. Нервюра 1-2 представляет собой 
многоопорную статичес~и неопределимую балку. Однако приближенно можно считать, 

что под действием ~М{_2 нервюра 1-2 будет стремиться повернуться относительно 
J 

а 

Рис. 3.10. KOНC'Ip)'IЩIIJI мвoroлOtDКeJМIIIIIЫX С"1'реJ1011НД11 КJIIoll&.ell (а, 6). Схема наq~ужеНИR бортовой нервюры (в) 
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ЦЖ, а удерживать ее от поворота будут крайние опоры, на которых возникнет реактив
ный момент 

где R{_2 -реакции в узлах 1 и 2, а В'- расстояние между ними (см. рис. 3.10, в). Крутя
щий момент М к подходит к корневой нервюре 2-3-4 (см. рис. 3.1, в) в виде потока каса
тельных усилий по ее контуру Чк· Можно считать по аналогии с нервюрой 1-2, что Мк 
воспринимается на опорах этой нервюры моментом RкВ, где Rк - реакции опор в точках 

2 и 3 на М к; В- расстояние между точками 2 и 3. 
На рис. 3.10, а показано трехлонжеронмое стреловидное крыло истребителя с рас

положением нервюр перпендикулярно среднему лонжерону. Положение последнего 

почти совпадает с положением оси жесткости крыла. В этом крыле сведено до миниму

ма число элементов, не участвующих в восприятии изгибающего момента (число не

рвюр). Это выгодно в весовом отношении и позволяет получить более жесткое крьшо с 

повышенной живучестью. Лонжероны 1 моментными узлами в виде гребенок 3 соеди
нены с узлами на силовых шпангоутах фюзеляжа 2. На усиленных нервюрах закрепле
ны узлы навески закрылков, элеронов, интерцепторов, а также пилоны подвески воо

ружения. 

Описание крыла самолета МиГ -29 (см. рис. 3.10, б) из-за особенностей его КСС вьще
лено и приводится в подразд. 3.3.3. 

3.2.4. Кессонные крылья (см. рис. 3.2, а) имеют центроплан. Они крепятся обычно к 
силовым шпангоутам фюзеляжа 1-1 и 2-2 по лонжеронам центроплана. Однако 
центроплан может быть встроен в фюзеляж так, что его паиели и стенки соединяются с 

боковинами фюзеляжа (шпангоутами) фитингами и накладками. ОЧК крепится к цент

роплану по контуру кессона и по поясам лонжеронов. На рис. 3.2, а показама схема кес
сонного крыла с лонжеронами 1-5 и 2-6, бортовой 1-2 и корневой 2-3-4 нервюрами, 
верхними и нижними панелями. Кессон по контуру крепится к центроплану у борта фю

зеляжа. Как и у лонжеронных стреловидных крыльев, нормальные напряжения о: в паие

лях кессона распределены неравномерно. Значения о: у заднего лонжерона больше, чем у 

переднего, и чем больше угол стреловидности х, тем больше разница в напряжениях о:. 

Поэтому в корневой части крыла в паиели ставят более толстую обшивку вблизи заднего 

лонжерона и подкрепляют ее там более мощными стрингерами. Диаметры болтовых со

единений паиелей при постоянном шаге болтов убывают от заднего лонжерона к перед

нему. 

Неравномерность распределения а в паиелях приводит к появлению осевых распреде

ленных сил q0 , разных по величине в зависимости от ширины панели. На рис. 3.11, а по
казано разложение силЧана силы Чcrl-2 по бортовой нервюре 1-2и силы Чсrф• перпенди
кулярные нервюре. Неравномерность этих сил показама на эпюре рис. 3.11, б, в. Из рис. 
3.11, в следует, что бортовая нервюра 1-2работаетвосновномна сдвиг. Ее изгиб, вызван
ный неравномерностью Чаl-2• невелик. Поэтому нервюру 1-2 можно бьшо бы делать со 
слабыми поясами, если бы не надо было стыковать паиели ОЧК с центропланом. 

Крутящий момент Мк передается двояко (как и для лонжеронных крыльев): изгибом 

корневой нервюры 2-3 (см. рис. 3.11, г) и сдвигом корневого треугольника 1-2-3 (см. 
рис. 3.11, д). При этом М к распределяется пропорционально жесткостям на кручение не
рвюры 2-3 и корневого треугольника 1-2-3. Сама корневая нервюра 2-3 при этом ра
ботает на сдвиг (см. рис. 3.11, е). Уравновешивание потоков Ч2-3 и Чз-I (см. рис. 3.11, д) 
происходит за счет потока q 1_ 2, развиваемого бортовой нервюрой 1-2 и усилиями от фю
зеляжной части паиелей q~Ф. 
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Рис. 3.11. Схема Н1J11уженИ11 н работа элементов корневой части кесс0101оrо стреловидною крыла 

Анализ работы корневой нервюры показывает, что при определенном соотношении 

жесткостей нервюры 2-З и паиели 1-2-З суммарная распределенная нагрузка Чк 

и qj_2 = -q2_ 3 (от паиели 1-2-З на нервюру 2-З) может оказаться равной нулю. В этом 

случае (или в случаях, близких к этому, когда qк- q2__3 мало) можно обойтись без нервюры 

2-З. Так как корневой треугольник 1-2-З в кессонных крыльях (в отличие от лонжерон
ных) работает на сдвиг (см. рис. 3.11, е), то крутящий момент, передающийся сдвигом сте
нок лонжеронов, воспринимается на опорах 1 и 2, загружая при этом паиель 1-2-З по 
стороне З-1 потоком qк = q3_ 1. Уравновешивание паиели 1-2-З, работающей на сдвиг, 
показано на рис. 3.1 1, е, ж. Здесь qf_2 - уравновешивающий поток от нервюры 1-2, а 
q~ф- усилия от фюзеляжной части паиелей крыла. 

Поперечная сила Q вдали от корневого сечения (Z > /2_ 3) распределяется между лон

жеронами пропорционально их жесткостям на изгиб. Но при подходе к корневому сече

нию (Z < /2_ 3) поперечная сила перераспределяется, догружая стенку заднего и разгружая 

стенку переднеге лонжеронов. Догрузка дQ при х"" 50 ... 60" может достигать 50 % от Q при 
х = О. Так, например, толщина стенки в корневом сечении у заднего лонжерона самолета 

Ту-114 равна 12 мм, а у переднего- 6 мм. Сила Q2 передается на опору 2, а сила Q3 пере

дается двояко: часть Q3 = Q3_ 2 будет передаваться сдвигом нервюры 2-З на узел 2, а часть 
Qз = Qз-1 -сдвигом стенки переднего лонжерона на узел 1. Исходя из закона париости по
токи qj_1 и qj_2 сил Qл = qj_1 Н= Qз-1 и Q8 = qj_2H= Qз_ 1 в точке З паиели 1-2-З 
должны быть равны (см. рис. 3.11, е). Тогда Qл = Qн = Q3/2 или (что то же самое) Qз-2 = 
= Qз-1 = Qз/2. Здесь Qл, Qн- соответственно поперечные силы, действующие на стенку 

лонжерона и нервюры. Уравновешивание паиели 1-2-Зв случае передачи силы Q3 ана

логично ее уравновешиванию при передаче крутящего момента (потоки qf_:2 и q~Ф). Сум
марные напряжения в корневой части крыла определяются алгебраическим суммирова

нием напряжений от действия Q, М и М к. Общий недостаток рассмотренной схемы крыла 
состоит в том, что в ней не представляется возможным рационально с точки зрения массы 

использовать передний лонжерон и переднюю часть кессона, как, скажем, это возможно 

в однолонжеронмом крыле, где рациональнее используется строительная высота. 
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На рис. 3.12, а ... в показано стреловидное кессонное крьmо дальнего магистрального 
пассажирского самолета с тремя лонжеронами (1, 3, 4, рис. 3.12, б) в корневой и средней 
частях крьmа и двумя лонжеронами 1, 4 к концу крьmа. Оно состоит из центроплана и двух 
ОЧК. Большинство нервюр состоит из носовых, средних и хвостовых частей. Шаг нервюр 

400 ... 500 мм. Нервюры центроплана установлены по направлению полета, а в ОЧК- пер

пендикулярно заднему лонжерону. В центроплане и каждой ОЧК лонжеронами и верх

ними и нижними фрезерованными монолитными паиелями с ребрами (стрингерами) об

разованы кессоны, заполняемые топливом. Герметичными средними частями нервюр 

. кессоны делятся на отдельные, полностью герметичные баки-отсеки. Для защиты от кор
розии, возникаюшей от конденсата в топливе во внутренней полости топливных баков, 

нижняя поверхность кессонов покрыта сплошным слоем герметика. Съемные паиели для 

осмотра и ремонта внутренней полости топливных баков герметизируются рифленой ре

зиновой лентой и резиновыми кольцами под головками болтов. Носовая часть крьmа 

Рис. 3.12. КонС111)'1ЩИJ1 кeccollllblX CJ11eЛOBIIДIIWX кр~о~J~Ив с внешней балкой; лежащей в москОСПiкрwпа 
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(впереди переднего лонжерона) съемная и снабжена противообледенительным устройст

вом. В ней размещены горловины заправки топливом, посадочио-рулежные фары. За зад

ним лонжероном в хвостовой части крьmа расположены закрьmки, интерцепторы, элеро

ны, отсеки крепления стойки основной опоры. В законцовке крыла - труба аварийного 

слива топлива. Для обслуживания агрегатов систем самолета в крьmе находятся большое 

число люков с быстросъемными крышками, съемные панели. Кессоны центроплана и 

ОЧК (см. рис. 3.12, б, в) соединяются специальными стыковыми профилями разъема 2 по 
верхней паиели кессона (сечение по месту l), стыковыми лентами 6- по нижней паиели 

(сечение по месту Il) в плоскости разъема и уголками по стенкам лонжерона (сечение по 
месту Ill). КСС центроплана показана на рис. 3.12, б. 

В силовой схеме этого крыла в корневой его части нет корневой нервюры, что под

тверждает сделанный выше вывод о возможности обходиться без корневой нервюры 

в стреловидном кессонном крыле. Паиели крыла работают на сдвиг от М к, который урав

новешивается на бортовой нервюре парой сил в узлах крепления центроплана к силовым 

шпангоутам фюзеляжа (см. точки 1, 2 на рис. 3.2, а на крайних лонжеронах). 
На рис. 3.12, г приведе на средняя часть кессонного крыла другого пассажирского самоле

та, состоящего из центроплана, двух средних частей и двух консолей. Кессон образован дву

мя лонжеронами, нервюрами и панелями. К нему крепятся съемные носовые и хвостовые 

части крыла, два закрылка, двигатели, основные опоры и обтекатели стоек основных опор в 

убранном положении. Стенки лонжеронов, нервюр и нижние панели, образующие отсеки 

топливных баков, облицованы стеклопластиком. Съемные паиели обеспечивают доступ к 

бакам. Лонжероны: передний из сплава Дlб, задний из сплава В95, толщина стенок в корне

вой части у переднего лонжерона 6 мм, у заднего - 12 мм, что, как уже отмечалось, связано 
с неравномерностью нагружения и работы крыла такой КСС. Паиели - из обшивки, под

крепленной стрингерами закрытого профиля. Продольные стыки обшивки выполнены на 

стрингерах двутаврового сечения, поперечные стыки - при помощи лент. Стыковка с цент

ропланом и консолями- при помощи профилей разъема (см. рис. 3.12, в), к которым кре
пятся панеJШ. Консольная часть крыла по силовой схеме аналоrnчна средней части крьmа. 

3.2.5. Кессонные стреловидные крылья с внешвей балкой в плоскости к:рЫJiа, но проходя
щей вне кессона, показаны на рис. 3.2, б и 3.13. В таких крыльях балка, связанная одним 
концом с задним (или передним) лонжероном кессона, а другим концом- со шпангоутом 

фюзеляжа, необходима в основном для организации ниши для стойки шасси и узла ее 

крепления. Узел крепления балки к силовому шпангоуту (точка 3 на рис. 3.13, а, б) шар
нирный, так как шпангоут, вырезанный снизу для уборки стойки с тележкой, воспринять 

изгибающий момент не может. С точки зрения уменьшения массы и повышения эффек

тивности работы механизации выгоднее перпендикулярное к оси симметрии самолета 

расположение балки 3-4 (см. рис. 3.13). Однако большая стреловидность задней кромки 
крыла больших самолетов приводит к тому, что даже при пекотором ее спрямлении на 

участке внутренних закрьmков балка 3-4 чаще все-таки не перпендикулярна к оси фюзе
ляжа. Конструктивно балка 3-4 может быть и не связана непосредственно в точке 4 
с задним лонжероном кессона 1-2 (такая связь может осуществляться, например, через 
профили разъема ОЧКи центроплана). 

На рис. 3.13, а показан корневой отсек крыла с нишей шасси 2-1-4-3, образованной 
задним лонжероном кессона 1-2 и задней балкой 3-4. Как видно, в этом крыле нет не
посредственной жесткой связи силовых элементов 1-2 и 3-4. Однако на рис. 3.13, б по
яса балки 3-4 накладками связаны с поясами заднего лонжерона кессона 1-2. Все это· 
обеспечивает более высокую жесткость не только корневой части крьmа, ниши и узлов 

крепления стойки шасси, но и крьmа в целом. 

На рис. 3.13, в показана КСС кессонного крьmа самолета <<Хаую> с переломом осей 
продольных элементов силового набора в плоскости симметрии самолета и передней внеш-
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Рис. 3.13. КоиструкцtUI кессонных сtреJЮвидиых крыльев с виеППiей балкой, лежащей в плоскости крыла 

ней по отношению к кессону балкой 1-6 для компоновки основных опор самолета. Осо
бенностью этой схемы являются связанные между собой продольная балка 0-0', попереч
ная балка 6-6, и передние балки 1-6, образующие впереди передней части кессонов 
крыла жесткие отсеки для крепления и размещения в убранном положении стоек шасси с 

колесами. В точке 6 находятся два передних шарнирных узла крепления балок 1-6 к си
ловым шпангоутам фюзеляжа для передачи на них поперечных сил в основном от стоек 

шасси. Крепление кессона крыла к силовым шпангоутам фюзеляжа осуществляется с по

мощью всего четырех болтов. 
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На рис. 3.13 показамы компоновки стоек 
основных опор самолета с подкосами и ци

лющрами уборки, механизация и пилоны 

подвески гондол с двигателями . 

3.2.6. Крылья с переломом осей продОJIЫЮI'О 
набора в ПJJоск.ости симмеrрин саммеrа 

(см. рис. 3.1, г) мoryr иметь фюзеляжные час
ти, выполненные по лонжеронной или кес

сонной схеме. В обоих этих случаях должна 

быть усиленная центральная нервюра 0-0'. 
В случае лонжеронной схемы (рис. 3.14, а) 

пояса нервюры О-О' загрузятся осевыми сила

ми So, S0 ' от изгибающих моментов по перед

нему и заднему лонжеронам. Под действием 

этих сил, уравновешиваеМЬIХ реакциями лон

жеронов Ro.-o· (см. рис. 3.14, 6), нервюра О-О' 
будет работать на изгиб и сдвиг. Реакции лон

жеронов Ro.-o· изгибом и сдвигом лонжеронов 
в фюзеляжной части крыла передаются на уз

лы 1 и 2 крепления крыла к усиленным шпан
гоутам фюзеляжа, доГружая на этом участке 

передний лонжерон и разГружая задний. 
Рис. 3.14. Схема нагруженИJI кессонною стрело
аидною кpЬIJla с переломом продольною cuoaoro 
набора в плоскости симметрии самолета 

В случае кессонной схемы фюзеляжной 

части крыла (см. рис. 3.14, в) пояса нервюры 
0-0' наrру:ж:аются распределенными каса-

тельными усилиями q0 от нормальны
х уси

лий в паиелях а8. Усилия q0 уравновешиваются на обшивке и стенках кессона в фюзеляж

ной части потоком q = q00 = qст = 0,25q0 [ 17] (равенство q = 0,25q0 получается из равенства 

моментов в сечениях О-О' и 1-2: Мо.-о· = 2М1_2; О; Мо.-о·= qaiJH; М1-2 = qooiJH + qстНВ = 
= 2q00BH, откуда q0 = 4q06 и q00 = 0,25q0 ). Сдвигом обшивки и стенок поток q передается 
на бортовые нервюры J-2и оттуда на усиленные шпангоугы (узлы крепления 1 и 2) ибо
ковины фюзеляжа. 

§ 3.3 СТРЕЛОВИДНЫЕ КРЫЛЬЯ БЕЗ ПЕРЕЛОМА 
ОСЕЙ ПРОДОЛЬНЫХ СИЛОВЫХ ЭЛЕМЕНТОВ -
С ВНУТРЕННЕЙ ПОДКОСНОЙ БАЛКОЙ 

3.3.1. Однолонжеронное С'IJ)еJIОвидное крыло с внутренней подкосной балкой. 
КСС стреловидного крыла с инугренней подкосной балкой (см. рис. 3.2, в) состоит из 
лонжерона 1-5, имеющего две опоры в точках 1 и 4, подкосной балки 2-4, моментно свя
занной с силовым шпангоугом фюзеляжа, задней стенки 2-6, корневой нервюры 3-4 
(если в нижней паиели крыла сделан вырезJ-2-4под шасси) или 2-7в крыле*, где нет 

выреза. Корневая нервюра 2-7в этом случае опирается на заднюю стенку 2-6 в точке 2 и 
проходит параллельно нервюре 3-4. Второй опорой этой нервюры является стенка лон
жерона в точке 7. В силовую схему крыла входит обшивка, подкрепленная стрингерами, и 
набор нормальных и усиленных нервюр. 

Подкосная балка может принадлежать крылу или (реже) фюзеляжу. В последнем слу

чае она не имеет разъема у борта и не связана с обшивкой крыла. 

• На рис. 3.2, в нервюра 2-7такоrо крыла nоказава nунктиром. 
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Работа крыла на изrнб по казана эпюрой М на рис. 3.2, в. Наибольший изгибающий мо
мент М по лонжерону в точке 4, где он опирается на подкосную балку. Здесь должны быть 
и наибольшие сечения поясов лонжерона. В точке 1 момент М1 = О, и поэтому здесь шар
нирный узел. В этом случае не нужна и усиленная бортовая нервюра 1-2, так как М1_2 = 
= M1sinx = О. Подкосная консольная балка 2-4 нагружается большим изгибающим мо
ментом от силы J4 в месте защемления в точке 2 на силовом шпангоуте или в фюзеляжной 
части балки 4~2-2-4. Поэтому узел 2 моментный. Так как подкосная балка перпенди
кулярна оси фюзеляжа, то при симметричном нагружении изгибающие моменты М2 от 
обеих половин крыла самоуравновешиваются на силовом элементе фюзеляжа 2-2. Таким 
образом, вырез в нижней паиели крыла 1-2-4 под шасси никак не влияет на работу кры
ла на изгиб. В случае, когда подкосная балка 2-4 не перпендикулярна оси фюзеляжа, ну
жен силовой элемент в бортовом сечении крыла, который мог бы воспринять составляю

щую изгибающего момента M2(M2sin~, где ~ - угол между подкосной балкой и 

перпендикуляром к оси симметрии фюзеляжа). Таким элементом может быть усиленная 

часть бортовой нервюры, не перекрывающая вырез под шасси и тем самым не препятству

ющая его уборке. 

Работа крыла на кручение определяется наличием или отсутствием выреза 1-2-4 в 
нижней паиели крыла, нарушающего замкнутость контура. Корневая нервюра 3-4 может 
опиратьсяшарнирнов точках 3 и 4 на стенку 2-6 и подкосную балку 2-4 (см. рис. 3.2, в) 
или может быть моментносвязана (защемлена) на подкосной балке и лонжероне в точке 

4 (рис. 3.15). 
Если нет выреза 1-2-4 и корневой нервюрой является нервюра 2-7, опирающаяся 

шарнирнона лонжерон в точке 7и на подкосную балку в точке 2, то крутящий момент М к 
в виде потока касательных сил qк по контуру нервюры 2- 7 преобразуется в пару сил Rк 
в точках 2 и 7. Сила Rк в точке 2 передается на узел 2, а сила Rк в точке 7 передается л он
жероном на его опоры в точках 1 и 4. При наличии выреза 1-2-4 в случае шарнирного 
опирания корневой нервюры в точках 3 и 4 пара сил Rк, в которую трансформируется М к, 
передается на стенку и на подкосную балку, дополнительно изгибая последнюю. Стенка 

2-3 загружается моментом М3 = Rк/3_2, который шарнирным узлом ее крепления к под

косной балке восприняться не может. Этот момент загружает примыкающий к корневой 

нервюре отсек консоли 3-3'-4--4' (см. рис. 3.2, в) дополнительным сдвигом, что застав
ляет подкреплять в этом месте обшивку. И наконец, при консольном защемлении корне

вой нервюры в точке 4(см. рис. 3.15) (накладками 5связаны пояса нервюры 3-4, подкос
ной балки 2-4 и лонжерона) она трансформирует М к в пару горизонтальных сил Rк = Мкf Н 
с плечом Н, равным расстоянию между на-

кладками 5. В точке 4 от этой пары сил подкос
ная балка (п.б) и лонжерон (л) будут нагруже

ны сосредоточенными моментами Мп.б = 

= Rп.бН и М л = RлН. Момент М л в виде пары 
сил будет воспринят в узле 1 и в точке 4 и до
грузит изгибающим моментом подкосную 

балку. Во многих конструкциях в случае выре

за 1-2-4 под стойку шасси корневая нервю-
ра 3-4 часто крепится моментно в точке 4 и 2 
шарнирно в точке 3, в результате чего павы-

Рис. 3.15. KOHC"JliYJЩIIJI стыковоrо узла лонжерона, под
косной бaJOOI н корневой нервюры J 
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шается жесткость крыла на кручение и изгиб, но система становится статически неопре

делимой. 

Описанная выше КСС применяется тоrда, когда по условиям компоновки приходится 

разрезать бортовую нервюру, например при необходимости размещения стойки основной 

опоры в крыле и уборки ее в нишу, захватывающую и фюзеляж. 

Конструкции стреловидных крьmъев с внутренней подкосной балкой более легкие, 

так как в крыле нет мощной бортовой нервюры 1-2 и лонжерон на участке 4-1 разгружа
ется от изгиба, что позволяет уменьшить площади сечений его поясов. Поэтому возможно 

применение такой КСС и для крыльев, rде нет необходимости делать вырез под шасси. 

На рис. 3.16 показана конструкция стреловидного крыла с внутренней подкосной бал
кой. Его особенностью является излом лонжерона 3 в точке 5. Это позволяет расположить 
большую часть лонжерона в зоне с большей строительной высотой (выиграть при этом в 

массе лонжерона) и удовлетворить компоновочным требованиям о месте расположения 

узла крепления стойки шасси. Конструктивно, чтобы обеспечить передачу сил от шасси 

на силовые элементы крыла, этот узел лучше располагать между лонжероном и подкосной 

балкой. Однако, как и при любом изломе осей продольных силовых элементов, излом 

лонжерона в точке 5 требует моментно связанных с ним элементов, которые могли бы вос
принять приходящуюся на их долю часть изгибающего момента. Такими элементами в 

данной конструкции являются подкосная балка 5-6 (М5_6) и участок лонжерона 1-5 
(М1_5). Момент М1_5 узлом 2 восприняться не может (узел 2- шарнирный), поэтому 

М1_5 трансформируется в пару сил R1_ 5 в точках 1 и 5. Сила R1_ 5 в точке 2будет воспри

нята непосредственно узлом 2, а в точке 5- подкосной балкой и догрузит ее поперечной 

силой и изгибающим моментом (сдвигом и изгибом). Узлы крепления стойки шасси на 

лонжероне и подкосной балке располагают вблизи точки их соединения между собой. Ни

ша под шасси сверху ограничена обшивкой, подкрепленной нервюрами 4 с фигурными 
вырезами под стойку шасси, а снизу закрывается створками. 

3.3.2. КессоННЬiе стреловидные крЬVJЬи с внутренней подкосной балкой (по типу рассмот
ренного в подразд. 3.3.1), в которых подкосная балка из точки 3 пересекала бы весь кессон 
до переднего лонжерона, не получили распространения и потому здесь не рассматриваются. 

3.3.3. Стреловидное мноrолонжеронное крыло смешанной КСС. На рис. 3.10, бпоказана 
конструкция стреловидного трехлонжеронного крыла самолета МиГ-29 с мощными под-

Рве. 3.16. Конструкция стреловвдноrо крЬIЛа с ВНУJ1М!НВей подкосной балкой 
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косами 7, которые передают основную часть изrибающего момента М от лонжеронов JОна 
усиленные шпанrоуrы 9. Остальная часть М от лонжеронов воспринимается усиленной нер
вюрой 5, поэтому она играет в этом крыле такую же роль, нагружается и работает, как и бор
товая нервюра 1-2 в многолонжероннам стреловидном крыле (см. рис. 3.1, в и 3.10, в). 

К этой нервюре через гнезда б крепится mшон подвески вооружения. Вес подвески в этом 

сечении крыла наибольiiШй. Описанная выше конструкция позволяет передать его кратчай

шим путем подкосами 7на гребенчатые моментные узлы 8 крепления крыла к фюзеляжу. 
Поперечная сила Q и круrящий момент М к до нервюры 5 от консоли крыла восприни

маются и передаются так же, как в рассмотренном выше случае (сдвигом стенок лонжеро

нов Q, сдвигом обшивки в контуре между верхней и нижней паиелями крыла и стенками 
переднего и заднего лонжеронов Мк>· Or сечения по нервюре 5 сила Q от лонжеронов 
кратчайшим пуrем по подкосам 7 сдвигом стенок подкоса и дополнительным изrибом 
подкосов передается на узлы 8 крепления подкосов к усиленным шпангоутам. Круrящий 
момент М к на нервюре 5 трансформируется в пару сил в узлах ее крепления к переднему и 
заднему лонжеронам и передается крайними подкосами 7 на узлы 8. Специальное про
странствеиное очертание крыла позволило получить на самолете дополнительное улуч

шение аэродинамических и динамических характеристик. Эти вопросы рассматриваются 

в курсах аэродинамики и динамики полета. 

§ 3.4. КРЫЛО ОБРАТНОЙ СТРЕЛОВИДНОСТИ 

Крылья обратной стреловидности (КОС) мoryr иметь такие же КСС, как и 

крылья прямой стреловидности (КПС), и так же, как они, отличаются по конструкции и 

работе от прямых крыльев, но только в корневой части. В силовых схемах КОС, кроме од

нолонжеронного крыла, в отличие от силовых схем КЛ С более нагруженными в корневой 

части будуr передний лонжерон и паиель вблизи него. Они будут догружаться за счет раз

грузки заднего, более длинного (менее жесткого) лонжерона и панели. Оrличаться будуr 

также углы стреловидности х: по передней и задней кромкам: в КОС величинах: по перед
ней кромке меньше, а по задней- больше, чем у КПС. Для КОС нет необходимости в гео
метрической крутке на уменьшение углов атаки концевых профилей крыла (как у КПС), 

а положительные углы круrки концов КОС по абсолютной величине меньше, чем у КПС, 

что обеспечивает им меньшее сопротивление в полете. Последнее объясняется тем, что 

для КОС зона, где начинается срыв потока, смещается с концов крыла к корню. При этом 

поперечная и пуrевая устойчивость сохраняется до больших углов атаки, а опасность сва

ливания на крьmо уменьшается. Концевой срыв отодвигается до угла атаки, большего со

ответствующего Cyamax· Применеине КОС может обеспечить устойчивость и эффективное 
поперечное управление до углов атаки порядка 80' [31]. Поэтому скоростные самолеты с 
крылом обратной стреловидности мoryr иметь более высокие, чем самолеты с крылом 

прямой стреловидности, маневренные характеристики на больших углах атаки и более 

высокий уровень безопасности полетов. 

Малая скорость захода на посадку может быть достигнуrа без примененоя сложных 

средств механизации. Посадочная скорость может быть уменьшена на 20 ... 25 %. Это дела
ет перспективным применение КОС на самолетах короткого взлета и посадки (КВП). 

Применение на самолетах КОС может дать большую свободу при разработке компо

новки самолета. Центроплан КОС находится позади ЦМ самолета и не мешает размеще

нию в фюзеляже пассажирского салона (на пассажирских самолетах) или отсека для сбра

сываемых грузов (на самолетах военного назначения). На самолетах с КОС легче 

удовлетворить требованию соблюдения правила площадей, что может обеспечить сниже

ние волнового сопротивления на околозвуковых скоростях полета и уменьшить значение 

потребной тяги для такого полета. Это могло бы позволить отказаться от форсажных ре-
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жимов работы двигателя. Возможно снижение сопротивления КОС по сравнению с КПС 

и повышение аэродинамического качества, так как меньше потери, связанные с кругкой 

крыла. Однако малые критические скорости аэроупругой дивергенции Vкр.див (рис. 3.17, а) 
КОС сдерживали развитие работ по таким крьшьям. Требуемые дополнительные затраты 

массы для устранения опасности дивергенции (увеличение прочности, а главное, жест

кости металлического крьша) так велики, что сводили на нет все преимущества КОС 

(см. рис. 3.17, б, где показан рост массы крыла mкр для КОС по углу стреловидности х). 
Как видно из рис. 3.17, а, значение Vкр.див КОС существенно меньше значения Vкр.див 
КПС. Это объясняется тем, что при изгибе КОС закручивается на увеличение угла атаки 

(см. рис. 2.10, б), способствующее появлениюдополнительной подъемной силы на концах 
крыла, увеличивающей его изгиб и еще больше увеличивающей угол атаки, и т.д. вплоть 

ДО разрушения крыла при скорости полета v~ vкр.див· Препятствуют развитию этого яв

ления, называемого дивергенцией, на скоростях полета V < V кр.див упругие силы кон
струкции крыла. В крыльях прямой стреловидности при изгибе закручивание крыла при

водит к уменьшению угла атаки (см. рис. 2.10, а), что сдерживает и отодвигает на большие 
скорости полета наступление дивергенции. 

Применеине КМ с определенной ориентацией волокон (под углом 8 = 90 .. .180') 
в конструкции обшивки КОС (см. рис. 3.17, а) вызывает закручивание крыла при его из
гибе в полете на уменьшение углов атаки, что приводит к уменьшению нагрузок (подъем

ной силы), обусловленных аэроупруrой деформацией крыла, и к резкому увеличению 

Vкр.див· К тому же КМ имеют более высокие удельные характеристики прочности и жест
кости, поэтому затраты массы на крыло из КМ для КОС значительно меньше, чем для 

крыла из алюминиевых сплавов (см. рис. 3.17, б), и почти не зависят от угла стреловиднос
ти КОС. Все это доказывает возможность создания конструкций КОС из КМ, способных 

сопротивляться дивергенции. 

На рис. 3.18 приведены возможные КСС КОС и самолет с КОС [3 1]. На рис. 3.18, а по
казано двухлонжеронмое КОС, лонжероны, обшивка и концевая нервюра которого вы

полнены из углеJVIастика с определенной ориентацией волокон, о которой говорилось вы-
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ше. На рис. 3.18, б показано двухлонжеронное КОС с под
косной балкой. Лонжероны, обшивка, носок и хвостовая 

часть этого крыла выполнены из стеклоJVIастика с опреде

леююй ориентацией волокон. На рис. 3.18, в дана конструк
тивно-компоновочная схема самолета Х-29 [31] с КОС и 

передним горизонтальным оперением. Крыло - кессонное 

с металлическими лонжеронами и обшивкой из углепластика. 

Число слоев в обшивке примерно 150 со специальной ориен
тацией углеродных волокон, разворачивающих сечения крыла 

при изгибе на уменьшение углов атаки, способствующее по

вышению V кр.див· 
Крыло К-образной формы в мане. Такая форма определя

ется тем, что критической зоной КОС является корневая 

часть и придание ей прямой стреловидности должно пре

пятствовать перетеканию пограничного слоя от средней час

ти крыла к корню за счет составляющей скорости V2 ' (см. рис. 
3.18, г). Концепция КОС получает реальное воплощение. 

~ 15 .r, • Рис. 3.17. Сравиитет.наи оценка по 31тратам массы н по крн111Ческой 
скорости днверrенцнн крЫJIЬев примой н обратной стреловидн0С111 



Рис. 3.18. Крылья oбpamoii стреловидности 

На рис. 3. 18, д показан общий вид экспериментального самолета с обратной стрело
видностью Су-47, автором которого является генеральный директор ОАО «Компания 

«Сухой>), член-корреспондент РАН М.А. Погосян. Большая подъемная сила и меньшее 

балансировочное сопротивление в сочетании с увеличенными внутренними объемами на 

этом самолете обеспечивают [38] увеличение его транспортных возможностей (грузоподъ
емности и дальности полета), а значительное увеличение аэродинамического качества 

при маневрировании и лучшая управляемость на малых скоростях - уменьшение поса

дочной скорости после посадочного пробега, взлетной скорости, взлетной дистанции и 

скорости сваливания. Работы над этим самолетом и летные испытания продолжаются. 

§ 3.5. ПОВОРОТНЫЕ КРЫЛЬЯ 

К поворотным относятся крылья, которые или целиком, или только ОЧК кото

рых могут поворачиваться либо относительно вертикальной оси - крылья изменяемой в 

полете стреловидности, либо относительно поперечной оси - крылья с изменяемым в по

лете углом установки, а также крылья с поворотом концевых частей относительно продоль

ной оси. В таких крыльях площадь поворачиваемой части составляет для крыльев изменяе

мой стреловидности от 40 до 70 % площади крыла, для крыльев с изменяемым в полете 
углом установки- 30 ... 80% (вплоть до 100 %), а для складывающихся крыльев - 30 ... 50% 
и более. 

3.5.1. Крылья изменяемой стреловидности состоят из неподвижной корневой части
центроплана (рис. 3.19, а), поворотной части крьша (рис. 3.19, б), узла поворота (рис. 3.19, в) 
и системы управления поворотом крыла. На рис. 3.19, г по казана схема сил, действующих 
на проушину, а на рис. 3.19, д приведена оценка преимуществ крыльев изменяемой стре
ловидности. 

На рис. 3.20 представлены крыло изменяемой стреловидности тяжелого самолета В-1 
массой m0 ~ 180 т (а) и отдельно поворотная часть крыла (ПЧК) этого самолета {б) , а на 
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Рис. 3.19. КоистрУJЩИJI крыла иэмеИJiемой С'J1)еЛОвидности и ero rлавиоrо шарнира. Сравнение характеристик 
крьuп.ев с разными уrлами стреловИ,liИости 

з 

{} 

Рис. 3.20. Конструктивная схема крыла изменяемой C'J1)eJIOBII,lUIOCТИ самолета В-1 и ero rдавиоrо шарнира 
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рис. 3.21- крьmо самолета массой т0 "" 30 т (а) 
и отдельно его центральная часть (б). Несмот

ря на такое большое различие в массе, КСС 

крьmъев обоих самолетов в главном одинако

вы и в определенной степени типичны, так как 

такие же КСС и у крыльев, представленных на 

рис. 3.19 и 3.22 (то до 20 т). Так, неподвижная 
часть крыла этих самолетов - центроплан -
изготовлена сваркой паиелей из титанового 

сплава и представляет собой топливный бак

отсек. К этому баку-отсеку с обеих сторон 

приварены проушины поворотных узлов 

(главного шарнира) с подкрепляющими их 

диафрагмами (см. рис. 3.19, а и 3.20 ... 3.22). 
ПЧКсамолета В-1 (см. рис. 3.20, б) кессонной 
двухлонжеронной конструкции с обшивкой из 

монолитных панелей. Кессоны являются ба-

ками-отсеками. Толщина монолитных паие-

а 

·-~ (j 

Рис. 3.21. Схема консrрукции крыла изменяемой 
сrреловидносrи и ero корневой (неподвИJКНОй) части 

лей возрастает к корню ПЧК, переходя здесь в мощные проушины. Соединение паиелей с 

центропланом осуществлено через один главный шарнир. 

На рис. 3.20, в показан главный шарнир крьmа этого же самолета, имеющего втулку 2 
и сферические стальные подшипники 5, закрепленные болтами 4 на проушипах центроп
лана 3. Втулка главного шарнира запрессовывается в проушины центроплана, а консоль 1 
может поворачиваться на ней, опираясь на подшипники 5. Диапазон углов стреловиднос
ти крьmа 15 ... 65" [31], время на поворот крыла от 15 до 65'- порядка одной минуты. По

ворот крьmа осуществляется гидромеханическим приподом с винтовыми шариковыми 

преобразователями по типу привода 1, представЛенного на рис. 3.22. Привод развивает 
усилия Qz такой величины, что момент Qzd (см. схему на рис. 3.25, а) должен быть больше 
(равен) момента, действующего на крыло в плоскости его хорд. Система управления по-

Рис. 3.22. Крыло изменяемой стреловидности самолета F -14 
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воротом крьша обеспечивает наивыгоднейшее положение крьша для основных режимов 

полета и фиксацию крьша в любом промежугочном положении. 

На крьшьях, показанных на рис. 3.19, 3.21 и 3.22, ПЧК имеют кессонную с двумя лон
жеронамиКССи являются топливными баками-отсеками. В остальном конструктивные 

схемы ПЧК этих крьшьев не отличаются от описанных выше. У этих крьшьев сходные и 

принципы построения систем управления ПЧК. Так, на компоновочной схеме самолета 

(см. рис. 3.22) впереди центропланной коробки видны силовые цилиндры 1 системы по
ворота крьша (СПК), создающие необходимые для поворота крьша силы. Эти силы, при

ложеиные к рычагу 2, закрепленному на ПЧК, обеспечивают поворот консолей крьша от
носительно главного шарнира (ГШ). 

Во всех рассмотренных выше схемах крьшьев с изменяемой стреловидностью для по

ворота крыла используется один ГШ. Описание конструкции ГШ самолета В-1 бьшо при

ведено выше (см. рис. 3.20, в). Ниже приводится еще одно достаточно типовое описание 
конструкции ГШ, показанного на рис. 3.19, в. 

На рис. 3.19, в: 1- проушины центроплана; 2- фиксатор; 3- винт-фиксатор съемногофланца 
на стяжном болте; 4- верхний съемный фланец стяжного болта; 5- подшипники скольжения; 6-
втулка, связанная фиксатором 2 с ПЧК; 7- проушины ПЧК; 8- стяжной болт. 

Особенность конструкции описанных крЫJiьев определяется тем, что передача нагрузок 

Q, М и М к с ПЧК на его неподвижную корневую часть (центроплан) осуществляется не не
сколькими силовыми элементами (как в лонжеровном крьше) или всем контуром сечения 

(как в кессонном или моноблочном крьше), а главным образом (или только) одним ГШ. 

Узел ГШ располагают на расстоянии lг.ш от борта фюзеляжа, причем чем меньше lг.ш• тем 
большая доля площади ПЧК Sx по отношению к площади S всего крьша поворачивается 
и тем больше эффект от поворота крьша. Однако при этом увеличиваются нагрузки на 

узел ГШ и возрастает смещение фокуса при переводе крьmа из одного крайнего положе

ния в другое, усложняется балансировка самолета. На современных самолетах lг.ш = 

= (0,1 ... 0,25)//2 (рис. 3.23). 
В самолетостроении специфика передачи нагрузок от ПЧК на корневую часть крьша 

представлена в основном двумя КСС: 1) все нагрузки (Q, Ми Мк) передаются только че
рез ГШ. Такие крылья имеют в ПЧК монолитные паиели (806 = 12 ... 15 мм, а для тяже
лых самолетов и значительно больше), переходящие в районе узла поворота в мощные 

проушины (см. рис. 3.19 ... 3.22), обеспечивающие достаточные прочность и жесткость уз
ла поворота; 2) изгибающий момент М передается узлом ГШ, установленным на основ
ном лонжероне, а поперечная сила Q и крутящий момент Мк передаются не только 
ГШ, но и с помощью дополнительного скользящего по рельсам 1 ползуна 2 (рис. 3.24), 
установленного на дополнительном лонжероне 3. 

Рис. 3.23. Положение главного шар
вира (ГШ) 
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Рис. 3.24. Крwло иэмеВJiемой стреловвдвоепt с дополнительвой опо
рой для восприятия поперечной СИJIЫ Q и крутящего момента М к 
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Рис. 3.25. Склы и момеJПЫ, деАСПiующие на rл81111ЫЙ шарнир 

3 
Лтах 8 ... 9 

~ 
о 20 60 х.,о 

Рис. 3.26. И:Jмеиеиие максимально допустимой эксплуата
ционной переrру:Jкв n;max по углу стреловиди0С111 х. крыла 

В первой схеме с ГШ меньше объем для узла поворота. Сам узел прост, обеспечивает 

достаточную жесткость. Для второй схемы нужны большие внутренние объемы (рельсы 1, 
дополнительные силовые элементы 4, опора 3 с ползуном 2 и т.д.), но здесь проще 
и экономнее в весовом отношении восприятие силы Q8 и М к. 

Наrружеине и работа rлавноrо шаринра. На рис. 3.25, а, б по казан о нагружение главного 
шарнира силами (Q8 = QY, Qr = Qz) и моментами (Мх, Mz и Му) от ПЧК. Однако при пово
роте крыла величина и направление сил и моментов, действующих на втулку шарнира и 

через нее на центроплан, изменяются так, что Мх = Mcosx (см. рис. 3.25, б) с уменьшением 
уrла стреловидности х увеличивается, а Mz = Msinx - уменьшается. Так, при уменьшении 

х с 70 ... 65 до 18 ... 15• величина Mz уменьшается в 3,0 ... 3,6 раза, а величина Мх возрастает в 
2,1 ... 2,5 раза. Чтобы уменьшить весовые затраты на восприятие изгибающего момента Мх 

э 
на малых уrлах х_, рациональнее ввести ограничение по перегрузке. Зависимость птах= 

= f(x) приведе на на рис. 3.26 [ 17]. Это тем более целесообразно, что самолетам с крылом 
изменяемой стреловидности практически не нужны большие значения перегрузки 

n~ax на малых уrлах стреловидности, используемых на взлете и на посадке, а также при 
полете на большие дальности. 

На рис. 3.27 показаны эпюры поперечных сил и изгибающих моментов, действующих 
на втулку ГШ. В основном в соответствии с эпюрой изгибающих моментов распределен и 

материал по сечениям втулки. 

Передачу силы Q8 = Qy от проушин ПЧК на проушины корневой части крыла можно 
проследить, используя рис. 3.19, в. От верхней проушины 7ПЧК через верхние подшип
ники 5 сила Qy передается давлением на верхнюю проушину 1 корневой части крыла. Из
гибаясь вверх, эта проушина через верхний фланец 4 болта 8 передает нагрузку растяже
нием болта 8 на его нижний фланец. 

Опираясь на нижнюю проушину 1 корневой 
части крыла, нижний фланец болта Впереда

ет пришедшую на него нагрузку на нижнюю 

проуши ну 1, изгибая ее вверх. Далее нагруз
ка передается на усиленные нервюры корне

вой части крыла и уравновешивается на них 

силами Rн· Чтобы исключить поперечный 
изгиб паиелей корневой части крыла, вблизи 

ГШ ставят две нервюры 9 (см. рис. 3.19, а). 

lnюpa 
11 

Рис. 3.27. Схема наrружеиия ГШ крыла н:Jмев.яе
мой стреловидв0С111 
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Изгибающий момент Мх в виде пары осевых сил Sx = crf>B подходит к ГШ. Изменения 
в распределении нормальных напряжений cr в межлонжеронной части крыла показаны на 
рис. 3.19, б. В соответствии со значениями cr изменяется и толщина обшивки в панелях, 
переходящей в мощные проушины в районе ГШ. Втулка 6 ГШ от сил Sx = Mxf Н (так же, 
как и от сил Sz = Mzfll) работает на поперечный изгиб (см. рис. 3.27). 

Размеры узла ГШ выбираются из условия обеспечения прочности проушин и втулки, 

а также обеспечения нормальной работы подшипников скольжения. Чтобы облегчить ра

боту подшипников, фиксируют втулку 6 относительно ПЧК с помощью фиксатора 2 
(см. рис. 3.19, в)- втулкавращается в подшипниках вместе с проушинами ПЧК (для это

го между втулкой и фланцами болта 8 должны быть зазоры - фланцы болта 8 не должны 
зажимать втулку и препятствовать ее вращению вместе с ПЧК). При этом нагрузки Sx и Sz 
от Мхи Mz на подшипники уменьшаются во столько раз, во сколько высота проушин цен
троплана больше высоты проушин ПЧК. Для уменьшения нагрузок на подшипники уве

личивают диаметр втулки, применяют специальный смазочный материал, ограничивают 

перегрузки в процессе изменения угла стреловидности (см. рис. 3.26). Нижние проушины 
работают на растяжение, и потому они имеют большую толщину, чем верхние, которые 

работают на сжатие (смятие тыльной стороны проушины). 

Преимущества и недостатки крыльев изменяемой стреловидности. На рис. 3.19, д показа
но качественное изменение аэродинамических и летных характеристик самолета при из

менении углаХ· Из этих графиков видно, что при изменении углах от 60 до 30•: 
значение Cyamax увеличивается примерно в два раза, что очень важно на взлетно-поса

дочных режимах; 

максимальное качество Kmax становится выше почти на 1/3 в диапазоне (0,3 ... 0,7) М, 
что повышает экономические характеристики самолета - возрастает надозвуковых ско

ростях значение параметра дальности полета КМ/ср; 

увеличивается несущая способность крьmа, что положительно сказывается не только на 

ВПХ самолета, но и на его маневренности - почти в два раза уменьшается радиус виража R8 . 

Полет при х = Xmax позволяет уменьшить болтаночные перегрузки ~уб· 

Все это приводит к тому, что применение крыла изменяемой стреловидности расширяет 

возможности сверхзвуковых самолетов, делая их многорежимными. Происходит это, как вид

но из графиков рис. 3.19, д, за счет улучшения несущих свойств крыла на малых скоростях по
лета (при малом значении х) при уменьшении его сопротивления на сверхзвуковых скоростях 

полета (при больших значениях х). В результате самолет получает хорошие ВПХ, высокую ма

невренность и высокое аэродинамическое качество на крейсерском режиме для обеспечения 

большей дальности полета при сохранении высокого значения максимальной скорости. 

Какой же ценой <<покупается•> изменяемая стреловидность? 

1. Увеличивается относительная масса конструкции iiiк на 3 ... 6% в основном за счет меха
низма поворота крыла, усиления корневой ПЧК (проушин, отсеков вблизи проушин), усиле

ния корневой части крьmа и прилегающих к ней участков фюзеляжа (см. рис. 3.19 ... 3.22). 
2. Усложняется конструкция крыла - нужны дополнительная система управления по

воротом крьmа, привод. 

3. Поворот крьmа усложняет коммуникации различных систем самолета, размещае
мыхвкрьmе. 

4. Для подвески топливных баков и грузов на ПЧК требуются поворотные пилоны бо
лее сложной конструкции и большей массы. 

5. Снижается жесткость конструкции крьmа (особенно при полете на малых значениях 
углах), отсюда ограничения самолета по перегрузкам на малых значениях углов Х· 

6. Снижаются сопротивления усталости крыла, ресурс и безопасность полета. 
Все эти обстоятельства (<<За>> и <<против») учитывают при принятии решения о выборе 

типа крьmа, исходя прежде всего из назначения самолета и условий его использования. 
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3.5.2. Крыльи с иэмениемым в полете углом установки применяются для изменения углов 
атаки ПЧК при неизменном положении фюзеляжа. Эrо может быть использовано для не

посредственного управления подъемной силой (НУПС) крыла, когда при неизменном 

положении фюзеляжа самолет может изменять высоту полета или при неизменной высоте 

полета изменять угол наклона фюзеляжа (или и то и другое одновременно). В этом случае 

можно не только расширить маневренные (боевые) возможности самолета, но 

и уменьшить потери на балансировку самолета, площадь горизонтального оперения и вы

играть в массе оперения. Если система управления поворотом крыльев относительно го

ризонтальной оси допускает дифференциальное управление ими, то при этом вместе 

с НУПС возможно поперечное управление самолетом. 

Силовые схемы конструкции поворотных узлов и КСС поворотных консолей крыла ана

логичны соответствующим конструктивным схемам управляемых стабилизаторов (см. гл. 5). 
Широкому применению таких крыльев препятствует прежде всего то, что непосред

ственного управления подъемной силой можно добитьСя другими путями, требующими 

меньших дополнительных затрат массы и усложнения конструкции. 

Крылья с поворотом ОЧК относительно поперечной оси могут использоваться в само

летах вертикального взлета и посадки (СВВП), если двигатели расположены на крыле и 

поворачиваются вместе с ним для создания вертикальной тяги при взлете и посадке. Од

нако широкого распространения такая схема ВВП не получила из-за большого усложне

ния и утяжеления конструкции самолета, связанного с обеспечением поворота крыла с 

двигателями (узлы поворота, привод, система управления поворотом, коммуникации к 

агрегатам других систем в поворотной части крыла и т.д.) и обеспечением необходимой 

орочиости и жесткости ПЧК. 

3.5.3. Крыльи с поворотом консольных частей крыла относительно продольной оси при
меняются в основном на самолетах, базирующихся на авианосцах, с целью уменьшения 

их габаритных размеров при размещении на палубе или в трюме. 

На рис. 3.28 покаэан вид спереди на палубный самолет F-18 ВМС США со складыва
ющимся кръшом (а) и вид сверху на крыло этого самолета с осью поворота крыла 1-I (б), 
относительно которой с помощью гидрацилиндра Происходит поворот концевой части 

крыла наверх. Крыло самолета - многолонжеронное, трапециевидной формы в плане. 

На палубе крьшо складывается с помощью гидропривода. На рис. 3.28, в дается принци
пиальная схема узла поворота ПЧК относительно оси, проходящей через верхние про

ушины 5 моментных узлов на лонжеронах J. На нижних проушипах 2 этих узлов ПЧК 
фиксируется в выпущенном положении затворами. Схема фиксации поворотной части 

крьша с помощью затворов (ее моментное закрепление) включает в себя гидроприводы 3, 
концы штоков которых связаны со скользящими в направляющих штоками затворов. При 

совмещении нижних nроушин моментных узлов на ПЧК и неподвижной части крыла 

штоки затворов входят в проушины 2 узлов и жестко фиксируют ПЧК. Управление nово
ротом ПЧК осуществляется с помощью гидропривода 4. 

На рис. 3.28, г показано складывающееся крыло самолета Су-27К палубного базирова
ния. Крыло кессонной конструкции с тремя лонжеронами. Вскрытые от обiiiИвки части 

крыла и дополнительные сечения позволяют читателю самостоятельно разобраться в кон

струкции этого крыла: верхняя и нижняя панели, подкрепленные мощным стрингерным 

набором, нервюры по потоку, контурный типовой узел крепления консоли крыла к цент

роплану, выполненному за одно целое с центральной частью фюзеляжа (самолет Су-27 

сделан по интегральной схеме), закрьшки, элероны и отклоняющиеся носки. В отличие от 

базового крьша самолета Су-27 крьшо самолета Су-27К- складывающееся на палубе 

авианосца для увеличения числа истребителей на его борту. 

На сечениях Г-Г,Д-Ди Е-Е рис. 3.28, г показаны: ось складывания крыла по верх
ней его паиели в виде шомпольного соединения 6 проуши н поворотной и не подвижной 
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частей крыла (НЧК); затворный механизм, запирающий с помощью гидропривода и уп

равляемых им штоков 7 проушины 8 на нижних паиелях ПЧК и НЧК; гидропривод 4 ме
ханизма складывания крыла с помощью промежуточного звена 9и опорного кронштейна 10; 
соединение промежуточного звена 9 с гидроприводом 4. При складывании крыла затвор-

Oot lll14optllnt1 
11fWЛ11 

lf 

Рис. 3.28. СКJiадывающиеси крыльи 
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ный механизм выводит из проушин 8 нижних паиелей штоки 7, снимая тем самым ПЧК с 
замков, фиксирующих ПЧК в выпущенном положении, после чего гидропривод 4 через 
промежуточное звено 9 начинает складывать крыло относительно оси 6. Из-за большой 
ДТiины ПЧК и в целях уменьшения вертикальных размеров самолета утол складывания 

крыла делают порядка 120·. 

§ 3.6. ТРЕУГОЛЬНЫЕ КРЫЛЬSI 

В треутольных крыльях можно получить небольшие (3 ... 5 %) относительные 
толщины с крыла и большие внутренние объемы для размещения топлива за счет боль

шой площади поперечного сечения у корня крыла (большая корневая хорда даже при ма

ЛЬIХ с позволяет получать большие строительные высоты в корневом сечении крыла). 
При прочих равных условиях треутольные крылья по сравнению с крыльями друтой фор

мы в плане позволяют получить выигрыш в массе, они обладают большей жесткостью и 

менее подвержены из-за этого неприятным аэроупрутим явлениям, а также имеют бОль

шую живучесть (особенно многолонжеронные треутольные крылья). Все это привело в 

свое время (в 1950-70-х rr.) к широкому распространению треутольных крыльев на сверх-
звуковых самолетах. 

Однако с увеличением стреловидности 

передней кромки треутольного крыла эф

фективность механизации носовой части 

крыла уменьшается, а небольшой размах по 

задней кромке крыла ограничивает возмож

ности механизации и хвостовой части крыла, 

уменьшается несущая способность крыла и 

возрастает значение Сlкр· Все это препятствует 

улучшению ВПХ самолетов с треугольным 
крылом, ограничивает маневренные характе

ристики. Предпочтительным может оказать

ся в этом плане крыло с умеренной стрело

видностью. 

На рис. 3.29 представлены наиболее рас
пространенные КСС треутольных крыльев: 

а - многолонжероннога с параллельными 

лонжеронами; б- однолонжероннаго с вспо

могательными лонжеронами; в - со сходя

щимися лонжеронами; г - кессонного со 

вспомогательными лонжеронами; д - лон

жерониого с подкосной балкой. 

3.6.1. Многолонжеронвое треугольное кры
ло с параллельиыми лонжеронами. КСС крыла 

(см. рис. 3.29, а) состоит из нескольких (1 ... n) 
лонжеронов, перпендикулярных плоскости 

симметрии самолета, моментносвязанных ли

бо с лонжеронами фюзеляжной части (1-1, ... , 

а 

i-i, ... ,п-п),либосусиленнымишпанrоутами 8 
фюзеляжа, передней стенки 2-3, бортовой 
нервюры 2-n, обшивки и нервюр, подкрепля
ющих обшивку и передающих воздушную на-

грузку с обiiШВки на лонжероны. Рис. 3.29. ксс треуго.льнwх крwт.ев 
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Распределенную воздушную нагрузку на i-й лонжерон можно представить в виде qлi = 

qa/b, где для треугольного крыла q = Gn/1- распределенная воздушная нагрузка на треу
гольное крыло (рис. 3.30); а - расстояние между лонжеронами (ширина полосы между 

лонжеронами, нагрузка с которой приходится на один лонжерон); Ь - текушее значение 

хорды. Тогда от этой нагрузки в бортовом сечении i-го лонжерона появятся реакция 

lл; 

Rл; = J qл;dz = Qлi 
о 

имоментQл;Сл;(рис. 3.31) [21]. Однакотакбыло бы, если бы лонжероны сприлегающими 
к ним участками крыла шириной а/2 были изолированы и не связаны между собой в еди

ную КСС крыла. Взаимосвязь лонжеронов приводит к перераспределению сил и момен

тов в бортовом сечении- задние, более длинные и менее жесткие лонжероны (см. рис. 

3.31, б) передаютчасть своей нагрузки (!::.М;) на передние, более короткие, а потому ибо
лее жесткие лонжероны (см. рис. 3.31, а). Эта нагрузка передается потоком касательных 
усилий qкi по контуру (вдоль размаха крыла), образованному стенкой бортовой нервюры 

(поэтому в таком крыле нужна бортовая нервюра), обшивкой и передней стенкой: 

(3.1) 

Здесь !::.М;= Мл;- Qш<:л;; Мл;- действительное значение изгибающего момента i-го лон

жерона у борта; Fл;- площадь контура i-го лонжерона вдоль его размаха; Qл; ел;- изгиба
ющий момент у борта i-го лонжерона, если рассматривать КСС крьша как состоящую из 

изолированных лонжеронов (Qлi С л;= М из;). В соответствии с характером работы КСС та

кого крыла лонжероны в нем должны иметь наибольшую площадь сечений поясов у борта 

фюзеляжа (см. эпюры М на рис. 3.31) и тонкие стенки, а бортовая нервюра- сплошную 

стенку для создания замкнутого контура. Работая на сдвиг, она не нуждается в мощных 

поясах. Обшивка работает на сдвиг, и ввиду сравнительно малых значений действующих 

в ней потоков касательных усилий qoб(Z) она тонкая (q06(z) = L!::.М;(z)/[2F(z)], где F(z)
площадь продольного сечения крыла; L!::.М;(Z)- сумма разностей моментов Мл; (z)- Мизi (z) 
в сечении крыла z). Нервюры, за исключением усиленных, могут быть без стенок- поясные. 

Рис. 3.30. Схема расоределеИИJI воздуш
вой нaJ11YЭIOI по треуrоnному крылу 
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Масса крьmа рассмотренной КСС при прочих равных условиях меньше, чем треуголь

ных крьmьев друтих КСС: нагрузка крьmа передается на узлы его крепления к фюзеляжу 

кратчайшим путем короткими лонжеронами, в КСС нет мощной бортовой нервюры, 

нормальные нервюры - без стенок. Однако в таком крьmе пояса по длине лонжеронов 

криволинейны и требуют малковки для крепления обшивки, что создает технологические 

трудности. Обшивка может быть из. прессованных паи елей. Отсутствие стенок у нервюр 

может быть использовано для паиельной сборки крьmа (порядок сборки такого крьmа 

аналогичен сборке крьmа с разъемом вдоль плоскости хорд, см. рис. 2.48). Недостатком 
многолонжеронного крьmа является загромождение фюзеляжа участками лонжеронов 

(1-J ... n-n), что затрудняет решение компоновочных вопросов. Использование вместо 
них усиленных шпангоутов приведет к значительному повышению массы самолета. 

На рис. 3.32 показана конструкция треугольного крыла с параллельными лонжерона
ми с прилегающей к нему частью фюзеляжа сверзвукового пассажирского самолета «Кон

корд•> с массой т0 ,., 180 т. Особенности конструкции этого крыла во многом определяются 
значениями его параметров: площадь S,., 360 м2, размах 1 = 25,5 м, относительная толщина 
с,., 0,03, удлинение Л.= 1,7, удельная нагрузка р,., 540даН/м2 . В крейсерском режиме по
лета на высоте Н= 11000 м и при сверхзвуковой скорости Мкр = 2,05 температура обшивки 
носка крьmа достигает 130 'С, что требует специальных мер по уменьшению температур
ных напряжений: использования в качестве материала дюралюмина повышенной термо

стойкости, применения гофрированных стенок и подкрепленной обшивки, деталей ре

шетчатой конструкции, уменьшения числа соединений благодаря использованию 

крупногабаритных деталей и др. 

В крьmе выделяется мощная, наиболее нагруженная задняя корневая часть, состоящая 

из многих лонжеронов, перпендикулярных оси симметрии. Часть этих лонжеронов пред

ставляет собой в поперечном сечении кессонные балки. Между такими лонжеронами и 

усиленной нервюрой расположен отсек для основной опоры. К корневой части крьmа 

примыкает и отсек крепления двигателей. Все это позволяет наиболее экономно (крат

чайшим путем) передавать нагрузки крьmа, а также нагрузки от шасси и двигателей на уз

лы крепления крьmа. Лонжероны в этой части крыла проходят через фюзеляж, что обес

печивает разгрузку усиленных шпангоутов от изгибающих моментов (при симметричном 

нагружении они самоуравновешиваются на лонжеронах в плоскости симметрии самолета). 

На рис. 3.32 видны усиленные шпангоуты фюзеляжа, их стыки с лонжеронами крыла, 
а также лонжероны, проходящие через фюзеляж. Усиленные шпангоуты воспринимают 

через узлы, связывающие их с лонжеронами, только поперечные силы в виде реакций от 

каждого лонжерона Rл; (см. рис. 3.31), поэтому они легче по массе. Так как лонжероны 
в этой части крьmа проходят на уровне пола салона, они не мешают компоновке салона. 

3.6.2. Особенности конструкции однолонжеровного треугольного крыла с вспомогатель
ными лонжеронами. На рис. 3.29, б представлена КСС такого крыла. Она состоит из основ
ного лонжерона 4--5 и нескольких вспомогательных лонжеронов i-i, бортовой нервюры 
2-n, передней стенки 2-3, обшивки и подкрепляющих ее нервюр. 

Вспомогательные лонжероны Имеют шарнирные крепления у борта. Нагрузка для них 

в виде потока qлi = qajb уравновешивается на узлах крепления реакциями Rл; = Qлi = 

lл; 

= J qлi dz и потоками касательных усилий по контуру лонжеронов qкi = Qл;Сл; /(2Fл; ), стре-
0 

мящимися их повернуть. Удерживаются лонжероны от поворота уравновешивающими 

потоками qкi со стороны замкнутого контура вдоль размаха крыла, состоящего из стенки 

бортовой нервюры, обшивки и передней стенки. При этом каждый i-й лонжерон работает 

на сдвиг и изгиб (рис. 3.33). В соответствии с эпюрами Q и М вспомогательные лонжероны 
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Рис. 3.32. Констр)'IЩНJI треуrольноrо крыла с параллельными лонжеронами 

должны иметь наибольшую IШощадь поясов в средней части (см. рис. 3.33, б), а стенки 
у борта - подкрепление [21]. 

Потоки усилий qк; от каждого i-го вспомогательного лонжерона суммируются и пере

даются на основной лонжерон (см. рис. 3.33, а). Таким образом, в данной КСС треуголь
ного крыла поперечная сила крыла Q передается на узлы креiШения всех лонжеронов в ви
де реакций Rлi• а изгибающий момент - только через один основной лонжерон. 

Как и в предыдущем крыле, бортовая нервюра, работающая на сдвиг, здесь не нужда

ется в мощных поясах, а обшивка в таком крьше должна быть толще, так как действующий 

в ней суммарный поток касательных усилий складывается из потоков во вспомогательных 

лонжеронах qкi и при прочих равных условиях он больше по величине, чем у крыла пре

дыдущей схемы. 

3.6.3. Конструкция треуrольиоrо крыла со сходящимвся лонжеронами как КСС с перело
мом осей продольного силового набора уже рассматривалась выше. Здесь в соответствии 

с такой КСС нужна усиленная бортовая нервюра, которая работает на изгиб и сдвиг. Об
шивка опирается на лонжероны (см. рис. 3.29, в) и подкреiШена нервюрами, которые 
(кроме усиленных) могут быть и без стенок. Такая КСС крыла технологически выгодна, 
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и это связано с тем, что пояса лонжеронов прохо-

дят как бы по образующим крыла и поэтому сохра

няют прямолинейную форму сечений. Крыло из

за большого числа лонжеронов имеет повышен

ные жесткость и живучесть. Но в весовом отноше

нии такая КСС крыла менее выгодна, чем другие 

КСС треугольных крыльев (см. рис. 3.29), и пре
жде всего потому, что в этом случае нагрузки от 

крыла передаются на узлы его крепления не крат

чайшим путем. Здесь длинные лонжероны, уси

ленная бортовая нервюра, дополнительные поте

ри массы, если вместо центроплана используются 

усиленные шпангоуты 1-1 ... n-n (а при наличии 
центроплана и среднем расположении крыла -
загромождение фюзеляжа центропланом). 

3.6.4. Конструкция кессонного треугольного 
крыла с вспомогательными лонжеронами (см. рис. 

3.29, г) аналогична схеме рис. 3.29, б, где вместо 
одного основного лонжерона - кессон. В извест

ном смысле можно рассматривать в этой КСС 

кессон как лонжерон кессонного типа. Он явля

ется основным силовым элементом крыла и вос

принимает весь изгибающий момент крыла, урав

новешивая его при симметричном наrружении 

осевыми усилиями в паиелях центроплана. Для 

передачи поперечной силы с центропланной час

ти кессона она соединена шарнирными узлами со 

шпангоугами фюзеляжа, такая же связь и у вспо

могательных лонжеронов. Кессон способствует 

повышению жесткости крыла. Используется кес

сон как топливный бак-отсек. 

3.6.5. Конструктивная схема треуrольвого лонже
рониого крыла с подкосной балкой (см. рис. 3.29, д) 
может рассматриваться как состоящая из двух о 

а 

крыльев: однолонжероннога стреловидного (от 
лонжерона 1-4-7к носку) и многолонжероннога Рис. 3.33. Схема JUII1I)'Жelllll OCIIOIIIIWX и IIСПО-

моrате.льных JЮИЖероиов 1)leYI"OJIWIOI" крыла 
прямого (от подкосной балки 5-4 к задней кром-
ке), соединенных в месте стыка лонжерона и под-

косной балки в точке 4. В нише 1-4-5 крепится и располагается в убранном положении 
стойка шасси. Ради размещения узлов крепления стойки шасси и самой стойки и применя

ется такая схема крьmа. Колеса стойки основной опоры могуг убираться и в фюзеляж, так 

как в крыле нет (не нужна) бортовой нервюры 4-5, препятствующей уборке колес. Наличие 
многих узлов крепления крыла делает КСС крыла многократно статически неопределимой 

(в случае шарнира в точке 4 - однажды статически неопределимой). Поэтому такая схема 

отличается достаточно большой жесткостью и живучестью при небольшой массе. Короткие 

лонжероны перпендикулярны к оси симметрии самолета и кратчайшим путем передают на

грузку на узлы крепления крыла; подкосная балка разгружает передний длинный лонже

рон; нет усиленной бортовой нервюры; крыло имеет достаточные объемы для топливных 

баков, разгружающих его. Поэтому такая КСС крыла может оказаться рациональной в ве

совом отношении и при компоновках стоек основных опор не в крыле, а в фюзеляже. 
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Рис. 3.34. КовС11)укцu треуrольноrо крЬ1Л8 с в11)'111еввеi подJI.осноi балк:оА 

На рис. 3.34 показаны крыло, близкое к описанной КСС, и средняя часть фюзеляжа со 
шпангоутами, к которым крепятся лонжероны и подкосная балка крыла. При такой КСС 
крыла, имеющей хорошие весовые характеристики, можно допустить снижение удельной 

нагрузки на крыло, что позволит повысить маневренные и ВПХ самолета. Нестреловид

ная задняя кромка крыла делает более эффективной механизацию крыла, что также спо

собствует улучшению ВПХ. 

§ 3. 7. СОЧЛЕНЕННОЕ КРЫЛО 

На рис. 3.35 приведем один из вариантов самолета с сочлененным крылом, 
представляющего собой новую концепцию самолета с новыми конструкционными и 

аэродинамическими характеристиками. Самолет с сочлененным крылом такой схемы 

можно рассматривать как самолет с тандемными крыльями, имеющими форму ромба в 

плане и при виде спереди (см. рис. 3.35, а), так как заднее крыло 2 крепится у вершины 
вертикального оперения и скрепляется с передним крылом 1 с помощью обтекаемого тела 3 
(например, специального топливного бака) на консолях крыльев. 

Схемы самолетов с сочлененными крыльями моrут отличаться от показаиной на рис. 

3.35, а, например, выбором места сочленения крыльев (см. рис. 3.35, б), креплением зад
него крыла к вершинам разнесенного вертикального оперения (см. рис. 3.35, в) и др. 

В силу особенностей схемы самолета с сочлененным крылом от ее применении можно 

ожидать следующих преимуществ: 

уменьшения массы самолета как за счет несущих поверхностей (оба крыла создают по

ложительную подъемную силу), так и за счет фюзеляжа из-за дополнительных опор, 

уменьшающих изгибающие моменты в крыльях и фюзеляже; 

увеличения аэродинамического качества за счет снижения волнового и индуктивного 

сопротивления (лучшее распределение площадей поперечных сечений, возможность ис

пользования очень тонких крыльев с опорами на обоих концах), возможности увеличи

вать удлинение крыла за счет выигрыша в массе сочлененного крыла; 

увеличения скорости полета в результате применении более тонкого крыла; 
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Рис. 3.35. Схемы coчлeвeiiiiWX крыльев 

увеличения жесткости крыла (закручиванию одного крыла будет препятствовать изrиб 
другого крыла); 

увеличения безопасности при выносе вперед в район кабины экипажа корневой части 

переднего крыла, иrрающего роль амортизатора при аварийной посадке; 

увеличения дальности полета или коммерческой наrрузки за счет увеличения аэроди

намического качества и применемня более леrкого планера; 

возможности непосредственного управления подъемной и боковыми силами. 

У таких крыльев есть интересная особенность в конструкции крыла, связанная с на

клонной плоскостью его изгиба5-5 (см. рис. 3.35, г): чтобы рационально воспринимался 
изгибающий момент, следует материал сечения концентрировать около верхней части пе

редней и нижней части задней кромок крыла. 

Для уменьшения индуктивного сопротивления на концах крыльев моrут быть установ

лены крылышки Уиткомба (см, рис. 3.35, в). На этом же рисунке показамы двигатели 4, 
установленные в местах стыка заднего крьша с килями, что упрощает решение вопросов 

крепления двигателей и передачи наrрузок от двигателей на силовую схему. 

Все это делает целесообразными дальнейшие исследования в области разработки и 

применения сочлененных крыльев [ 31]. 

§ 3.8. АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ СХЕМА САМОЛЕТА 
С ТАНДЕМНЫМ РАСПОЛОЖЕНИЕМ КРЫЛЬЕВ 

На рис. 3.36 показам один из вариантов самолета с тандемным расположением 
крыльев - самолет ~Протеус», разработанный в США для длительных полетов на большой 

высоте. Предполагается, что такой самолет будет использоваться как для научных исследо

ваний (в том числе и самой нетрадиционной аэродинамической схемы с тандемным распо

ложением крыльев), так и для аэрофотосъемок в разведывательных полетах. 

Увеличенная за счет такой схемы площадь крыльев и значительно более низкие удельные 

нагрузки на крьшо обеспечивают большую высоту полета, а крылья большого удлинения -
большую дальность полета, т.е. именно те качества, которые необходимы для самолета тако

го назначения. 
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Рис. 3.36. Самолет «Протеус• 

Известно около 10 попыток разных кон
структоров приспоеобить такую аэродинами

ческую схему для самолетов других типов 

и назначений. Наиболее удачными, пожа

луй, были военные самолеты П.Д. Грушина 

«Ш-тандем,., «Тандем-МАИ>>, «МАИ-3» и 

«ББ-МАИ» (рис. 3.37). 
Однако ни одна из попыток создать в то 

время (1935-1940 rr.) по такой схеме серий
ный самолет успеха не имела, что объясня

лось узостью научно-практических целей, 

ставящихся при разработке проекта, и высо

кой ценой их достижения (весом или ухуд

шением других характеристик самолета). 

На рис. 3.38 представлен общий вид само
лета, в котором автору проекта, профессору 

МАИ Г.И. Житомирскому удалось, исполь

зуя ту же нетрадиционную тандемную схему 

самолета, полностью выполнить предъявленные к нему требования технического задания 

(1ТЗ). В принятых: решениях (ер. рис. 3.36 и 3.38) все многофункциональные требования 
к самолету и его агрегатам выполняются в единой конструктивно-компоновочной схеме. 

Эrо объясняется тем, что в примятой компоновке самолета: 

ЦТ находится между несущими поверхностями (крыльями), что облегчает конструктору ре

шение компоновочных вопросов; 

вдоль задних кромок переднего и заднего крыла размещены однотипные многофункци

ональные рулевые поверхности 6 (см. рис 3.38 ... 3.40), которые в режименепосредственного 
управления подъемной силой (НУПС) повышают маневренные возможности самолета, а 

при реконфигурации управляющих поверхностей в случае боевых повреждений или отказов 

любой из них существенно повышают его боевую живучесть; 

боевая живучесть повышается еще и за счет возможности сбалансировать самолет и 

управлять им при получении значительных боевых повреждений планера самолета мно

гочисленными рулевыми поверхностями 6; 
дополнительные рули 1 на переднем вертикальном оперении 2, установленные на про

дольных балках 3 (см. рис. 3.38 ... 3.40), обеспечивают вместе с рулями направления 4 зад
него вертикального оперения 5 непосредственное управление боковыми силами (НУБС). 

На рис. 3.39, 3.40 приведены схемы сил, обеспечивающих НУПС и НУБС. 
Инициируемые этими и другими нестандартными техническими решениями новые 

способы и тактические приемы боевых действий позволяют резко увеличить в целом бое

вую эффективность самолета и обеспечить ему высокий боевой и экспортный потенциал. 

Недостатком такой схемы являются скосы потока за передним крылом, снижающие 
эффективность заднего крыла. Однако выносом по высоте переднего крыла над задним, 

подбором установочных углов крыльев, их геометрической круткой и специальной про

филировкой сечений можно значительно ослабить отрицательное влияние этого явления. 

Сама аэродинамическая схема получается более безопасной, так как при выходе пе

реднего крыла на критические углы атаки и начинающемся срыве потока сразу же авто

матически начинает больше нести заднее крыло. Фокус самолета смещается назад, 

и создается ПИЮiрующий момент на уменьшение угла атаки и увода самолета из опасного 

положения. Достигаемый в такой схеме уровень аэродинамических характеристик прак

тичесЮI соизмерим с характеристиками подобных самолетов нормальной схемы, что и 

позволяет выполнить 1ТЗ. 
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Рис. 3.37. Самолет •Ш-Тандем• 
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Рис. 3.38. Общий вид самолета 

Рис. 3.39. Схема ПУПС Рис. 3.40. Схема НУБС 
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КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. В чем особенности конструкции стреловидных крыльев? Сделайте эскизы корневых треуголь
ников стреловидных крыльев разных КСС. 

2. Назначение бортовой нервюры стреловидного крыла, ее наrружение и уравновешивание для 
случаев одно- и двухлонжеронных крыльев. Сделайте эскизы конструктивных связей поясов лонже

ронов с поясом бортовой нервюры. 

3. Сделайте эскиз стреловидного лонжерониого крыла с внуrренней подкосной балкой. Объяс
ните преимущества такой схемы, назначение и работу ее силовых элементов. Постройте (качествен
но) эпюры М по лонжерону и подкосной балке. 

4. Охарактеризуйте поворотные крылья, различающиеся направлением оси вращения, области 
их применения. Конструктивное оформление узлов крепления поворотных крыльев (сделайте эс
кизы). 

5. Какие характеристики и за счет чего можно улучшить применекием крыльев изменяемой стре
ловидности и какова «плата» за эти улучшения? Каковы особенности передачи сил и моментов от 
консолей крыла на неподвнжную часть крыла? 

6. Обоснуйте выбор формы и параметров крыла для сверхзвукового маневренного самолета мас
сой m0 порядка 12 ... 15 т и с удельной нагрузкой на крыло G0 / S порядка 300 даН/м2• Сделайте эскиз 
этого крыла с простановкой размеров, выберите и изобразите на эскизе крыла его КСС. 



Г лава 4 

ПОДВИЖНЫЕ ЧАСТИ КРЫЛА 

§ 4. 1. О&ЩИЕ ПОЛОЖЕНИЯ 

К крыльям, имеющим любую КСС и форму в плане, как поворотным, так и 
неподвижным, крепится впереди переднего лонжерона (стенки) и позади заднего лонже

рона (стенки) ряд различных по назначению и конструкции подвижных частей. По функ

циональному назначению эти части можно разделить: 

на средства механизации крыла для управления его подъемной силой и сопротивлением; 

органы управления самолетом по крену (по крену и тангажу); 

устройства (рулевые поверхности) для уменьшения наrрузок на командных рычагах 

управления самолетом; 

органы, в которых совмещаются перечисленные выше функциональные назначения. 

§ 4.2. МЕХАНИЗАЦИЯ КРЫЛА. НАЗНАЧЕНИЕ И ТРЕБОВАНИЯ 

4.2.1. Назначение мехавиэацвн. Механизация крыла представляет собой систе
му устройств (закрылков, щитков, предкрылков и др.), предназначенных для управления 

подъемной силой и сопротивлением самолета главным образом с целью улучшения его 

ВПХ. Эти же устройства могут применяться для повышения маневренных возможностей 

легких скоростных самолетов, а часть из них, например предкрьшки, - для улучшения 

поперечной устойчивости и управляемости самолета при полете на больших углах атаки, 

особенно на самолетах со стреловидным крылом. 

На рис. 4.1 по казаны расположение на крьше и очертания средств механизации в откло
ненном положении, получивших наибольшее распространение на современных самоле

тах. Здесь в носоl'ой части крыла - предкрылки 1 или отклоняемые носки 8, в хвостовой 
части крыла- закрылки (поворотные или вьщвижные 9, одно-, двух- или трехтелевые 4), 
элерои-закрылок 10, гасители подъемной силы 2 (тормозные щитки). Все эти средства 
позволяют управлять подъемной силой и сопротивлением крыла, улучшая ВПХ самолета. 

Однако управлять подъемной силой крьша на режимах взлета и посадки можно и энергети

ческими средствами за счет силовой установки - системы управления поrраничным слоем 

(УПС), системы управления циркуляцией и других систем (см. подразд. 4.3.6). Кроме 
средств механизации, на рис. 4.1 показаны внешние 5и внутренние б элероны, интерцеп
торы З и триммеры 7. 

4.2.2. Роль средств механизации крыла по мере развития авиации все время возрастала. 
Это объясняется тем, что улучшение летно-тактических характеристик самолетов, и в част

ности увеличение скоростей полета (см. рис. 1.8), с одной стороны, определялось разви
тием силовых установок (переходом на газотурбинные двигатели, ростом тяговооружен

ности) и применением стреловидных крьшъев, а с другой стороны, сопровождалось 

увеличением удельной наrрузки на крыло р = mgj S вследствие того, что чаще взлетная 
масса самолета mвзл росла быстрее, чем площадь крьша S, и уменьшением относительной 

142 



8 8-8 

9 

10 

а 

Рис. 4.1. ПодвНЖИЬiе части крыла 

толщины крыла с, когда уменьшалась и несущая способность крыла (уменьшались зна

чения коэффициента подъемной силы су0). Увеличение р и уменьшение Суа приводило к 

ухудшению ВПХ самолетов -увеличению скоростей отрыва V0111 и посадки Vnoc и увели
чению длины разбега LP и пробега самолета Lпр· 

Из условия равенства подъемных сил на взлете и посадке взлетному и посадочному весу самолета 
можно записать (без учета влияния земли) 

V2 =Kmв3Jlg!S. V2 =Km"ocg!S. к=1. 
отр 'ПОС ' • 

С yamp с уапос Ро 
(4.1) 

Значения Lp и Lnp можно выразить через V ~и Vn~ и средние значения ускорения на взлетеjх и за
медления на посадке ljxl: 

(4.2) 
,mnocg/S • К 

Lпр=К ---. ; К=-
Cyanoclx 2 

Как видно из формул ( 4.1) и ( 4.2), ухудшение ВПХ самолета действительно связано с происходяшим 
увеличениемр = mg/Sи уменьшением Суа из-за уменьшения с. 

Ухудшение ВПХ самолетов, сопровождавшееся увеличением размеров взлетно-посадоч

ных полос Lвnn. приводило к повышению материальных затрат на обеспечение базирова

ния и аэродромного маневра для самолетов военного назначения, увеличению потерь на 

земле и снижению эффективности самолетов. Для самолетов гражданской авиации это еще 

затрудняло и освоение труднодоступных районов страны, где нужно было или создавать сеть 

аэродромов с большой длиной ВПП (до трех и более километров), или использовать аэро

дромы низших категорий. Большие значения V 0111 и Vпос затрудняют выполнение взлета и 

особенно посадки. При этом снижается безопасность полетов; уменьшается ресурс планера 

и чувствительного к ударным нагрузкам оборудования (больше вероятность грубых поса

док); сроки службы колес, и особенно пневматиков, уменьшаются. Для сокращения значе

ний Lnp (увеличения значений lix/) в дополнение к тормозным устройствам колес начали 
применять тормозные парашюты, реверс тяги двигателей и другие меры, а для сокращения 

LP (увеличенияfх) - увеличивать тяrовооруженность самолета, использовать ускоритеJШ. 
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В этих условиях развитие и применение все более совершенных средств механизации 

на крьше, позволяющих существенно повышать его подъемную силу на режимах взлета и 

посадки, снижало отрицательные последствия, связанные с увеличением удельной на

грузки на крыло и уменьшением относительной толщины крыла, и позволяло получать 

приемлемые для каждого из этапов развития авиации значения ВПХ. 

Or простых щитков с относительно малой по отношению к крылу площадью Sш = 

= О, 1 ... 0,15 м2 на самолетах с малыми скоростями полета до сложнейшей системы средств меха
низации на современных самолетах (см. рис. 4.1), занимающих до 35 ... 40% шющади крьmа и до 
30 % массы крыла [24]. Площадь закрылков S3 возросла для тяжелых самолетов с Gвзл до 400 т до 
60 ... 80 м2 и более, площадь предкрылков Sпр - до 30 ... 40 м2 , масса закрьmков m3 - до 4000 кг 
и более, масса предкрылков тпр -до 1300 ... 1500 кг. Таковпуrъ развития средств механизации. 

4.2.3. ТребоваИНJI к механиэацви крыла. К механизации крыла помимо общих требова
ний ко всему самолету в целом предъявляются следующие специальные требования: 

максимальное увеличение Суа при отклонении средств механизации в посадочное по

ложение при посадочных углах атаки самолета; 

минимальное увеличение сха в убранном положении средств механизации; 

максимальное значение аэродинамического качества при разбеге самолета с неболь

шой тяговооруженностью и возможно большее увеличение С уа при отклонении механиза

ции во взлетное положение для самолетов с большой тяговооруженностью; 

возможно меньшие изменения значений mz (смещение IЩ крыла) при отклонении 
средств механизации в рабочее положение; 

синхронность действий механизации на обеих консолях крыла, простота конструкции 

и высокая надежность работы. 

4.2.4. Факторы, увеличивающие несущую споеобиость крыла. Решение основной задачи 
механизации крьша - увеличение несущей способности крьша cy0S и тем самым улучше
ние ВПХ самолета (см. выражения (4.1) и (4.2))- достигается: 

увеличением эффективной кривизны профиля крыла при отклонении средств меха

низации в рабочее положение (см. рис. 4.1, сечения А-А и В-В). При этом возрастают 
скорость потока и разрежение над крылом, вследствие чего увеличиваются значения суа 

сечений крыла, занятых механизацией, и происходит смещение зависимости Суа =/(а) 

вверх на дсуа (рис. 4.2). 

На рис. 4.2: а -угол атаки; 1 - крыло без механизации; 2- крыло с выпущенным щитком; 3-
крьшо с выдвинутым многощелевым закрылком; 4- крыло с выдвинутым многощелевым закрыл
ком и предкрылком. 

r:l 

Рис. 4.2. Зависимость с111 от угла 
атаки а при ра:п1ой механизации 

крыла 
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Прирост значений Суа будеттем больше, чем больше кри

визна профиля (чем больше углы отклонения средств меха

низации и чем больше их относительная хорда и размах); 

увеличением площади крыла при применении выдвиж

ных ЩИТКОВ ИJШ ВЫДВИЖНЫХ закрЫЛКОВ (СМ. рис. 4.1 ); 
управлением поrраничным слоем для обеспечения 

безотрывного обтекания верхней поверхности крыла или 

затягивания срыва на большие углы атаки за счет увеличе

ния энергии (скорости) поrраничного слоя. 

Для увеличения несущей способности крыла могут 

быть исполыованы также различные комбинации рас

смотренных факторов. 

Увеличение скорости потока над верхней поверхнос

тью крыла и увеличение С уа можно получить, исполыуя: 

эффект щели для ускорения потока, обтекающего вер

хнюю поверхность крыла. Профилированная щель обра-



зуется при выпуске предкрылков 1 в носовой части крыла и при выпуске щелевых и мно
гощелевых закрылков 5 (см. рис. 4.1 ). В последнем случае более эффективно используется 
аэродинамический подпор под нижней поверхностью крьша перед отклоненными за

крьшками. Комбинация предкрьшков и многощелевого закрьшка обеспечивает значение 

Суа ~ 3 при а~ 20" [31]; 
увеличение кривизны профиля,_которое получается при отклонении предкрьшков и 

закрылков (см. рис. 4.1, а, сечение А-А), носка и закрылков (см. рис. 4.1, б, сечение В-В); 
энергию сорванных вихрей от расположенных впереди крыла переднего горизонталь

ного оперения (ГО) малого удлинения, наплывов и других элементов с целью увеличения 

энергии пограничного слоя на крыле и затягивания срыва потока на большие углы атаки. 

§ 4.3. ВИДЫ МЕХАНИЗАЦИИ КРЫЛА 

4.3.1. Щитки (рис. 4.3). Щитком называется подвижная часть нижней поверх
ности крьша у его задней кромки, отклоняемая вниз для увеличения подъемной силы крыла 

и его сопротивления. Различают щитки с фиксированной осью вращения (см. рис. 4.3, а) 
и выдвижные (см. рис. 4.3, б). Прирост подъемной силы получается за счет увеличения 

k-6-L......_J:?L1 
.~4щ 

А-А 

«• f е 

б зъ 

Рис. 4.3. Конструкции щитков 

с 

145 



эффективной кривизны профиля при выпуске щитков и отсоса по граничного слоя с верх

ней поверхности крьша в зону разрежения за щитком. Критические углы атаки крьша 

с выпущенными и убранными щитками близки между собой. Для выдвижных щитков 

прирост подъемной силы получается еще и за счет увеличения площади крьша. 

Огношение длины хорды щитка к хорде крьша Ьш/Ь в пределах 0,25 ... 0,3, углы отклонения 
Бщ на взлете до 20·, на посадке до 50 ... 60•. БОльшие углы отклонения щитков не дают прироста 
Суа• но очень усложняют их конструкцию. На посадке щиток со:щает большое торможение, 

что позволяет увеличить крутизну глиссады на планировании и уменьшить Lпр. Оrклонение 

щитков на взлетный угол позволяет уменьшить V отр и Lp. На стреловидных крыльях щитки не 
применяются из-за резкого уменьшения дсуа с увеличением угла стреловидности х. 

Конструкция щитка (см. рис. 4.3, в) состоит из каркаса и обшивки. Каркас щитка с фик
сированной осью вращения состоит из одного лонжерона 1, обычно закрытого П-образ
ного сечения, переднего 3 и заднего 2 стрингеров и разрезных балочек-нервюр 6 П -образ
ного или Z-образного сечения. Снизу к каркасу крепится обшивка. Крепление к крылу

при помощи шомпола и петель на специальном профиле 4 в передней части щитка и на 
заднем лонжероне (стенке) крыла. Управление от силового цилиндра - через тягу управ

ления 8 и тяги -тандеры 7, перемещением тяги 8 вдоль своей оси в опорах 5. При движении 
тяги 8 в одну сторону щиток поворачивается относительно оси (шомпола) на выпуск, при 
движении в обратную сторону щиток убирается. Лучшие варианты крепления щитка -
с помощью шарнирных узлов. Подвеска и управление таким щитком от силового цилин

дра (тяга 12) показаны на рис. 4.3, г, сечения Б-Б и В-В. 
Каркас выдвижного щитка (см. рис. 4.3, д) может содержать два лонжерона и обшивку 

снизу и сверху каркаса, чтобы иметь замкнутый контур для восприятия кручения. Щиток 

устанавливается на крыле на монорельсах 9 (см. рис. 4.3, е), закрепленных на усиленных нер
вюрах и заднем лонжероне (задней стенке), и перемешается по этим рельсам при помощи 

кареток с роликами 1 О или при помощи скользящих опор- ползунов. Для дополнительной 

фиксации монорельса могут быть использованы стержни- подкосы 11. При вьшуске щи
ток тягой от силового цилиндра смещается назад и отклоняется вниз. Для синхронизации 

отклонения секций щитков штоки их силовых цилиндров соединены тросовой проводкой. 

В убранном положении щитки запираются замками во избежание их отсоса в полете. 

4.3.2. Закрылки (рис. 4.4). Закрылком называется профилированная подвижная часть 
крьша, расположенная в его хвостовой части и отклоняемая вниз для увеличения подъем

ной силы крыла. При этом увеличивается и сопротивление самолета. Различают: 

поворотный закрылок - закрылок, поворачиваемый вокруг связанной с крылом оси 

вращения (см. рис. 4.4, а); 

Рис. 4.4. ПовоJ10111Ый (а), выдвижной (6), щеле
вой (в) и мноющелевой (г) закрылки 
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выдвижной закрылок- закрьшок, повора

чиваемый относительно оси вращения и одно

временно смещаемый назад вдоль хорды кры

ла для увеличения его площади (см. рис. 4.4, б); 
щелевой закрылок - закрьшок, при отклоне

нии которого между его носком и крьшом обра

зуется профилированная щель (см. рис. 4.4, в); 
многощелевой закрылок - закрылок, состав

ленный из нескольких подвижных звеньев, от

клоняющихся на разные углы и ра:щеляющих

ся профилированными щелями (см. рис. 4.4, г). 
Для увеличения подъемной силы крьша с 

помощью разных типов закрьшков использу

ются рассмотренные в подразд. 4.2.4 факторы. 



Наибольший прирост CyaS дают многощелевые выдвижные закръmки. Огношение bJb хор-
ды закрылка hэ к хорде Ь составляет 0,3 ... 0,4; <>э = 40 ... 50" - для поворотных закрылков 

и 50 ... 60"- для многощелевых закръmков; SJS= 0,15 ... 0,25. 
Конструкция поворотиоrо закрылка по казана на рис. 4.5, а. Она типична для конструк

ции не только всех типов закръmков, но и органов управления, используемых в системе 

управления самолетом, - элеронов, рулей направления и высоты. 

Конструкция закръmка состоит из каркаса и обшивки. Каркас обычно состоит из од

ного лонжерона (иногда трубчатого сечения для восприятия Мк), стрингеров и нервюр. 

На лонжероне устанавливают узлы навески закрылка и управления. К последнему кре

пится тяга силового цилиндра для отклонения закрьmка. Задняя часть закръmка может 

иметь сотовую конструкцию, что повышает его жесткость и уменьшает массу. Навеска та

кого закрылка осуществляется при помощи кронштейнов 2, устанавливаемых на стыках 
усиленных нервюр и заднего лонжерона (задней стенки) крыла. 

Конструкция и внешний вид выдвижноrо закрылкапоказаны на рис. 4.5, д. КСС этого за
крылка подобна рассмотренной. Однако для его выдвижения назад по хорде и отклонения 

вниз используются специально спрофилированные направляющие рельсы 10, закреплен
ные на усиленных нервюрах крыла, и опирающиеся на эти рельсы (скользящие по ним) 

ролики 20 и 18, установленные на торцевых нервюрах закрылка на кронштейнах 19 и 21 
(сечение Д-Д на рис. 4.5, д)*. На лонжероне закръmка закреплен кронштейн 17, с которым 
связана тяга 9 силового привода выпуска и уборки закрылков. На сечениях В-В и Г-Г 
(см. рис. 4.5, д) приведена конструкция роликов 20 и 18, состоящих из втулок-осей 23 и 
насаженных на них подшипников 25. Втулки запрессовываются в специальные гнезда 24 
на торцевых нервюрах закръmка. На сеченииД-Д (см. рис. 4.5, д) пунктиром 22показана 
траектория движения роликов 18 по рельсам 1 О при выпуске и уборке закрьтка. 

Koнcтp)'IЩIUI щелевоrо закрылка аналогична описанной выше. Очертания носка закрылка 

и задней части кръmа, положение неподвижной оси вращения закрылка выбираются так, 

чтобы при отклонении закрылка образовывалась профилированная щель, ускоряющая дви

жение проходящего через нее воздуха и направляющая его вдоль верхней поверхности за

крылка. Эго позволяет получить более высокие значения Суа на взлете и посадке. 

Конструкция щелевоrо эакрЬIJiка с дефлектором (см. рис. 4.5, б, в) включает в себя кон
струкцию собственно закрылка 1, дефлектора 4, кареток 5 и подъемников 8. Дефлектор -
это Профилированная часть закрылка; установленная неподвижно перед носком закрыл
ка и образующая щель перед ним. При отклонении закръmка между хвостовой частью 

крыла, дефлектором и закръmком образуется двойная профилированная щель, чем в зна

чительной степени и объясняется высокая эффективность таких закрылков и возмож

ность получения высоких значений суатах· 

Элементы конструкции закрылкапоказаны на рис. 4.5, б. Лонжерон - в виде двухпо

ясной балки. На нем как основном силовом элементе закрылка устанавливаются кронш

тейны для крепления кареток 5 и подъемников 8. На рис 4.5, в показаны вид снизу сзади 
на закрылок 1 с дефлектором 4 и кареткой 5, монорельс 1 О с подкосами 6, 11 его крепле
ния к заднему лонжерону крыла, узел 7крепления подъемника на лонжероне кръmа 12. 

Каретки 5 (см. рис. 4.5, в, е) состоят из двух штампованных рам, соединенных болтами. 
Между ними на осях устанавливаются игольчатые подшипники, которые при выдвиже

нии закрылков катятся по полкам монорельса JО(см. рис. 4.5, г). На рис. 4.6 показан один 
из вариантов крепления каретки и ее конструкции. 

Здесь: 1- закрылок; 2- кронштейн крепления каретки; 3- рама каретки; 4- рельс; 5- иголь

чатые подшипники. 

• Эrо устройство выполняет функцию кареток, с помощью которых закрылок движется по направля
ющим рельсам 10. 
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Рис. 4.6. Конструкции карепut и уuов ее кpenлeiiiiJI 

Монорельс JО(см. рис. 4.5, в, г) представляет собой изогнугый в форме дуги окружнос
ти стальной двугавровый профиль. Поверхности полок монорельса шлифуются и хроми

руются. На нем (см. рис. 4.5, г) имеются проушина 15под болт для крепления к кронштей
ну 16, установленному на стыке усиленной нервюры и заднего лонжерона крыла 12, и узел 
14 для крепления монорельса к подкосам б и 11 ( 13- проушина для крепления подкоса б). 

Описанные конструкции кареток и рельсов получили широкое распространение как 

наиболее простые и надежные. 

Дефлектор 4 (см. рис. 4.5, б, в) состоит из диафрагм, обшивки и концевого стрингера. 
Диафрагмы - из листового материала в виде стенок с поясом по контуру. Опоры дефлек

тора 3 (см. рис. 4.5, б) состоят из стенок с уголковыми профилями сверху и снизу и служат 
для крепления дефлектора на закрьmке. 

Винтовые подъемники 8(см. рис. 4.5, б), получающие привод от трансмиссии и связанные 
с закрЬVIком через кроншrейны на его лонжероне, служат для управления выпуском и убор

кой закрьmков. Второй опорой подъемников 8 являются узлы 7 на стыке усиленной нервю
ры и заднего лонжерона (стенки) крЬVIа. Валы трансмиссии приводятся во вращательное 

движение от гидропривода. Проще по конструкции навеска закрьmка с дефлектором на вы

носньiХ кронштейнах (см. рис. 4.5, ж), но дополнительное сопротимение (даже с обтекате
лями на кронштейнах) ухудшает экономичность самолета на крейсерском режиме. 

Конструкция винтовых подъемников будет рассмотрена ниже (см. рис. 8.14). 
Конструкция трехщелевою выдвижною закрЫJIКа. ЗакрЬVIок состоит из основного 2 

и хвостового 1 звеньев и дефлектора 4 (рис. 4.7, а, б). 
Основное звено является центральной несущей частью и главным силовым элементом 

трехщелевого закрьmка, на котором монтируются хвостовое звено и дефлектор. Силовой 
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Рис. 4. 7. KoHC11J)'КIUIJI трехщелевою Э3КJIWJII[8 и ero элементов 

набор этого звена состоит из двух лонжеронов 5, 7 (см. рис. 4. 7, б, сечение А-А), паиелей 
6 с сотовым заполнителем, нервюр 8, обшивки носка и хвостовой части. На рис. 4. 7, в по
казаны опорные узлы 9 крепления кареток 11, на рис. 4.7, г- шкворень 12 винтового 
подъемника, а на рис. 4. 7, д - кронштейны 13 и рельсы 14 навески хвостового звена. Трех
слойные панели в кессоне основного звена закрьшка работают при изгибе как вдоль его 

размаха, так и в плоскости хорд, повышая жесткость закрылка и снижая его массу. 

Конструкция основных силовых элементов закрьшка типовая. Носки нервюр, к которым 

крепятся узлы кареток и управления, усилены профилями. Навешивается основное звено за

крылка на рельсах, по которым оно перемешается на каретках с помощью винтовых меха

низмов (по обычной системе рельс- каретка). Если каретки 11 крепятся к закрьшку с помо
щью карданного механизма 10 (см. рис. 4.7, в) с вертикальной и горизонтальной осями 
(ер. с креплением каретки на рис. 4.6), то это позволяет осуществлять пространствеиное дви
жение закрылка с помощью плоских рельсов и простых кареток; получать различные (необ
ходимые) зависимости между ходом закрылка и углами его отклонения; упрощать требова

ния к взаимной стыковке рельсов, установленных на крыле, и кареток закрьшка. Стакан 

горизонтальной оси кардана устанавливается в опорных узлах 9 основного звена закрьшка и 
крепится фланцем. 
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Узел креiШения винтового подъемника (на рис. 4.7, г он выполнен в виде шкворня 12) 
соединяет основное звено 2 закрылка с гайкой винтового подъемника. При работе транс
миссии от гидропривода или электропривода гайка (см. рис. 8.14) перемещается по вра
щающемуся винту и через шкворень 12 передвигает закрылок 2 по рельсам 18 (см. рис. 4. 7, е) 
с помощью кареток 11. Для повышения надежности каждая секция закрылка приводится 
в движение двумя винтовыми подъемниками. 

Хвостовое звено закрылка 1 (см. рис. 4.7, а, б, д) состоит из каркаса (лонжерона и нос
ков нервюр) и обшивки. Оно может иметь сотовую конструкцию, повышающую его жест

кость и уменьшающую массу. Для выдвижения и отклонения этого звена при выпуске за

крылков можно использовать обычную систему рельс 14- каретка 11 (см. рис. 4.7, д). 
На рис. 4.8 [24] показан механизм отклонения хвостового звена 9трехщелевого закрыл

ка с помощью дополнительного рычажного механизма, управляющего его выдвижением. 

Поворот управляющего рычага 3, задающего движение хвостовому звену, осуществляется 
от ролика 4, обкатывающего специальный эксцентричный паз 5, расположенный на рельсе 
б подвески основного звена 1 закрылка. При движении основного звена закрылка 1 с по
мощью кареток 2 по рельсам б поворот управляющего рычага 3 приведет к перемещению 
тяги 10, кинематически связанной с рычагом 3. В результате хвостовое звено 9 начнет от
клоняться тягой JОотносительно фиксированной оси вращения В на специальных кронш

тейнах 7. Эrи кронштейны выходят за контур крыла (см. рис. 4.8, а, 6). Для уменьшения 
проrиба хвостового звена используется промежуточная опора 11 (см. рис. 4.8, в). 

Конструкция дефлектора описывалась выше. Если дефлектор выдвижной, то для его 

выдвижения можно использовать систему рельс - каретка. В этом случае рельс связан с 

дефлектором, а каретка- с основным звеном закрылка. На рис. 4.7, а показана одна из 
опор 3 дефлектора. 

Рис. 4.8. КонС"q!УJЩИЯ хвостового звена трехщелевого закрЫJJка 
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Рельсы закрылков (см. рис. 4. 7, е) - консольные балки из высокопрочной стали двуrав

рового сечения с полками и дорожками для подшипниковых узлов кареток. Крепятся 

рельсы своими проушинами к узлам 17 на стыках усиленных нервюр 15 и заднего лонже
рона 16 в хвостовой части крыла. Другие, более распространенные варианты установки 
рельсов с подкреплением их подкосами подобны показанному на рис. 4.5, г. 

4.3.3. fасителн подьемной силы (тормозные ЩИТКR) и интерцепторы - подвижные части 

крыла в виде профилированных щитков (пластин), расположенные на верхней поверхнос

ти крыла впереди закрьшков и служащие для управления подъемной силой (см. рис. 4.1). 
Они имеют схожую конструкцию и при выпуске отклоняются вверх, вызывая срыв потока 

(рис. 4.9, а), падение подъемной силы и увеличение сопротивления, а в убранном положе
нии утоплены в крыло. При включении гасители подъемной силы (тормозные щитки) от

клоняются вверх симметрично на обеих половинах крыла, а при включении интерцепто

ров вверх отклоняется интерцептор только той половины крыла, в сторону которой 

создается крен. Поэтому интерцепторы являются органом поперечной управляемости са

молета. Для повышения эффективности управления относительно продольной оси само

лета интерцепторы размещают на большем удалении от этой оси, как правило впереди на

ружного закрылка, увеличивая плечо момента Мх; гасители подъемной силы размещают 

впереди внутреннего закрылка, наоборот, уменьшая плечо момента Муна случай несим

метричного отклонения тормозных щитков. 

Использование гасителей подъемной силы (тормозных щитков) при заходе на посадку 

позволяет уточнять заход, увеличивая крутизну планирования, так как при отклонении 

этих средств механизации уменьшается подъемная сила крыла и увеличивается его сопро

тивление (ухудшается аэродинамическое качество). При пробеге после приземления эти 

средства позволяют сократить Lпр• так как они не только увеличивают с ха, но и путем еры

ва потока, обтекающего закрылки, резко уменьшают подъемную силу крьша, в результате 

чего самолет проседает, что приводит к увеличению сил сцепления колес с поверхностью 

ВПП и позволяет более эффективно использовать тормоза. В этом случае включение гасите

лей подъемной силы блокируют с началом обжатия амортизации основных опор шасси. 

Применеине интерцепторов возможно как совместно с элеронами, так и вместо них, 

например с дифференциально отклоняемыми половинами цельноповоротного ГО (когда 

вся хвостовая часть крыла занята закрылками). Включение интерцепторов блокируют для 

D 

iJ 

Рис. 4.9. Конструкция интерцепrора и узлов ero навески и управления 
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повышения эффективности управления по крену отклонением штурвала (ручки) на 2 ... 3" 
от нейтрального положения. Углы отклонения интерцепторов бинт = 60". Серьезным не
достатком интерцепторов является эффект запаздывания в изменении подъемной силы, 

присуmий начальному моменту в отклонении интерцепторов, что ухудшает маневренные 

характеристики самолета. 

Конструкции. На рис. 4.9, б ... г по~азана типовая конструкция гасителя подъемной си
лы и интерцептора самолета Ил-86, каждый из которых состоит из нескольких секций. 

Основу силовой конструкции каждой секции составляют две паиели 1, состыкованные со 
средним кронштейном 4. Паиель состоит из лонжерона и двух торцевых нервюр 6 швел
лерного сечения, верхней и нижней обшивок, хвостового стрингера 7, сотового металли
ческого заполнителя, диафрагм 3 в носовой части и профиля герметизации. Средний 
кронштейн навески 4 представляет собой монолитную балку двутаврового сечения, рас
положенную по всей длине хорды профиля. На нем имеются yrnкo 9 (см. рис. 4.9, г) для 
навески секции на кронштейн 10 на заднем лонжероне крыла 8 и проуmина 12 для креп
ления гидроцилиндра 11. Такое конструктивное решение среднего кронштейна 4 ( совме
щение в одном узле двух функций) вместе с клееной сотовой конструкцией всей секции 

обеспечивает рассматриваемым агрегатам выигрыш в массе и необходимую жесткость. 

Дополнительные узлы для навески интерцептора (узлы 5 и 2 на лонжероне крыла 8) нахо
дятся на двух торцевых усиленных нервюрах 6 интерцептора. 

На легких маневренных самолетах интерцепторы можно конструктивно выполнять 

либо в виде монолитных жестких профилированных пластин на шомпольном креплении, 

либо в виде паиели (подкрепленной обшивки), навешиваемой на крыло на шарнирных 

узлах. 

На рис. 4.9, д показан еще один вид тормозных щитков, Применявшихея на легких ма
невренных самолетах. Щитки на верхней и нижней поверхностях крыла связаны синхро

низирующей тягой 13 и выпускаются в поток силовым цилиндром 14. Описанный про
стейший принцип уnравления щитками, раскрывающимися в разные стороны, 

продолжает привлекать внимание конструкторов при необходимости установки на само

лете тормозных щитков•. 

4.3.4. МеханнзаЦИJI носовой части крЫJJа предназначена для затягивания срыва обтека
ющего крыло потока на большие углы атаки и увеличения вследствие этого значений 

Cyamax· К средствам механизации носовой части крыла, получившим наибольшее распро

странение, относятся такие подвижные части крыла, как предкрылки и отклоняемые нос

ки (см. рис. 4.1). 
Предкрылки и отклоняемые носки обеспечивают значительный запас по критическим 

углам атаки (см. рис. 4.2). Они же обеспечивают возможность реализации прироста Суа• да
ваемого средствами механизации. При размещении механизации на концах крыла затяги

вание срыва повышает эффективность элеронов на больших углах атаки и поперечную ус

тойчивость самолета. Особенно это важно для самолетов со стреловидными крыльями. 

Предкрылки - профилированная подвижная часть крыла, расположенная в его носо

вой части (рис. 4.10, а ... в, е). При выпуске предкрылков 1 в полете между ними и носовой 
частью крыла 6 образуется профилироВЗЮ!ая щель, обеспечивающая более устойчивое 
обтекание крыла на больших углах атаки (Ьпр = Ьпр!Ь = 0,12 ... 0,18, onp::: 20 ... 30"). Пред
крылки на каждом полукрыле состоят из нескольких секций, соединяющихся с каркасом 

крыла либо посредством рельсов и винтовых механизмов, соединенНЪIХ с трансмиссией 

(см. рис. 4.10, а, б), либо с помощью кронштейна 12 на предкрылке и кулисного механиз
ма 11 в носовой части крьша 6 (см. рис. 4.10, в). 

• Например, раскрывающиеся рули направления - тормозные щитки на вертикальном оперении 

«Бурана~. тормозные щитки на крыльях Су-25. 
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Рис. 4.10. KoвcrpYJЩIIII элементов механизации передвей 
KpoМJ[II qJWЛ8 

Koвcтp)'IЩIIJI каждой секции nред:крьmка J, изображенного на рис. 4.10, а, б, состоит из 
лонжерона 3, стрингеров, нервюр 4 и диафрагм 2, обшивки, рельсов 5 и кареток с ролика
ми 8, а также кронштейнов 7 креnления винтовых nодъемников и рельсов. При работе 
трансмиссии ее механизмы (винтовые nодъемники) nеремешают предкрылок рельсами 

по кареткам 8, закреnленным на переднем лонжероне 9 крыла. В убранном и выпущенном 
nоложениях nредкрылок фиксируется тормозом трансмиссии. Приводом для предкрыл

ка, nоказанного на рис. 4.10, в, служиттяга /О от силового цилиндра. 
Для обесnечения высокого качества поверхности носка крыла стыки между секциями 

nредкрылка герметизируются лентами и накладками, регулируется положение роликов, 

по которым движется рельс, и само место креnления предкрылка к рельсу, осуществляет

ся подтяг nредкрьmков к крылу в убранном nоложении. Однако из-за разного прогиба 

крыла и предкрылков трудно устранить уступчатую щель между предкръmком и носком 

крыла в убранном положении. Это увеличивает значение С ха и снижает аэродинамическое 

качество. 

На маневренных самолетах предкрылок может быть монолитной конструкции 

(см. рис. 4.10, е) или состоять из обшивки, продольных ребер жесткости и нервюр, систе-

154 



мы рельс- каретка (по аналогии с конструкцией, показаиной на рис. 4.10, б) и тяги от си
лового цилиндра. 

Отклокяемые носки применяют на самолетах с малой относительной толщиной крыла 

и тонкой передней кромкой, затрудняющей размещение механизмов. Они дают меньший 

прирост !1cyamax• чем предкрылки. 
Один из вариантов конструкции нрска 13 показан на рис. 4. 10, г. Он отклоняется относи

тельно шарниров /4, установленных на нижнем поясе переднего лонжерона крыла 9или пе
редней стенки. При повороте носка относительно оси его верхняя кромка скользит по специ

альному профилю, закрепленному на крыле, предотвращая образование щели. Применение 

гибкой обшивки из стекловолокна позволяет упростить конструкцию отклоняемого носка. 

Щитки Крюгера (см. рис. 4.10, д) устанавливают в корневой части крыла на его носке. 
Они применяются в сочетании с предкрьmками на стреловидных крыльях для предотвра

щения выхода самолета на закритические углы атаки. Щитки Крюгера обеспечивают без

отрывное обтекание крыла только до определенного угла атаки, после чего начинается 

резкий срыв потока. Поэтому более ранний срыв потока в корневой части стреловидного 

крыла при отсутствии срыва на его концевых частях создает пикирующий момент на 

уменьшение углов атаки, что повышает безопасность полетов. На рис. 4.10, е показано се
чение крыла 17 маневренного самолета, в носовой части которого на рельсах 5 и каретках 
16 установлен предкрылок 15, а в хвостовой части крыла - поворотный закрылок 19. 
Предкрьmок и закрылок связаны тягой 21 и рычажным механизмом 20 для синхронного 
отклонения, что важно не только на взлетно-посадочных режимах, но и для повышения 

маневренных характеристик самолета*. 

На рис. 4.10. е: 18- интерцептор. 

4.3.5. Наrружение средств механизации. В убранном положении средства механизации 
нагружаются как части крьmа. Расчетная воздушная нагрузка для отклоненных в рабочее 

положение средств механизации устанавливается нормами прочности и выбирается для 

каждого из них как наибольшая для разных реЖИмов полета. Она зависит от площади i-го 
средства механизации S; и от скоростного напора q. Для режима посадки, например, зна
чение q определяется скоростью захода на посадку Vэ.п = (1 ,25 .. .1 ,3) Vc, где Vc - скорость 

сваливания у земли [14]. 
Нагрузка по размаху q; (если нет продувок) распределяется пропорционально хордам 

q; = спЬ;g/, а по хорде- по закону трапеции. Здесь сп -коэффициент нормальной силы, 

определяемый из продувок или по нормам прочности; Ь;- хорда i-го средства механиза

ции в текущем сечении;/- коэффициент безопасности. Для предкрылка примимают Сп= 

= суа крыла на расчетном режиме [17]. 
Работа под нагрузкой силовых элементов механизации (щитков, закрылков и др.) ана

логична работе под нагрузкой одноименных силовых элементов крыла. 

Передача нагрузок со щитков ( закрьmков) на узлы их крепления определяется характе
ром этих узлов (характером опор и их числом). Так, для рассмотренного выше в подразд. 

4.3.1 щитка с фиксированной осью вращения (см. рис. 4.3, а, в) нагрузка от его лонжерона 
будет передаваться через петли 4 щитка срезом шомпола на петли на лонжероне (стенке) 
крыла. Тяги-таидеры 7, также являющиеся опорами щитка, будут работать на сжатие и пе
редавать свою нагрузку через опоры 5 тяги управления 8 на силовые нервюры крыла. Для 
выдвижного щитка опорами являются ролики кареток и тяги управления. Ролики кареток 

через узлы крепления монорельсов передают нагрузку от щитка на усиленные нервюры и 

далее на стенки лонжеронов крыла и обшивку. Нагрузка от тяг управления передается на 

те силовые элементы крьmа, к которым крепятся силовые приводы. 

• Команды на отклонение nредкрылков и закрылков в автоматизированном режиме управления само
летом выдаются автоматизированной бортовой системой управления (АБСУ). 

155 



Для закрылков в зависимости от числа и характера опор (узлов крепления закрылка 

и тяг управления) определяются опорные реакции и строятся эпюры Q, Ми Мко по вели
чине которых подбираются сечения. Передача сил реакции в узлах на конструкцию крыла 

аналогична рассмотренной выше для выдвижного щитка. 

4.3.6. Энерrетические методы механизации крыла (ЭСМ)* предназначены для управле
ния подъемной силой крыла на режимах взлета и посадки для улучшения ВПХ самолета 

за счет энергии силовой установки. На рис. 4.11 представлены методы управления по гра
ничным слоем, комбинированные методы и система управления циркуляцией (СУЦ) 

крьша. 

Управление поrраничным слоем обеспечивает безотрывное обтекание крыла при боль

ших углах атаки за счет более значительного увеличения энергии по граничного слоя, чем 

при использовании закрьшков и предкрылков. 

Практически это стало возможным при вводе в эксплуатацию турбореактивных двига

телей (ТРД), позволяющих отбирать от них необходимое для УПС количество воздуха без 

существенных потерь тяги. Этот воздух с большой скоростью выдувается тонкой струей 

через продольную щель в районе носка крыла и носка закрылка (зоны наиболее вероятно

го отрыва потока) по касательной к их поверхности. Эффективность УПС тем больше, 

чем больше давление воздуха в подводящих к щелям каналах и чем больше скорость его 

истечения. Это повышает значение импульса струи и значение Cyamax• которое может до
стигать 4 ... 5. На рис. 4.11, а показан выдув на закрылок в системе с УПС. УПС путем его 
отсоса вовнутрь крьша через перфорированные отверстия в обшивке крыла применяется 

значительно реже из-за трудностей его реализации. 

Комбинированные методы увеличения подъемвой силы крыла с помощью ЭСМ основаны 
на внешней и внутренней обдувках закрылков струей от ТРД, на отклонении вниз струи 

от винтов посредством закрылков и создании тем самым реактивной силы, направлен

ной вверх, на повышении несущей способности крыла с помощью струйного закрылка 

(см. рис. 4.11, 6). 
Факторами, повышающими подъемную силу крыла при использовании этих методов, 

являются: предотвращение срыва потока при больших углах отклонения закрьшков 

за счет энергии воздуха от силовой установки; увеличение эффективной скорости обдув

ки крыла; поворот вектора тяги; суперциркуляция (распространение влияния потока, об

дувающего закрьшок, на всю поверхность крыла); эффект Коанда - «прилипание>> струи 

к обдуваемой криволинейной поверхности (в этом случае используется и поворот вектора 

тяги двигателя, и явление суперциркуляции); перераспределение скоростей и давлений 

на поверхности крьша и возникновение вертикальной составляющей от импульса вытека

ющей струи (струйный закрылок). 

На рис. 4.11, в по казаны сечения крыла 1 с СУЦ, позволяющей получать большие 
значения Cyamax (до семи и больше)** без средств обычной механизации крыла, но за 

счет камеры высокого давления 3 в хвостовой части крьша. На рис. 4.11, г приведе на 
хвостовая часть суперкритического профиля с СУЦ, который имеет хорошие аэроди

намические характеристики на крейсерском режиме и высокие значения с уа на режиме 

посадки. 

Концепция крьша с СУЦ реализуется с помощью тангенциального выдува воздуха, отби

раемого от двигателя, через щель 2 над скругленной поверхностью задней кромки. Исполь
зование суперкритического профиля 1 с большой относительной толщиной ( 14 ... 17 %) поз
воляет вписать в него камеру давления J, а затупленный носок - обойтись без предкрылка 

• ЭСМ - энергетические средства механизации. 
•• Такие значения Cyamax можно получить при значении коэффициента импульса выдуваемой струи 

cJl"' 0,35 ... 0,4, достигаемого при высоком давлении воздуха в камере 3 и большой скорости его истечения 
через профилированную шель 2 (34]. 
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Рис. 4.11. Энерrетические методы механизации крыла 

8 

при полете на больших углах атаки. Скругленная задняя кромка (всего в два раза более толс

тая, чем на обычном профиле) со щелью над ней для выдуваемого воздуха дает возможность 

получить поверхность Коанда 4 (см. рис. 4.11, в) в тех случаях, когда для увеличения подъем
ной силы используют и поворот вектора тяги, и явление суперциркуляции [24]. 

4.3. 7. К средствам, примеияющимсJI ДЛJ1 улучшения обтекания крыла и тем самым повы
шающим его несущие свойства, относятся также аэродинамическая и геометрическая 

крутки крыла, разделители потока в виде аэродинамических гребней на крыле, наплывов, 

турбулизаторов и др. Их задача - отодвинуть на большие углы атаки начало концевого 

срыва на крыле (особенно на стреловидном). 

Аэродинамическая крутка - установка на концах крыла более несущих профилей. 

Геометрическая крутка - уменьшение углов установки концевых профилей. 

Аэродинамические гребни и наплывы (запилы, или местные клювы, см. рис. 2.8) пре-
пятствуют перетеканию пограничного слоя вдоль размаха и более раннему наступлению 

концевого срыва, особенно опасного при несимметричном наступлении срыва, так как 

при этом возникают большие моменты Мх, которые трудно парироватъ. 

§ 4.4. ЭЛЕРОНЫ 

4.4.1. Назначение элеронов. Элероны- подвижные части крыла, расположен

ные у задней кромки крыла на его концах и отклоняемые одновременно в противополож

ные стороны (один элерои - вверх, другой элерои - вниз) для создания крена. Они пред

назначены для управления самолетом относительно его продольной оси Х. 

Требования к элеронам, кроме общих для всех агрегатов самолета требований, включа

ют обеспечение эффективного управления по крену на всех режимах полета самолета, 

предусмотренных ТП. 
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Удовлетворение этого основного требования достигается: исключением заклинива

ния элеронов при изгибе крыла в полете; весовой балансировкой элеронов; уменьшением 

шарнирных моментов; уменьшением дополнительных сопротивлений в отклоненном и 

убранном положениях; уменьшением момента рыскания при отклонении элеронов и др. 

Эффективность элеронов зависит от относительных размеров хорды элеронов Ьэл = 

= hэлfЬ, относительного размаха элеромов /эл = Zэдfl и углов отклонения элерона Бэл· Зна-

чения этих параметров находятся в пределах Ьэл = 0,25 ... 0,30; /эл = 0,20 ... 0,40; отклоне

ния 83л элеронов вверх 25•, вниз 15 ... 25". При отклонении элерона вниз увеличивается 
угол атаки крыла, что при полете на больших углах атаки может привести к срыву потока 

с данной половины крыла и к обратной управляемости. Поэтому углы отклонения элеро

ма вниз ограничивают (делают отклонение элеронов вверх больше, чем вниз, т.е. диффе

ренциальным). Большего отклонения элеромов вверх требуют и большая, как правило, 

кривизна верхней поверхности крыла, и вознИкающая разность в сопротивлении крыльев 

при одинаковом отклонении элеронов вверх и вниз, приводящая к появлению разворачи

вающего момента Му межелаемого знака (к скольжению самолета вместо разворота). 

С увеличением площади крыла, занятой механизацией, а также с появлением интерцеп-

торов размеры элеромов стали уменьшаться. Так, относительная площадь элеронов Sэл = 

= Sэл/Sуменъшается с 8 ... 9 до 3 ... 4%, а значение /эл- с0,4до0,2. 

Стремление улучшить ВПХ на легких маневренных самолетах привело к появлению 

«зависающих элеронов>> с профилированной щелью перед элероном- флаперонов, работа

ющих как в элеронном режиме, так и в режиме закрылков. Для уменьшения вероятности 

возникновения обратной управляемости по крену- реверса элеронов (см.§ 10.4)- нача
ли применять внешние и внутренние элероны (см. рис. 4.1) и интерцепторы, причем вне
шние элероны используют только на взлетно-посадочных режимах- на неболъших ско

ростях полета, а внутренние, расположенные в более жесткой части крыла, - в течение 

всего полета. Интерцепторы из-за запаздывания в изменении подъемной силы при их от
клонении (срыв потока наступает не сразу) используются совместно с элеронами, чтобы 

повысить эффективность поперечного управления. Однако стремление механизировать 

(особенно на маневренных скоростных самолетах) всю заднюю кромку крыла приводит 

к тому, что вместо элерои о в и интерцепторов используются дифференциально отклоняе

мые половины стабилизатора. 

На самолетах без ГО органы управления на крыле, применяемые для обеспечения по
перечной и продольной управляемости, работают как в элеронном режиме, так и в режиме 

рулей высоты и называются элевонами. В этом случае их площадь и углы отклонения боль

ше, чем у самолетов обычной схемы, так как меньше плечо от ЦМ самолета до элевонов. 

4.4.2. Конструкция элероиов (рис. 4.12). Элероны, как и другие органы управления са
молетом (рули высоты и рули направления), по внешним формам и конструкции (по си

ловым элементам, образующим силовую схему, их назначению, конструкции и работе 

при передаче нагрузок) аналогичны крылу*. Как и конструкция крыла, конструкция эле

рона состоит из каркаса и обшивки. Каркас состоит из лонжерона, стрингеров, нервюр, 

диафрагм, усиливающих вырезы в носке элерона (см. рис. 4.12, а) под узлы крепления и 
приводы управления, устанавливаемые на лонжероне. Для уменьшения деформаций эле

рона увеличивают число его опор (как минимум до трех). Однако при изгибе крыла и эле

рона из-за разных их жесткостей на изгиб и нагрузок возникают силы, направленные 

• В силу указанной общности в учебнике конструкция рулей отдельно не рассматривается. 
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вдоль узлов навески элерона. Чтобы не было заклинивания элеронов, среди узлов навески 

должны быть один-два узла, допускающие перемещение элерона вдоль размаха относи

тельно узлов на крыле. Этими узлами с двумя степенями свободы являются либо кардан 

17(см. рис. 4.12, г), либоторцевые узлы J-J'типа консольного болта 11 (см. рис. 4.12, б), 
ось которых совпадает с осью вращения элерона 4 (см. рис. 4.12, а) и вдоль оси которых 
элерои может свободно перемещаться. В то же время хотя бы одна из опор элерана должна 

фиксировать его положение по размаху крыла и предстамять собой обычную шарнирную 

опору с одной степенью свободы (см. рис. 4.12, в). В самих узлах навески элерона должны 
устанавливаться подшипники, обеспечивающие свободное отклонение элеронов. 

На рис. 4.12 по казана конструкция элеромов 9, состояших из двух однотипных секций, 
соединенных серьгами. Они навешиваются на кронштейны 1, 3, установленные на стыках 
хвостовых частей усиленных нервюр 5 крыла, заднего лонжерона, крыла 6 и балки 2 
хвостовой части крыла. Здесь восемь опор 1, 3 на крьmе и столько же узлов навески (3'и J') 
на элеронах. В качестве торцевых опор для обеих секций элеромов применены опоры 1 и 
J'типа консольного болта (см. рис. 4.12, б). Одна из опор такого типа (средняя) является 
общей для обеих секций. На рис. 4.12, б справа - элерои 9, на торцевой нервюре которого 
установлен кронштейн с гнездом и сферическим подшипником узла 1' под консольный 
болт 11. Слева на этом же рисунке по казан кронштейн 10 на усиленной нервюре 5 крыла, 
в гнезде которого (узел J) закреплен консольный болт 11. 

Три близко расположенных кронштейна с узлами 3 на крыле и три средних узла навес
ки 3'на элероне имеют только одну степень свободы и фиксируют положение элерона от

носительно крыла. Эти узлы на элерои е (см. рис. 4.12, в) выполнены в виде кронштейнов 
14 с двумя проушинами, закрепленных на лонжероне элерана 15. Верхними проушинами 
13 элерои с помощью промежуточных серег 12 навешивается на кронштейны 3 крыла, а 
к нижним проушинам крепятся приводы 16 управления элеронами. На двух усиленных нер-
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вюрах, повышающих жесткость на кручение элерона, впереди его носка установлен сосре

доточенный балансировочный груз 7 (см. рис. 4.12, а), обеспечивающий 100-процентную 
весовую балансировку элерона (совпадение его ЦМ с осью вращения). Это необходимо для 

предотвращения изгибно-элеронного флаттера (см. подразд. 10.7.3). Высокая жесткость 
накручениенебольшого по размаху элерона с большим числом (восемь) опор (см. рис. 4.12) 
уменьшает его деформации, в том числе и закручивание. Последнее уменьшает опасность 

возникновения флаттера. 

Задача весовой балансировки элерона (как и других рулей на самолете) часто решается 

расположением в его нqске распределенного по размаху груза (металлического прутка 18, 
см. рис. 4.12, д). В весовом отношении этот вариант хуже, чем рассмотренный выше, из
за меньшего плеча от оси вращения элерона до груза. Но при этом обеспечивается не толь

ко статическая балансировка, но и динамическая - отсутствует закручивание элерона от 

инерционных сил балансира и дополнительное сопротивление при его отклонении. Весо

вой балансировки элерона (рулей) можно достичь частично за счет облегчения хвостовой 

части элерона применением сотового заполнителя (см. рис. 4.12, е). В этом случае, кроме 
повышения жесткости элерона, можно получить и экономию в массе элерона при его ве

совой балансировке. 

На рис. 4.12, а: 8- линия IIД. 

4.4.3. Аэродинамическая компенсациJI применяется для уменьшения шарнирных момен
тов в системе управления элеромами (рулями) Мш = Тh = У3ла (рис. 4.13). На современных 
самолетах получили распространение осевая компенсация (см. рис. 4.13, а), внутренняя 
компенсация с мягкой диафрагмой (см. рис. 4.13, б) и сервокомпенсация (рис. 4.14, в). 

Для осевой компенсации уменьшают плечо а силы Уэло относя ось вращения элерона 

назад к IЩ. Считается нормальным, если площадь впереди оси вращения составляет 

25 ... 30% площади элерона (S0.кfSэл = 0,25 ... 0,3, рис. 4.13, а). Осевая компенсация элеро
нов, показанных на рис. 4.12, составляет 31 %. Здесь за счет смещения назад лонжеронов 
15 с кронштейнами 14 узлов навески 13 элеронов ось вращения 4 элеронов смещена назад 
по хорде (см. рис. 4.12, а, в). 

Внутренняя компенсации с миrкой диафрагмой позволяет получить дополнительный мо

мент 11Мш (см. рис. 4.13, б), уменьшающий значение Мш за счет разности давлений в по
лостях А и Б*, на которые делят пластина в носке элерона и мягкая диафрагма полость 

между носком элерона и задним лонжероном крыла при отклонении элерона. Это позво

ляет при том же значении У3ла уменьшить усилие Тв системе управления и на командных 
рычагах управления. 

Сервокомпенсация осуществляется за счет различных видов сервокомпенсаторов. Сер

вокомпепсатор- часть поверхности элерона (руля) у задней кромки, кинематически свя

занная с крылом (стабилизатором, килем) тягой 13 (см. рис. 4.14, в) таким образом, что 
при отклонении элерона (руля) 5 она отклоняется в противоположную сторону, уменьшая 
за счет силы Уск и момента от этой силы шарнирный момент Мш (ер. схемы сил на рис. 

4.13, а и 4.14, в). 
Величина Мш зависит как от утла отклонения элерона 8, так и от скоростного напора 

q. При малых значениях 8 и особенно q сервокомпенсация не нужна, так как значение Мш 
и усилия на командных рычагах и без нее малы. С увеличением же значений q и 8 начина
ют расти значения Мш и сервокомпенсация становится нужной, при том тем больше, чем 

больше значения q и 8. Включение упругого элемента (пружины), имеющего предвари
тельную затяжку, в систему управления элерои- сервокомпенсатор (см. рис. 4.14, г) поз-

• На рис. 4.13, б полости А и Бпоказаныдля случая, коrда элерои отклонен вниз. При отклонении эле
рома вверх полость повышенного давления А будет сверху, а полость понижениого давления Б- снизу. 
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воллет повысить «Чувствительность)) системы 

управления к q и 8. При малых усилиях нары
чагах управления (малых значениях q и 8) сис
тема элерои - сервокомпенсатор работает 

как единое целое (усилия напружину 10 (см. 
рис. 4.14, г) меньше, чем усилия ее предвари
тельной затяжки). С ростом q и 8 возрастают 
усилия в системе управления (в том числе и в 

тяге 11). Когда усилия на пружину станут 
больше, чем усилия ее предварительной за

тяжки, двуплечий рычаг 12 провернется и че
рез тягу 13 отклонит сервокомпенсатор 9 
в сторону, противоположную отклонению 

элерона 5, уменьшая значения Мш. Такой 
компенсатор называется пружинным серво

компенсатором. Применяется он обычно 

вместе с другими видами компенсации (на

пример, с осевой компенсацией). Недостат

ком такой компенсации является уменьше

ние эффективности элерона, так как 

направления усилий Уэл и Уск противополож
ны (см. рис. 4.14, в). Кроме того, сервоком
пенсатор может послужить причиной возник

новения опасных вибраций (особенно при 

недостаточной затяжке пружин 10 и плохой 
регулировке длины тяги 13). Конструкция 

сервокомпенсатора подобна конструкции 

триммера, назначение и конструкция которо

го рассматриваются ниже. 

6 
а 
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6 

Рис. 4.13. АэродинамичесiUJI компенсацнА 

4.4.4. Триммер 1 (см. рис. 4.13, в ирис. 4.14, а)- вспомогательная рулевая поверхность, 

расположенная в хвостовой части элерона (руля) 5 и предназначенная для уменьшения 
(снятия) усилий на рычагах управления самолетом при изменении режима полета. Сила 

натриммере Ут так же, как и сила "fсю создает момент Мт = Yyh относительно оси враще
ния руля, уменьшающий шарнирный момент Мш = Тh. Это приводит к уменьшению по

требных усилий Т в тяге привода управления и в конечном счете к уменьшению усилий на 

командных рычагах управления. Эти усилия мoryr быть снижены вплоть до нуля при Мт = 

= УэлG (см. рис. 4.14, а). Последнее позволяет использовать триммер как средство аэроди
намической балансировки самолета. 

Конструкция трнммера показана на рис. 4.14, б. Она типична для рулевой поверхности, 
в том числе и для сервокомпенсатора, и включает в себя каркас и обiiШвку. Каркас состоит 

из лонжеронов 3, нервюр 2, диафрагм 4, узлов навески 6, кронштейна с проушиной 8 для 
тяги управления 7. Для легких маневренных самолетов конструкция триммера может 
быть выполнена из магниевого литья в виде двух склепанНЪIХ половин, разрезанных по 

хорде. Внутри для облегчения удален ненужный (по условиям обеспечения прочности) 

материал. Управление обычно электромеханическое из кабины пилота, сам электромеха

низм управления (ЭМУ) можно располагать в носке руля, уменьшая тем самым затраты 

массы на весовую балансировку руля. 

4.4.5. Наrружение элерока (руля), как и других подвижных частей крыла (оперения), 
осуществляется аэродинамическими силами и силами реакций опор. Расчетная нагрузка 

элерона (руля) Yf пропорциональна его площади S; и скоростному напору q. По размаху 
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элерана (руля)"' эта нагрузка распределяется про пордиональна хордам, по хорде - по ре

зультатам продувок. 

Для элерана У;Р = r:л = Kf S3лq, а распределенная нагрузка q z = qэл = r:л hэлl Sэл· Здесь 
К- коэффициент, задаваемый нормами прочности; f- коэффициент безопасности. 

На рис. 4.15, а показавы реакции в опорах: Rq;- от воздушной нагрузки и Rг;- от сил в 

тягах привода управления. Определить эти реакции для многоопорной балки - элерона 

можно, используя метод сил или уравнение трех моментов. 

На рис. 4.15, а приведена схема сил, а на рис . 4.15, б- эпюры Q, М и М к для секций эле
рона, конструкция которого рассматривалась выше (см. рис. 4.12). Из сказанного следует, 

• Далее только элерона, имея в виду, что все сказанное относится и к рулям . 
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что элерои как многопролетная балка от воздушной на

rрузки и реакций на опорах Rqi работает на изгиб в плос
кости, перпендикулярной плоскости хорд элерона, а в 

плоскости хорд - от реакций Rтi· На кручение элерои ра

ботает как балка, защемленная в плоскости тяг приводов 

управления. Скачки в эпюре Мю равные Rixi, вызваны не
совпадением оси жесткости (ОЖ) с осью вращения. Такой 

характер наrружения и работы элерона под наrрузкой ти

пичен для многоопорных конструкций элеронов. 

Имея эпюры Q, М и М к, можно подобрать сечения си
ловых элементов элерона. Расположение на близком рас

стоянии узлов навески 3 (см. рис. 4.12) с тягами привод о в 
управления и сосредоточенного выносного rруза позволя

ет рациональнее использовать материал в этой зоне, 'Iребу

ющей большой жесткости на кручение. Силы Rqi и Rгi бу
дут наrружать усиленные нервюры крьша и раздаваться 

ими на стенки лонжеронов и обшивку (см. подразд. 2.7.5). 

§ 4.5. АДАПТИВНОЕ КРЫЛО 

Выше бьши рассмотрены вопросы, связанные 

с назначением и конструкцией подвижных частей крьша. 

Характерной особенностью развития современного само

летостроения является усиливающаяся тенденция объ

единения различных подвижных частей крыла в единую 

многофункциональную систему, используемую почти на 

всех режимах полета, где одни и те же подвижные части 

pШ!!!!!!II!IШlf!r.i 11 щ 
~~ z J 4 s 

tf 

1 
1 
1 

Рис. 4.15. Нагрузки на элерои и 
эmоры Q, Ми Мк 

применяются для решения разных задач. Так, например, элерон-закрьшок (флаперон) при

меняется как элерои для поперечного управления самолетом, а как закрьшок- для увели

чения подъемной силы крьша на взлете и посадке; гасители подъемной силы применяются 

какдля резкого уменьшения подъемной силы крьша при заходе на посадку (при изменении 

глиссады планирования) и при пробеге самолета, так и для торможения самолета (увеличе

ния его сопротивления), а как интерцепторы они служат для поперечного управления; сис

тема закрьшок- предкрьшок используется для повышения маневренных возможностей са

молета, а концевой предкрьшок повышает поперечную устойчивость и управляемость 

самолета на больших углах атаки и т.д. 

Однако постоянно растущие требования улучшения характеристик самолетов, осо

бенно маневренных, для которых рабочие режимы полета изменяются в широких преде

лах, уже невозможно полностью удовлетворить традиционными средствами механиза

ции крыла. Это объясняется тем, что традиционные средства механизации 

обслуживают, как правило, не все крыло; из-за их отклонения нарушается непрерыв

ность (гладкость) поверхности крыла; скорости отклонения (быстродействие) сравни

тельно невелики; функции каждого из средств механизации оrраничены, но при этом 

каждое средство механизации требует своей системы управления, источников энергии 

и т.д. Круг решаемых средствами механизации задач оrраничен (нельзя изменить в по

лете, например, геометрическую крутку крыла; перераспределить нагрузку на крыло, 

сдвинув lЩ крыла ближе к его корню; из-за недостаточного быстродействия эффектив

но парировать воздействие порывов ветра, получать максимальное аэродинамическое 

качество, увеличивать перегрузку при выполнении маневра и т.д.). Применение адап

тивного крыла, у которого с большой скоростью изменяется кривизна профиля крьша 

163 
6• 



вдоль по всему его размаху, в принципе, позволяет устранить недостатки традиционных 

средств механизации. 

На рис. 4.16 в качестве примера показано адаптивное крьшо [31], имеющее мощный 
кессон, односекционный отклоняемый носок и отклоняемые секции хвостовой части. 

Обшивка крьша выполнена из стеклопластика. На рис. 4.16, а показано положение сече
ний крьша: 1 - для увеличения подъемной силы; 2 - для активного перераспределения 

нагрузок на крьше. 

В последнем случае на концах крьша его хвостовые части могут быть, например, откло

нены вверх для уменьшения подъемной силы, а у корня крьша - вниз для увеличения подъ

емной силы (см. рис. 4.16, б). В результате положение lЩ крьша, определяющееся расстоя
нием от корня крьша а (см. рис. 4.16, б), смещается, как это видно на рисунке, к корню 
крьша (а'< а) и изгибающий момент Мв корневом сечении уменьшается. Эго позволяет 

увеличивать перегрузки на маневре без увеличения изгибающих моментов М. Благодаря 

асимметричному отклонению хвостовых частей на обеих половинах крыла осуществляется 

поперечное управление самолетом. На рис. 4.16, в показан рычажный механизм как один из 
возможных вариантов для отклонения хвостовой части крьша. Здесь - система рычагов, 

связанных кулисными механизмами, тягами и качалками с силовыми элементами, под

крепляющими обшивку. Вращательный привод через кулисы приводит в действие рычаж

ный механизм и систему качалок и тяг, связанных с силовыми элементами хвостовой части 

крьша и обшивкой, отклоняя их вверх или вниз и изменяя тем самым кривизну кръmа. Сис

тема управления кривизной профиля автоматизирована и связана с АБСУ. 

Наибольшими трудностями, с которыми приходится сталкиваться при создании адап

тивного кръша, являются: гибкая обшивка, паиели которой должны позволять изменять 

кривизну без изменения длины контура поверхности; размещение рычажных (и других) 

механизмов в тонком носке и хвостовой части крыла; обеспечение плавности изменения 

кривизны профиля крьша вдоль по размаху; обеспечение высокого быстродействия; со

пряжение системы управления кривизной профиля с режимами полета. Однако возмож

ный выигрыш в характеристиках и эффективности самолетов при реализации адаптивно

го крыла заставляет искать пути его дальнейшей разработки. 
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Рис. 4.16. Awurntвнoe крыло и элементы ero конструкции 
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КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. Изобразите на эскизах крыльев дозвукового пассажирского и сверхзвукового маневренного 
самолетов и на дополнительных сечениях все подвижные части крыла в убранном и в отклоненных 
положениях. 

2. Определите назначение и объясните конструкцию каждой из подвижных частей крьmа. Сде
лайте эскизы с сечениями, поясняющими конструкцию этих частей, а также конструкцию узлов их 

навески и управления. 

3. Объясните физические основы изменения несущей способности крыла при отклонении под
вижных частей крыла в рабочее положение. 

4. Дайте сравнительную оценку по степени увеличения CyaS различным средствам механизации 

крыла. 

5. Дайте определение шарнирного момента Мш. Назовите средства, позволяющие уменьшить 
значение Мш. Сделайте эскизы, поясняющие конструкцию этих средств, конструкцию узлов их на
вески и управления. 

6. Объясните назначение, конструкцию, нагружение и работу под нагрузкой органов управле
ния, конструкцию узлов их навески и управления. 

7. Охарактеризуйте энергетические средства увеличения подъемной силы крьmа. 
8. Как Вы представляете себе адаптивное крыло, его возможности по перераспределению нагру

зок на крыло и изменению его несущей способности? Объясните суть проблем, возникающих при 
изготовлении адаптивного крыла. 



Глава 5 

ОПЕРЕНИЕ 

§ 5. 1. НАЗНАЧЕНИЕ ОПЕРЕНИЯ И ТРЕБОВАНИЯ К НЕМУ 

5.1.1. Назначение н составные части оперения. Оперение- это несущие поверх

ности, являющиеся органами устойчивости и управляемости самолета. Оно состоит из го

ризонтального и вертикального оперения. 

Горизонтальное оперение (ГО) предназначено для обеспечения продольной, а верти

кальное оперение (ВО) - путевой устойчивости и управляемости самолета. Эти задачи ре

шаются образованием на оперении переменных по величине и направлению аэродинами

ческих сил, необходимых для обеспечения заданных режимов полета. 

На рис. 5.1, а, б по казан внешний вид оперения нормальной и Т -образной схем, состо
ящего из неподвижного 1 или переставного 5 (с изменяемым в полете углом установки) 
стабилизатора с рулями высоты (РВ) 2 инеподвижного киля 3 с рулем направления (РН) 4. 
Эти схемы оперения характерны для большинства современных самолетов с дозвуковой 

скоростью полета (см. схемы оперений на рис. 1.4 ). На самолетах со сверхзвуковой скоро
стью полета из-за недостаточной эффективности РВ при полете на сверхзвуковой скоро

сти применяют цельноповоротное rоризонтальиое оперевне (ЦПГО) 6 без РВ (см. рис. 5.1, в). 
При превышении в полете скорости звука возрастает статическая устойчивость и соот

ветственно ухудшается управляемость самолета из-за смещения назад фокуса. Париро

вать это явление и обеспечить высокие маневренные возможности сверхзвуковых самоле

тов можно, повышая эффективность их органов управления относительно оси Z. Однако 
при полете со сверхзвуковой скоростью (М> 1) эффективность РВ снижается, так как из-за 
скачка уплотнения на носке руля (рис. 5.2, б) изменения давления при отклонении руля 
не распространяются на все ГО, как это имеет место при полете надозвуковой скорости 

(см. рис. 5.2, а). Переход на ЦПГО позволяет резко увеличить эффективность ГО, особен
но на сверхзвуковых скоростях (эффективность оперения определяется величиной при

ращения его подъемной силы при изменении угла атаки на один градус). Значительно ре

же по той же причине (из-за снижения эффективности РН при сверхзвуковом полете) 

применяется цельноповоротное ВО, так как остающейся при этом эффективности РН 

в большинстве случаев еще достаточно для обеспечения нормальной управляемости са

молетом. 

Для повышения эффективности ВО применяются подфюзеляжные кили 7 (см. рис. 5.1, в), 
включающие в работу фюзеляж в районе ВО, что снижает влияние на путевую устойчи

вость затенения ВО крьшом и фюзеляжем на больших углах атаки. Повышает эффектив

ность ВО и форкиль 8 (см. рис. 5.1, в). 
Относительная масса оперения m

0
" = 0,015 ... 0,02.5. 

5.1.2. Основное требование к оперению - эффективность оперения зависит от скоро

стного напора, площади оперения, его форм и расположения, жесткости оперения и жест

кости опор, к которым оно крепится. Обеспечение высокой эффективности оперения для полу

чения необходимых характеристик устойчивости и управляемости самолета на всех режимах 
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7 
Рис. 5.1. Схемы оперенИ11 

а 

Рис. 5.2. Картина обтеканИJI ГО: 
a-M<l;б-M>l 

полета, определяемых ПТ к самолетам в зави

симости от их назначения и условий применения, 

при наименьшей массе оперения является основ

ным требованием к оперению. Выполнение это

го требования достигается прежде всего выбо

ром рациональных форм, значений парамет

ров и расположения оперения. 

5.1.3. Формы оперения. На рис. 5.3 и 5.4 
приведены аэродинамические (балансиро

вочные) схемы самолета, а на рис. 1.4- схемы оперения, различающиеся: взаимным рас
положением ГО и ВО; числом, формой (при виде сбоку) и расположением ВО (на фюзе

ляже, на ГО или на крьше); формой в плане и расположением ГО (позади крьша -
нормальная схема, впереди крыла- схема <<уrка>>, вообще без ГО - схемы <<летающее 

крыло>> или «бесхвостка>>, впереди и позади крьша- триплан); видом оперения спереди 

(У-образное оперение) и др. Анализ этих схем с точки зрения их влияния на эффектив

ность и массу оперения дается ниже по ходу изложения материала данной главы. 

5.1.4. Параметры, характеризующие ГО и ВО как несущие поверхности, в основном те же, 
что и для крыла (Л., х, 'f1, с). Также характеризуют ГО и ВО площади в относительных ве
личинах: Sro = Sro/Sи Sрв = SpвfSгo; Sво = Sво/Sи Sрн = Sрн/Sво. где S- площадь 
крыла. Ниже приведены статистические данные по значениям этих параметро в. 

Для ГО: Л. го= 2,0 .. .4,5 (меньшее значение- для скоростных самолетов с малым удли

нением крыла, большее - для нескоростных самолетов с большим удлинением крыла); 

Рис. 5.3. Аэродинамические схемы самолета с раз
личным расположением ГО 

Укр 

J (, /111. 

-х, 
l.ro l1zlro Нио 

G 

а 

Уур 
Укр 

r с= =-- ц ~~ ) Lro 
Hzoro 11zro r; 

tf 

Рис. 5.4. Схема сил, действующих на самолет при 
разном расположении ГО 
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Тlго = 2,0 ... 3,5; хго = 0 ... 60"; его= 4 ... 10% (хго_ ~ Хкр• его ::; ёigJ ,_чтобы волновой кризис 
на оперении наступал не ранее, чем на крыле); Sго = O,l5 ... 0,3U; Sрв = 0,2 ... 0,4 (меньшие 
значения - для сверхзвуковых самолетов). 

Для ВО: Л во = 0,8 ... 1 ,2; Тlво = 2,0 ... 3,5 (для Т -образного оперения Тlво = 1 ,0); 
хво = 0 ... 60°; ё80 ::' 4 ... 8 %; Sво = 0,08 ... 0,2; Sрн = 0,2 ... 0,45 (большее значение Sво 

и меньшее значение Sрн -для сверхзвукового самолета). 

Влияние значений параметров частей оперения на их массовые характеристики анало

гично рассмотренному выше влиянию таких же параметров на массовые характеристики 

крыла. Вопросы выбора рациональных форм и значений параметров оперения рассмат

риваются подробно в курсе <<Проектирование самолета>> [27]. 
5.1.5. Расположение частей оперения существенно влияет на эффективность и массу 

оперения. В зоне спутной струи, особенно за крылом, имеют место большие скосы потока 

и значительно меньшие скорости потока. Это уменьшает эффективность оперения в та

кой зоне. Очень опасно наличие в этой зоне большого количества вихрей, могущих вы

звать вибрации частей оперения. Вот почему выбирается такое расположение частей опе

рения, при котором они при любом режиме полета не попадали бы в опасные зоны. 

Поскольку каждый вариант решения о расположении оперения связан с определенными 

затратами массы, то окончательное решение должно приниматься с учетом затрат массы. 

Для ГО требование рационального расположения частей оперения может быть удов

летворено либо выносом ГО вниз (в нижнюю часть фюзеляжа, см. рис. 5.3, а) или вверх от 
спутной струи (Т -образное оперение, см. рис. 5.3, б), либо расположением ГО перед кры
лом (схема «утка», см. рис. 5.3, в), либо применением схемы «летаюшее крыло» или «бес
хвостка>> вообще без ГО (см. рис. 5.3, г). 

При Т -образной схеме оперения ГО вынесено вверх от зоны спутной струи. При этой 

схеме увеличивается плечо Lго от ЦМ самолета до IJД ГО, что позволяет уменьшить Sго 

и его массу тго· В этом случае ГО играет роль концевой шайбы для ВО, увеличивая его 
эффективное удлинение. Это позволяет уменьшить площадь киля и снизить его массу. 

Выигрыш в массе оперения дт0n в результате этих мероприятий может составлять до 
20 ... 30 % от тоn· Однако конструкция оперения усложняется, а передача нагрузок, осо
бенно несимметричных от ГО, через киль на фюзеляж требует большого усиления киля и 

дополнительных затрат массы дтк на киль (дтк может составлять 40 ... 50% и более от мас
сы киля). Эта схема получила широкое распространение на пассажирских самолетах с си

ловой установкой в хвостовой части фюзеляжа, хотя при такой компоновке и не всегда 

обеспечивается выигрыш в тоn . 
При расположении ГО впереди крьша (схема «утка>>) нет существенного затенения 

крьша. В такой схеме можно получить выигрыш за счет уменьшения площади крыла и его 

массы, так как подъемная сила крьша Укр при балансировке самолета складывается с си

лой Уур на ГО, действующей в ту же сторону, что и Укр, и поэтому Укр меньше веса само
лета (в нормальной схеме сила на ГО уменьшает подъемную силу самолета и подъемная 

сила крьша больше веса самолета на величину силы на ГО, см. рис. 5.4). В схеме <<утка>> 
можно получить выигрыш в аэродинамическом качестве. Однако затенение крыла впере

ди расположенным ГО и большие потребные значения Суа на взлетно-посадочных режи

мах (при выпущенной механизации крыла), а иногда и большие потери на балансировку 

(например, из-за меньшего плеча Lго) снижают преимущества такой схемы. На рис. 5.4 
показаны схемы сил и моментов при балансировке самолетов нормальной схемы (а) и схе

мы «утка>> (б) в случае выполнения условий равновесИя: ~У= О, ~Mz =О. 
Чтобы компенсировать недостатки переднего ГО, особенно на взлетно-посадочных 

режимах (малы значения су0), можно применять так называемую трехманную схему с пе
редним и хвостовым ГО. Тогда использование хвостового ГО позволит создавать необхо

димые кабрирующие моменты на взлетно-посадочных режимах, парирующие пикирую-
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щие моменты от применекия механизации крьша. Во избежание в такой аэродинамичес

кой схеме влияния переднего ГО на положение фокуса на дозвуковых режимах полета 

и предотвращения смещения фокуса назад при переходе на сверхзвуковой полет (все это 

необходимо для обеспечения более стабильных характеристик управляемости самолетом) 

переднее ГО делают «плавающим» на дозвуковых скоростях полета и управляемым -
на сверхзвуковых. «Плавающее>> ГQ не создает подъемной силы и поэтому не влияет на 

положение фокуса. На весовые, геометрические и другие характеристики самолета трех

планной схемы будет влиять не только величина выноса ГО вперед и назад по отношению 

к ЦМ самолета, но и степень статической устойчивости (неустойчивости) самолета, опре

деляющая величину потребных уравновешивающих и управляющих траекторией движе

ния самолета сил и моментов. Эти вопросы изучаются в специальных дисциплинах. 

Чтобы ГО не затеняло ВО, его располагают позади ВО. Наличие единого ВО на фюзе

ляже может оказаться менее эффективным, чем разнесенного ВО, из-за затенения его 

фюзеляжем на больших углах атаки. При большой площади и высоте ВО на фюзеляж бу

дет действовать большой крутящий момент, что потребует усиления хвостовой части фю

зеляжа и дополнительных затрат массы. Высокое ВО будет отрицательно влиять на попе

речную устойчивость самолета. Разнесенное ВО во многом устраняет эти недостатки. 

Расположение ВО на концах ГО (см. далее рис. 5.7) увеличивает эффективное удлине
ние ГО, позволяет уменьшить его площадь и массу. Эффективность разнесенного ВО при 

обдуве его струей от винтов двигателей возрастает. Разнесенное ВО не мешает обзору 

и стрельбе в заднюю полусферу. Оно может экранировать инфракрасное излучение при 

расположении двигателей над фюзеляжем (самолет А-10 США). 

Выигрыш в массе самолета можно получить в схеме без ГО - «летающее крьшо» 

(см. рис. 5.3, г). В этой схеме меньше значение cXJJ, есть выигрыш в массе, так как нет ГО, 
меньше интерференционное влияние крьша и оперения. Однако малые плечи от органов 

управления до ЦМ (Lro и Lво) самолета ухудшают управление и балансировку, увеличи
вают потери аэродинамического качества на балансировку. Элевоны, выполняющие функ

ции элеромов и РВ, имеют большую площадь, чем у элеромов самолетов обычной схемы, 

и отклоняются на большие углы. При отклонении таких элевонов вверх на увеличение уг

ла атаки крьша на крьшо от элевонов будет действовать сила Уэв. направленная вниз 

и уменьшающая вследствие этого подъемную силу крьша. При энергичном отклонении 

элевонов вверх может возникнуть даже просадка самолета, что очень опасно, особенно на 

посадке. Далее при выпуске механизации крьша на посадке возникает пиюtрующий мо

мент, который очень трудно парировать в силу указанных выше причин отклонением эле

вонов вверх. 

Чтобы создать кабрирующий момент и вывести самолет на посадочные углы атаки, 

можно использовать выпускаемое в поток только на взлетно-посадочных режимах полета 

переднее ГО («усы»), как это сделано, например, на самолете Ту-144. Кабрирующий мо

мент на взлетно-посадочных режимах можно создать и раскрывающимися симметрично 

в обе стороны РН на килях, расположенных на крьше. В этом случае продольные силы на 

РН будут создавать кабрирующий момент относительно ЦМ самолета, так как эти силы 

будут приложены выше ЦМ. В такой схеме самолетаВО-разнесенное (см. рис. 5.3, в). 
При стреловидном оперении увеличиваются значения Lro и Lво. что благотворно ска

зывается на управляемости самолета и может дать выигрыш в массе при уменьшении Sro 
иSво· 

5.1.6. Требования к оперению, кроме указанных в подразд. 5.1.2, включают в себя сле
дующие: как можно меньшие потери аэродинамического качества на балансировку само

лета; медопущение опасных колебаний оперения типа флаттер или бафтинг, а также об

щие для всех частей самолета требования (см. гл. 1). 
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§ 5.2. НАГРУЗКИ НА ОПЕРЕНИЕ И РАБОТА ОПЕРЕНИЯ 
ПОД НАГРУЗКОЙ 

5.2.1. Наrрузками ГО являются распределенные аэродинамические и массо
вые силы. Аэродинамическая нагрузка на ГО складывается из уравновешивающей нагруз-

э 
ки У УР , обеспечивающей равновесие с~молета при его полете с постоянной перегрузкой 

(см. рис. 5.4), маневренной нагрузки Уман, возникающей на ГО при отклонении рулей на 
величину большую, чем это необходимо для уравновешивания самолета на определенном 

режиме (когда возникают угловые ускорения Ez), и нагрузки при полете внеспокойном 
э 

воздухе У6 как приращение нагрузки при действии порыва ветра. Массовыми силами от 
конструкции оперения ввиду их малости пренебрегают. 

Аэродинамическая нагрузка распределяется в соответствии с результатами продувок 

или рекомендациями «Норм прочности>>. Приближенно нагрузка распределяется по раз

маху пропорционально хордам, а по хорде для ГО, состоящего из стабилизатора и РВ, так, 

какэто показаиона рис. 5.5 [17, 21], и для ЦПГО при М> 1- равномерно. Распределенная 
э э 

нагрузка по размаху стабилизатора qст = УстfЬстl Sсто а руля высоты qрв = Ур8/Ьрв/ Sрв· Ве-
личину расчетной уравновешивающей нагрузки у~ = у; f можно определить, используя 
условие равновесия Mz6 = Mz (см. рис. 5.4). Тогда УУР = Mz6 /Lго = mz' qSгobA/Lгo. 

rn rn rn 
где Мzб 

0 
и т~- момент и коэффициент момента относительно оси Z для расчетного 

случая без ГО; Ь А - средняя аэродинамическая хорда. Величина расчетной маневренной 
нагрузки У ~ан = У:анf (Эту величину определяют при расчете оперения на прочность для 
двух случаев по формулам, рекомендуемым «Нормами прочности». Там же указываются 

необходимые отклонения руля.) Величину У:ан можно найти по угловому ускорению Е: 
э 

Уман = ElziLro. где lz- момент инерции самолета относительно оси Z. Расчетную на-
грузку при полете внеспокойном воздухе Yg = У;! можно определить [21] из выражения 

э 
У6 = У УР + У6 , где У УР - уравновешивающая нагрузка на ГО в горизонтальном полете со 

скоростью V; У6 - приращение нагрузки на ГО от порывов ветра. Значение У6 может быть 
найдено из выражения У6 = 0,04с;го VmaxWSгo; W= 10 ... 20 м/с; с; го- производпая су по 
углу атаки а для ГО [21]. 

5.2.2. Наrрузки ВО определяются аналогично нагрузкам ГО. Здесь для самолетов с не
сколькими двигателями могут быть особые случаи нагружения, например при остановке 

двигателей по одну сторону от плоскости симметрии самолета. Возникающий момент Му 

относительно оси У из-за остановки двигателей парируется в основном ВО, на котором 

должна возникнуть сила Рво = Му! Lво· 
5.2.3. Расчетные наf1)узкн на рули и элераны рассматривались выше. В соответствии 

с подразд. 4.4.5 расчетная нагрузка на РВ 
равна УСв = K[Spвq, а распределенная по 

0.16г0 

UJIIIIIIIIIШI 
а 

В го 

Рис. S.S. Распределение воздушвой иаrрузкн 
вдоль хорды: 

а-М< 1;6-М > l 
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размаху аэродинамическая нагрузка qp8 = 
= У$8 Ьрв/Sрв. где К- коэффициент про
порциональности (по «Нормам прочности>> ). 
Аналогично для РН: rСн = Kf Spнq; qрн = 

= У$н Ьрн/Sрн· Эта нагрузка no хордам ру
лей распределяется по закону трапеции. 

5.2.4. Работа частей оперения под наrруз
кой. Стабилизатор, состоящий из двух поло

вин, и киль (см. рис. 5.1, а, в) представляют 
собой консольные балки, анеразъемный ста

билизатор- двухопорную балку с консоля-



ми (см. рис. 5.1, б). На нихдействуют распределенная аэродинамическая нагрузка и сосре
доточенные силы в узлах навески рулей. От этой нагрузки в силовых элементах 

стабилизатора и киля возникают перерезывающая сила Q, изгибающий Ми крутящий Мк 
моменты. По КСС стабилизатор и киль можно классифицировать так же, как и крылья, 

они имеют те же силовые элементы, что и крьvю, и эти элементы выполняют те же задачи, 

что и силовые элементы крыла. Поэтому нагружение силовых элементов стабилизатора и 

киля и их работа под нагрузкой при передаче сил на опоры (узлы крепления) аналогичны 

нагружению и работе под нагрузкой силовых элементов крыла. 

§ 5.3. КОНСТРУКЦИЯ ГОРИЗОНТАЛЬНОГО ОПЕРЕНИЯ 

5.3.1. Конструкция и компоновка ГО с разъемным, установленным на фюзеляже 
стабилизатором. На рис. 5.6, а показаны достаточно типичная конструкция и компоновка 
такого оперения, состоящего из разъемных (из двух половин) ГО и ВО, установленных на 

хвостовой части фюзеляжа. ГО - трапециевидной формы в плане с двухлонжеронным 

стабилизатором 1 и однолонжеронным РВ 2 с триммером 3 в корневой части руля. Конст
рукция этого стабилизатора аналогична конструкции двухлонжеронного крыла. В месте 

II узла навески РВ для восприятия сосредоточенной нагрузки от руля (реакций Rq и f4) 
в стабилизаторе стоит усиленная нервюра с мощными поясами 15 и глухой стенкой 17, 
подкрепленной стойками. Воспринимаемую нагрузку эта нервюра передает на стенки 

лонжеронов 5 и общивку 7 стабилизатора (см. рис. 5.6, б), работая на сдвиг и изгиб в своей 
плоскости. Стенки лонжеронов, работая на сдвиг от перерезывающей силы Q, передадут 
ее на узлы крепления стабилизатора 8, которые могут быть либо на лонжеронах его цен
тропланной части, встроенной в конструкцию хвостовой части фюзеляжа (сеч. А-А на 

рис. 5.6, а), либо на усиленных щпангоутах фюзеляжа (см. рис. 5.6, б), если стабилизатор 
без центроплана. С узлами 8 стенка соединяется с помощью фитингов 11 и накладок 4, 6, 
10. Общявка стабилизатора, работая на сдвиг от кручения (при изгибе нервюр), передает 
М к на усиленную корневую нервюру стабилизатора 9, где М к трансформируется в пару сил 
на узлах 8 крепления стабилизатора. Изгибающий момент от стабилизатора в виде пары 
сил передается поясами лонжеронов 13 на узлы его крепления 8 и самоуравновещивается 
на лонжеронах центропланной части стабилизатора или в других КСС стабилизатора - на 

усиленных щпангоутах фюзеляжа. 

На рис. 5.6, в по казан узел II навески РВ 2, состоящий из кронщтейна 21, на лонжероне 
РВ, связанного болтом с серьгой 20 кронщтейна 14, закрепленного болтами на поясах 13 
заднего лонжерона стабилизатора 1. На виде II показаны сечение пояса лонжерона стаби
лизатора 13 со стенкой 5, пояса нервюры 15 и ее стенки 17, а также уголки 16 и накладки 18, 
соединяющие пояса и стенки нервюры с поясом и стенкой лонжерона. СечениеГ-Г сдела

но через кронщтейн на РВ 21 по оси вращения РВ, проходящей через болт 24, втулки 22 и 
сферический подщипник 23 в серьге 20 кронщтейна 14 узла навески РВ на стабилизаторе. 

Узел навески триммера 3 аналогичен приведеиному на рис. 4.14, б. На рис. 5.6, г пока
зано управление триммером РВ от электромеханизма 25, расположенного в хвостовой 
части стабилизатора, через качалку 19, тяги и качалки 26 и 28 в РВ, рычаг 27 натриммере 3. 
Конструкция триммера не отличается от описанной выще (см. подразд. 4.4.4). 

5.3.2. Конструкция и компоновка ГО с неразъемиым стабИJIИзатором прямоугольной 
формы в плане, неподвижно установленным на фюзеляже, представлена на рис. 5.7. Схе
ма такого оперения с разнесенным ВО уже рассматривалась выше. По КСС ГО представ

ляет собой трехлонжеронный стабилизатор с мощными паиелями 3, подкрепленными 
часто расположенными стрингерами и нервюрами 4 (см. рис. 5. 7, б). Такая же КСС и у ВО 
(см. рис. 5.7, а). Она совместно с усиленной лонжеронами хвостовой частью фюзеляжа 
обеспечивает оперению высокую боевую живучесть. На заднем лонжероне стабилизатора 
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Рис. 5.6. Конструкции ГО в узлов ero кpenлe/IIIJI к фюзеJUIЖУ. Узел навески pyЛJI высоты 

установлены узлы навески РВ, состоящего из двух частей. На каждой из них установлен 

триммер. Крепится стабилизатор к двум усиленным шпангоутам 1 на хвостовой части фю
зеляжа. Узлы креiШения по конструкции такого же типа, как и узлы креiШения центро

IШана крыла к фюзеляжу (см. рис. 2.64, в),- шарнирные. Через эти узлы передается на 

шпангоуты 1 с лонжеронов 5 стабилизатора только перерезывающая сила Q (изгибающий 
момент М от обеих половин оперения самоуравновешивается в поясах лонжеронов стаби

лизатора). Крутящий момент от стабилизатора в виде пары сил передается через те же уз

лы на боковины усиленных шпангоутов. 

Особенностью передачи сил от стабилизатора на фюзеляж является то, что лонжеро

нов в стабилизаторе три, а узлов креiШения к усиленным шпангоутам -два. Это приводит 

к тому, что Q и Мк передаются крайними лонжеронами. Поэтому конструктивно можно 
было бы средний лонжерон делать без стенки. Однако стенку в среднем лонжероне оста

вили для повышения жесткости конструкции и боевой живучести, а также для того, чтобы 

силовые элементы стабилизатора имели дополнительную связь с силовыми элементами 

фюзеляжа в виде угольников 2, которыми мощные с·иловые паиели стабилизатора при
стыковываются к боковинам фюзеляжа. Последнее также способствует повышению жест

кости и боевой живучести хвостового оперения самолета. 

5.3.3. Конструкция ГО стреловидной формы в nлаве (так же, как и ВО такой же формы) 
ничем не отличается от рассмотренных выше конструкций стреловидных крыльев раз-
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личных КСС (см. гл. 3). Некоторые из этих 
схем, получивших наибольшее распростране

ние, рассматриваются ниже. 

5.3.4. Конструкции и компоновка стреловид
ною ГО с изменяемым в полете углом установки 

стабилизатора* q>8 (рис. 5.8, 5.9). Стабилиза
тор, установленный в хвостовой части фюзе
ляжа, состоит из центроплана и двух консо

лей, соединенных между собой, как и в крыле, 

технологическими стыками по нервюрам 

разъема (см. подразд. 2.10.2). 
Конструктивно стабилизатор (см. рис. 5.8) 

состоит из силового кессона 9, к которому кре
пятся носовая 8 и хвостовая 3 части (сеч. А-А, 
pit:c. 5.8, а). Кессон в свою очередь состоит из 
стенок - переднего 6 и заднего 2 лонжеронов и 
верхних и нижних паиелей 4, подкрепленных 
стрингерами и нервюрами 1. Лонжероны и нер
вюры имеют типовую конструкцию и состоят из 

поясов и стенок. Нервюры разъема 7 (см. рис. 
5.8, а и д) и те нервюры, к которым крепятся уз
лы навески РВ, усилены и имеют более мощные 

пояса и сплошные стенки. Остальные нервюры 

облегченные. Носовые и хвостовые части кон

солей крепятся соответственно к переднему 

и заднему лонжеронам стабилизатора. Конце

вые обтекатели 5 крепятся к концевой нервюре. 
В носовой части, состояшей из стенки, носков 

нервюр, диафрагм и обшивки, размещаются 

элементы противообледенительной системы. 

На рис. 5.8, б в хвостовой части стабилизато-

а 

tf 

Рис. 5. 7. Конструкции оперении самолета А-1 О 

ра показаны лонжерон 2, хвостики нервюр, диафрагма между кронштейнами навески РВ 10, 
сами эти кронштейны 12 и продольные балки 14, скрепляющие концы кронштейнов, - все 

это для увеличения жесткости конструкции. На конце каждого кронштейна 12 находится 
проушинас подшипником для навески РВ. На четырех более жестких кронштейнах 12 навес
ки РВ в нижней части крепится рулевой привод 13 управления РВ. Снизу и сверху каркас 
хвостовой части закрыт паиелями сотовой конструкции. На рис. 5.8, в показан кронштейн на
вески РВ 10, установленный на лонжероне 11 руля 10. В сечении этого кронштейна через про
ушину (сечение Б-Б) показаны: 11-лонжерон РВ; 15- подшипник; 16- втулки; 17- болт. 

На рис. 5.8, г представлена половина РВ 10, состоящего из четырех отдельно управля
емых секций для повышения надежности управления. Каркас РВ состоит из лонжерона 

и нервюр. К лонжерону крепятся кронштейны с одной проушиной навески руля и крон

штейны сдвойной проушиной навескиРВи крепления рулевого привода (сечение Д-Д), 

а также носовые части руля с балансировочным грузом 18 (сечение К-К). Хвостовая часть 

руля выполнена из сотового заполнителя (сечение Г-Г). 

На рис. 5.8, д (виды Б ... Д и сечение Е-Е) показаны узлы установки центроплана 35 
стабилизатора в фюзеляже. Он устанавливается в вырезе задней части фюзеляжа и кре

пится к его силовым шпангоутам с помощью трех узлов типа Б и Г. Два узла Г (вид Г) с 

*Такие стабилизаторы называют переставными. 

173 



а 

А· .4 

8 9 ч J 
~ J 1 ~ ~о]! о о, о о jfo§ c=:=:r . ;9 ·r 

6 1 ч l 10 

Рис. 5.8. Конструкции стабилизатора, РВ и узлов их креплении 
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универсальными шарнирами (вид Д и сече

ние Е-Е, рис. 5.8, д) расположены по задне
му лонжерону 2 центроплана стабилизатора 
и образуют ось вращения стабилизатора. Они 

навешиваются на ответные узлы фюзеляжа 

на усиленном шпангоуте. Каждый из узлов Г 

состоит из двух щек швеллерного сечения . 

Спереди узел заканчивается проушиной 

(вид Д) с отверстием для сферического под

шипника, являющегося осью вращения ста

билизатора. В сечении Е-Е по казаны эле

менты узла Г : 33 и 32- основной и дублиру

ющий болты ; 24 - шайба с гайкой; 25 -
кронштейн фюзеляжа; 29- стакан подшип

ника; 28- щеки узла Г; 27- шайба; 26 и 30-
наружная и внутренняя гайки ; 31 - шаровой 

подшипник; 34 - сферическое кольцо под

шипника. Третий узел крепления стабилиза

тора Б установлен по оси симметрии самоле

та на переднем лонжероне 6 центроплана. 
Этот узел выполнен из двух внешних и двух 

ВНУJ1)еННИХ боковин швеллерного сечения, 

собранных в два кронштейна с проушиной в 

передней части. Оба кронштейна соединены 

перемычкой 20 в общий узел, к которому при
соединен винтовой механизм подъемника 21 
для изменения угла установки стабилизатора 

в полете . Перестановка стабилизатора в полете Рис. 5.9. Конструкции го н узлов ero крепления 
необходима для балансировки самолета при 

изменении его центровки* и для снижения по-

терь аэродинамического качества при балансировке самолета на режимах, требующих боль

ших значений уравновешивающей силы УУР (с точки зрения прироста подъемной силы и 

уменьшения прироста сопротивления выгоднее отклонять стабилизатор на небольшие углы , 

чем отклонять РВ на значительно бОльшие углы). 

Стабилизатор фиксируется от поперечных перемещений двумя кронштейнами с на

правляющими роликами 19 (вид В, см . рис . 5.8, д), установленными на переднем лонже
роне 6 центроплана 35 стабилизатора. Ролики упираются и скользят по вертикальным 

стойкам 23, закрепленным на шпангоуте фюзеляжа 22. 
Установка на фюзеляже и работа под нагрузкой стабилизатора, приведеиного на 

рис. 5.9, а, б, принципиально ничем не отличается от описанной выше. На рис. 5.9, в 
представлен один из двух типовых узлов (кронштейн с проушиной), закрепленный на 

заднем лонжероне центроплана стабилизатора. Два таких узла совместно с ответными 

узлами на фюзеляже образуют ось вращения стабилизатора. Кронштейн с проушиной 

(см . рис. 5.9, г), размещаемый на переднем лонжероне центроплана стабилизатора, в 
средней его части, связан с винтовым подъемником для перестановки стабилизатора в 

полете. Читателю предлагается самостоятельно назвать все элементы конструкции это

го стабилизатора . 

• Переставной стабилизатор позвоJtЯет тем самым увеличить диапазон эксiUiуатационных центровок 
самолета. 
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5.3.5. Конструкция ГО стреловидного Т -образною оперении представлена на рис. 5.1 О. Все 
оперение (см. рис. 5.10, а) состоит из ГО (стабилизатора с РВ), установленного на верхней 
части киля, и ВО (киля с РН и форкиля), закреiШенного на хвостовой части фюзеляжа. 

Стабилизатор (см. рис. 5.10, б) двухлонжеронной конструкции. Он состоит из двух 
стреловидных консолей, состыкованных между собой по опорным нервюрам б накладка

ми 4 по переднему и заднему лонжеронам 2. Каждая консоль, кроме того, включает: сило
вые нервюры 3 (по числу узлов навески РВ) и обычные нервюры, концевой обтекатель, 
съемный носок 1 с противообледенительным устройством (по типу, показанному на сече-

Jб 

Рис. 5.10. Конструкции частей Т-образного оnерения н узлов кремении КНJ1Я к фюзеляжу, стабилизатора
к КИJПО, рулей -к кронштейнам их навески 

176 



нии В-В, рис. 5.10, г), верхние и нижние паиели 7, хвостовую часть 11 и кронштейны 10 
навески РВ. Конструкция основных силовых элементов - типовая для несущих поверх

ностей. Опорная и силовые нервюры имеют более мощные пояса, и их стенки подкрепле

ны стойками. Опорная нервюра связана с лонжеронами посредством фитингов и накла

док. Стенки силовых нервюр 3 у заднего лонжерона подкреплены листовыми накладками 19 
и имеют фитинги, к которым чере.з пояса заднего лонжерона крепятся штампованные 

кронштейнынавески JOPB (см. сечениеА-А на рис. 5.10, 6). 
В передней части стабилизатора на лонжероне 2, между опорными нервюрами 6 уста

новлены кронштейны 5 (см. рис. 5.10, б, в) для крепления серьги управления стабилиза
тором 13, а на хвостовых частях нервюр 8 - кронштейны подвески карданного вала 9. 
Съемный носок стабилизатора 1 крепится болтами с анкерными гайками к поясу перед
него лонжерона 2 (см. рис. 5.10, е, ж). 

Крепление стабилизатора к килю показано на рис. 5.10, б и в. Фитинги с проушинами 15 
переднего лонжерона киля соединяются с кронштейнами 5 на опорных нервюрах 6 
у передних лонжеронов консолей стабилизатора посредством серьги 13 и качалки с рычагом 
управления стабилизатором 14. Фитинги с проушинами 16 заднего лонжерона киля соединя
ются с кронштейнами-коробками 18 заднего лонжерона стабилизатора посредством бол
тов 17, являющихся осью вращения стабилизатора при изменении узла его установки. Зализ, 
прикрепленный к стабилизатору, обеспечивает плавный переход стабилизатора на киль. 

Каждая половина РВ имеет типовую конструкцию (см. подразд. 4.4.2). Обе половины 
РВ соединены карданным валом 9 с рычагом управления 20 (см. вид /, рис. 5.10, 6). 
РВ имеет весовую балансировку, достигаемую установкой контргрузов 12 на мембранах 
носка руля, и осевую компенсацию. В корневой части руля находится кронштейн дЛЯ 

крепления вилки карданного вала 9. 
На рис. 5.11 представлены варианты конструктивных решений привода управления 

РВ, отличающиеся от рассмотренных выше (см. рис. 5.8, б, г и вид 1 на рис. 5.10, 6). 
Привод управления РВ 1 (см. рис. 5.11, а) осуществляется от тяги 5через рычаг управ

ления 6 на валу 7, связанном одним концом фланцем 2 через бортовую нервюру 3 РВ с его 
лонжероном, а другим концом- с кронштейном навески 4. На сечении А-А показано со
единение вала 7 через стенку бортовой нервюры РВ 3 с трубой 8, ось которой совпадает 

z 

6 lб 

19 9 

lJ 

Рис. 5.11. Конструкции узлов навески и 
управлеииирулнми 
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с осью вращения РВ. Сама труба далее соединяется с лонжероном РВ, который может 

быть любого (например, круглого или швеллерного) сечения. 

Привод управления РВ (см. рис. 5.11, б) осуmествляется от вращающихся валов через 
центральный узел 12 с коническими шестернями, откуда вращательное движение валами 10 
и карданами 11 передается на РВ таким же образом, как это показано на сечении А-А. На 
рис. 5.11, б по казан о соединение 19 двух половин стабилизатора в плоскости оси симмет
рии самолета и узлы его установки 9. 

На рис. S.ll, в приведен типовой узел навески РВ. Здесь: 13- кронштейн навески РВ на стаби
лизаторе с проушиной 15; 16- лонжерон РВ с кронштейном навески 17; 14- нервюра РВ; 18- л он
жерон стабилизатора. 

На рис. 5.12 (вид l) показан типовой узел с винтовым механизмом подъемникадля из
менения угла установки стабилизатора. Винтовой механизм 3 приводится во вращение 
от гидро- или электромоторов 5. При этом перемещение гайки червяка б, связанной 

с кронштейнами 7 стабилизатора 8, вызывает отклонение стабилизатора. Винтовой подъ
емник может крепиться непосредственно к кронштейну стабилизатора (см. рис. 5.12, а, б) 

5 

fYrs 

3~····. 
' ~ . о 

Рис. 5.12. Различные схемы установки и управ
лении переставным стабилизатором и конст

рукции винтовых по.zrьемников 
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или через специальный шлиц-шарнирный ме

ханизм 4 с кинематическим замком, разгру
жающим подъемник (см. рис. 5.12, г). На 

рис. 5.12, б, в, д приведены различные вариан
ты схем переднего узла привода стабилизатора 

с изменяемым углом установки. Как видно из 

рис. 5.12, в, в крайних распрямленных поло
жениях шлиц-шарнира 4 передняя опора 

действительно воспринимает нагрузки стаби

лизатора, не загружая подъемник. Это улуч

шает условия его эксплуатации. 

КСС стреловидных стабилизаторов, рас

смотренные в подразд. 5.3.4, 5.3.5, аналогичны 
КСС двухлонжеронных стреловидных крыльев 

с переломом осей продольного силового набора 

по борту фюзеляжа (для ГО - на стыках цент

роплана стабилизатора и его консолей). Отсю

да следует, что работа силовых элементов ста

билизатора при передаче нагрузок на узлы его 

крепления и конструкция этих силовых эле

ментов принципиально ничем не отличаются 

от рассмотренных в§ 3.2 для стреловидных с 
двумя лонжеронами крыльев. 

Для переставных стабилизаторов (см. рис. 

5.8 ... 5.10) поперечные силы Q и пара сил от М к 
передаются с лонжеронов консолей на задние 

узлы крепления стабилизатора к силовому 

шпангоуту фюзеляжа (см. рис. 5.8, 5.9) или к 
заднему лонжерону киля (в Т -образном опере

нии, см. рис. 5.10), а через передний узел, свя
занный с ·винтовым подъемником, - на узлы 

крепления подъемника. Поэтому необходимы 

мощные опоры для подъемника (на усилен

ных шпангоутах и поперечных балках в фюзе

ляже или на стыке переднего лонжерона киля 2 



и усиленной нервюры J, см. рис. 5.12, а). Изгибающий момент от консолей стабилизатора са
моуравновешивается на его центроrтане, при несимметричном нагружении ГО нагрузит фю

зеляж (см. рис. 5.8, 5.9) дополнительным кручением, а для Т-образного оперения- допол

нительным изгибом киля (см. рис. 5.10) через те же узлы креrтения стабилизатора к килю. 

§ 5. 4. КОНСТРУКЦИЯ ВЕРТИКАЛЬНОГО ОПЕРЕНИЯ 

5.4.1. Конструкции стреловидного и Т -образного оперения приведены на рис. 5.1 О, г 
и 5.13, а. ВО состоит из киля и РН. На рис. 5.1 О, г представлен IGUIЬ стреловидный двухлонже
ронной конструкции. Он состоит из лонжеронов 22 и 28, бортовой 35, торцевой 26, силовых 
25 и обычных 29 нервюр, двух паиелей 34, съемного носка 23, концевого обтекателя 27. 

На рис. 5.13, а: лонжероны 3 и 7, бортовая нервюра 8, корневая нервюра J, обычные нервюры 2, 
панели 5, носок 4 и законцовка киля 6. 

Конструкция силовых элементов обоих килей типовая, однако из-за дополнитель

ных нагрузок на киль Т -образного оперения от ГО все его силовые элементы усилены 

(увеличены сечения поясов лонжеронов, стенки усилены накладками и стойками по дли

не лонжеронов и др.). В корневой части лонжеронов на болтах установлены штампован-

l"l ff 

г 

Рис. 5.13. КоистрУJЩНJI киля н узлов ero крепления к фюзеляжу 
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ные из стали стыковые узлы 21 (см. рис. 5.10, г) для крепления киля к фюзеляжу. В верхних 
частях лонжеронов на болтах установлены: на переднем лонжероне киля - штампован

ные из стали фитинги-проушины 15(см. рис. 5.10, в, г) для крепления качалки с рычагом 
14управления стабилизатором- передние узлы крепления стабилизатора; на заднем лон

жероне- фитинги-проушины 16 для задних узлов крепления стабилизатора. Усиленные 
бортовая и торцевая нервюры имеют пояса таврового сечения, стенки, подкрепленные 

стойками. Особенности наrружения и работы бортовой нервюры в стреловидном лонже

ронмом оперении такие же, как и в крыле такой же КСС (см.§ 3.2). Силовые нервюры 
в хвостовой части усилены накладками и имеют специальные фитинги (см. сечение Б-Б на 

рис. 5.10, г), которыми через пояса заднего лонжерона 28 прикреплены к нервюре кронштей
ны 33 навески РН. Аналогично сделаны узлы навескиРНи на киле (см. рис. 5.13, а). Па
неJШ 34 киля (см. рис. 5.10, г) крепятся к силовым нервюрам через компенсаторы (см. поз. 5, 
рис. 2.26, и, к). В носке киля (см. сечение В-В на рис. 5.10, г) между внешней обшивкой 
и гофром 24, мембранами 38 и стенкой 39 образованы изолированные полости А и Б для 
лучшего распределения горячего воздуха противообледенительной системы. Горячий 

воздух выходит через жалюзи в концевом обтекателе 27. Аналогично выполнен обогрев 
передней кромки киля, представленного на рис. 5.13, а. 

Конструкция РН 30 (см. рис. 5.10, г и 5.13, а)- типовая для рулей. РН имеют осевую 

и весовую компенсацию в виде распределенного груза вдоль носка руля, как это сделано, 

например, на РН ВО (см. рис. 5.10, г, поз. 32). В нижней части этогоРН лонжерондвутав
рового сечения усилен трубой, на конце которой закреплена опорная вилка 41 с фланцем 42. 
РН, связанный с опорным фланцем 42 вилки 41 (вид//), устанавливается на опорные 
кронштейны 40навески РН. Через вилку 41 осушествляется управление РН. На рис. 5.10, д 
по казан еще один из вариантов узла управления РН с рычагом 37, к которому подходит т я
га управления. 

На рис. 5.10: 31- триммер; 36- усиленная нервюра руля. 

5.4.2. Варианты конструктивного выполнении узлов креплении килей к фюзеляжу по каза
ны на рис. 5.13. Наиболее простой вид этих узлов, состоящих из кронштейнов с проуши
нами на поясах лонжеронов двухлонжеронного киля и ответных кронштейнов с проуши

нами на шпангоутах фюзеляжа, приведен на рис. 5.13, б. Здесь на виде /и сечении Б-Б 
по казан узел на верхней части силового шпангоута 11 и заднем лонжероне киля 7; 8- фи

тинг с проушиной на лонжероне 7; 9- болт; 10- фитинг с проушиной на шпангоуте 11. 
На рис. 5.13, в приведены достаточно распространенные (типовые) узлы крепления 

киля к лонжеронам. Узлы состоят из стыковых фитингов с проушинами, связывающих 

пояса лонжеронов 3 (7) с поясами бортовой нервюры 8, и угольников 12, связывающих 
в свою очередь стенки бортовой нервюры со стенками лонжеронов. 

На рис. 5.13, z, д показан еще один тип стыковых узлов киля по переднему 3 и заднему 7 лонже
ронам. Здесь: 8 и 13- пояса; 14- стенки лонжеронов; 19- стыковые фитинги с гнездами под сты
ковые болты 17по поясам и стенкамлонжеронов и шпангоутов 18; 20- накладки; 15- пояс корне
вой нервюры; 16- крышка смотрового лючка. 

5.4.3. Конструкции и форма (вид сбоку) килей маневрениых скоростиwх самолетов, име
ющих стреловидную форму, показаны на рис. 5.14. Конструкция определяется теми же 
КСС, которые характерны для стреловидных крыльев, и состоит из тех же силовых эле

ментов, которые присуши конкретной КСС. Назначение, наrружение, работа под нагруз

кой и конструкция таких элементов такие же, как и в крыле, и определяются опять-таки 

ксс. 

На рис. 5.14, а приведены конструкция и форма (вид сбоку) двухлонжеронноrо стре
ловиднотокиляс РН. КСС такого киля, получившая довольно широкое распространение, 

включает в себя лонжероны 3 и 4, стенку 6, бортовую 7, корневую 2 и силовые 5 нервюры. 
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Киль крепится к вертикально расположенным 

силовым шпангоутам фюзеляжа. Так как 

к узлам крепления киля лонжероны подходят 

под большим углом, то бортовая нервюра, вос

принимаюшая б6льшую часть изгибающего 

момента от лонжерона, делается очень мощ

ной, как правило, с глухой стенкой, подкреп

ленной стойками, а ее пояса накладками 1 свя
зываются с поясами лонжеронов и моментны

миузлами. 

В конструкции килей сверхзвуковых само

летов получили распространение КСС с одной 

или несколькими подкосными балками (по 

типу стреловидных лонжеронных крыльев с 

подкосной балкой), по которым нагрузки ки

ля кратчайшим путем передаются на узлы 

крепления на шпангоутах фюзеляжа. Такие 

схемы, дающие выигрыш в массе киля, целе

сообразны для разнесенного ВО. Для таких 

схем ВО, имеющих небольшую высоту (корот- 0 
кие лонжероны), может подойти и многолон-

5 

а 

жеронпая КСС (см. рис 5.14, б). Рис. 5.14. КСС стреловидноrо ВО 
5.4.4. Особенности конструкции некоторых 

схем ВО, вызванные необходимостью размес-
тить воздухозаборник большого поперечного сечения меЖду килем и фюзеляжем, показа

ны на рис. 5.15. 
На рис. 5.15, а двигатель в гондоле расположен меЖду килем и фюзеляжем. Короткий 

без искривлений воздухозаборник сводит до минимума потери напора на входе в двига

тель. Киль- многолонжеронной КСС. Узлами на каЖдом из своих лонжеронов он связан 

со шпангоутами гондолы двигателя и через них - с усиленными шпангоутами фюзеляжа. 

За счет этого киль получается более коротким, изгибающие моменты в его корневом се

чении меньше, узлы крепления легче. С силовыми шпангоутами связаны и лонжероны 

Рис. 5.15. КовС'Jllукции onepeiПIR с двиrателем, расположеиным в хвостовой части фюэелижа или над хвостовой 
чаС'IЪIО фюэелижа 
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стабилизатора, состоящего из центроплана и двух консолей. На рис. 5.15, а показаны си
ловые элементы оперения и фюзеляжа и силовая завязка между ними. 

На рис. 5.15, б двигатель расположен в хвостовой части фюзеляжа. В этом случае из-за 
сильно изогнутого длинного воздухозаборника к нему имеют место большие потери напо

ра на входе в двигатель. Шпангоуты хвостовой части фюзеляжа сильно развиты в верхней 

части в целях необходимости размещения воздухозаборника. Киль с сильно развитым под 

лобовую часть воздухозаборника форкилем двухлонжеронной КСС крепится к двум уси

ленным шпангоутам по лонжеронам и стыковыми угольниками - по паиелям к бокови

нам фюзеляжа. В этом случае размеры киля, действующие изгибающие моменты в нем и 

масса узлов крепления получаются меньше. На рис. 5.15, б показаны силовые элементы 
стабилизатора, киля, хвостовой части фюзеляжа и силовая завязка между ними. 

§ 5.5. КОНСТРУКЦИЯ ЦЕЛЬНОПОВОРОТНОГО 
ГОРИЗОНТАЛЬНОГО ОПЕРЕНИЯ 

5.5.1. Схемы ЦПГО. Конструктивно-силовые схемы ЦПГО во многом опре
деляются схемами размещения подшипников оси вращения ГО, через которую нагрузки 

от него передаются на силовые шпангоуты фюзеляжа. На рис. 5.16, а, в по казан о размеще
ние подшипников 1 оси ГО на силовых шпангоутах фюзеляжа, а сама ось 1 О в этом случае 
болтами неподвижно связана с конструкцией стабилизатора. Эта схема получила назва

ние схемы вала. На рис. 5.17, а по казан о размещение подшипников 4 и 15 в ЦПГО, а сама 
ось 17 неподвижно закреплена через балку 12 на силовых шпангоутах 10 фюзеляжа. Эта 
схема получила название схемы оси. Рычаг управления 11 ГО в схеме вала расположен, как 
правило, между подшипниками 1 (см. рис. 5.16), а в схеме оси такой рычаг 16находится 
на усиленной бортовой нервюре 19 (см. рис. 5.17). 

В схеме вала нагрузки от ЦПГО в виде перерезывающей силы Q, изгибающего и кру
тящего моментов М и М к передаются на фюзеляж одним только валом 10 (см. рис. 5.16). 
При этом Q и М передаются на опоры вала на шпангоутах в виде реакций R1 и R2 (вал от 
действия Q и М работает на срез и изгиб), а М к уравновешивается моментом на рычаге уп
равления 11 (см. рис. 5.16, в), соединенном с силовым приводом. От действия Мк вал ра
ботает на кручение, поэтому он выполняется в виде трубы. Для уменьшения массы и уве

личения жесткости вала труба должна быть как можно большего диаметра. В целях 

улучшения работы на изгиб на участке стабилизатора целесообразно иметь двухпоясную 

балку. Однако во избежание сложного технологического перехода от трубы к балке 

в конструкции многих стабилизаторов труба продолжается и в самом поворотном стаби

лизаторе (см. рис. 5.16). 
В схеме оси (см. рис. 5.17, в) ось 17работает на срез и изгиб от действия Q и М, а Мк 

воспринимается парой сил на плече от оси до точки соединения привода с рычагом управ

ления ЦПГО. Разгрузка оси стабилизатора от кручения позволяет выполнять ее в виде 

двутавровой балки, хорошо работающей и от Q, и от М. 
5.5.2. Положение оси вращения стабилизатора определяется углом стреловидности 

оси Хоси и положением зоны наибольших строительных высот на бортовой нервюре 
стабилизатора, поскольку стремление увеличитьдиаметр трубы-вала требует использо

вания максимальной высоты профиля стабилизатора. На рис. 5.16, г покаэано положе
ние зоны максимальных строительных высот 14 по бортовой нервюре ЦПГО и по его 
размаху, а также положения центров давления при Полете надозвуковой и сверхзвуко

вой скоростях. Как видно из этого рисунка, прямая ось (Хоси = 0) проходит далеко от 
цд, что приводит к большим значениям шарнирных моментов Мш при управлении 

ЦПГО. Наклонная ось (Хоси > О) позволяет уменьшить значения Мш, особенно, если 
ось проходит между точками ЦД при М < 1 и при М > 1. Такую ось можно пропустить, 
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как это видно из рис. 5.16, г, через сечения стабилизатора с достаточной высотой. Но с 
увеличением стреловидности оси (Хоси> падает эффективность оперения, уменьшается 

его аэродинамическое качество, так как при больших значениях Хоси оперение повора

чивается не столько параJШельно набегающему потоку воздуха, сколько поперек пото

ка, что ведет к снижению его подъемной силы и увеличению сопротивления. Кроме то

го, как показано в работе [27], минимум потребной мощности привода на управление 
ЦПГО лежит в пределах значений Хоси = 15 .. .40" (нижнее значение- для ГО с малым 

углом стреловидности по передней кромке). С увеличением Хоси возрастают трудности 

с размещением приводов управления на каждую половину стабилизатора (на рис. 5.20 
такой привод-гидроусилитель 1- вынесен далеко наверх и крепится к балке киля 2, 
что усложняет проводку управления от привода до рычага 11 (см. рис. 5.16) на валу ста
билизатора). 

Проще всего привод компонуется при прямой оси (Хоси = 0). Учет всех перечисленных 
выше обстоятельств приводит к тому, что на современных истребителях, например Су-27, 

F-15, F-16 и некоторых других, сделаны прямые оси (см. далее рис. 5.19, а). Чтобы умень
шить Мш при прямой оси, применяют ГО треугольной или трапециевидной формы в пла

не малого удлинения. 

Рис. 5.16. Общий вид, констрУJЩИII, наrружение н работа под нагрузкой ЦПГО, выпоJПtенноrо по схеме вала 
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Рис. 5.17. Общий вид, конструкция, нагружение и работа под Н311Jузкой ЦПГО, выполиенноrо по схеме оси 

5.5.3. Конструкция ЦПГО, выполненною по схеме вала, представлена на рис. 5.16, а. 
Стабилизатор состоит из двух симметричных половин моноблочной КСС. В конструкцию 

каждой половины входят передняя 8 и задняя 4 стенки, верхняя и нижняя фрезерованные 
паиели 5 с ребрами жесткости, корневая нервюра 3, две боковые силовые балки-нервюры 2, 
набор нервюр 9, носок 7 и законцовка с противофлатrерным грузом б. Хвостовая часть 
стабилиЗатора состоит из обшивки, двух уголковых стрингеров, набора нервюр и конце

вого ножа. Стабилизаторприкреплен к стальнойтрубе-валу JО(см. рис. 5.16, б, в), которая 
врашается в подшипниках 1, закрепленных на усиленных шпангоутах хвостовой части 
фюзеляжа одним горизонтальным 13 и четырьмя вертикальными J2болтами. Подшипник 
задний (на конце вала) -радиально-упорный. Продольный (вдоль вала) люфт устраняет

ся гайкой за задним подшипником. 

От аэродинамической нагрузки на ГО в его силовых элементах действуют персрезыва

ющая сила Q, изгибающий и крутящий моменты Ми Мк. Передача силы Q и моментов М 
и Мк показана на рис. 5.16, д, е. 

Поперечная сила Q по стенкам примерно равной изгибной жесткости передается 
сдвигом на две боковые силовые балки-нервюры 2 и сдвигом и изгибом этих балок -
на горизонтальный болт 13, соединяющий вал 10 с этими балками, в виде сил Ro ;; Q/2 
(см. рис. 5.16, б)*. 

Изгибающий момент М растяжением-сжатием паиелей стабилизатора передается на че

тыре вертикальных болта. Чтобы весь изгибающий момент от стабилизатора не восприни

мался только одним первым от конца стабилизатора болтом, крепящим вместе с остальными 

тремя его силовые паиели на валу, на конце вала сечение трубы (ее жесткость) ослаблено вы

резом (см. рис. 5.16, в), а жесткость (толщина) обшивки паиелей фрезерованием распределе
на так, чтобы нагрузка от нее на каждый из четьrрех болтов бьша примерно равной. 

• На рис. 5.16, б показан корневой отсек ЦПГО с валом 10 и болтами, связывающими стабилизатор 
с валом. 
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Кругящий момент М к до корневой нервюры 3 воспринимается контуром из стенок и 
паиелей в виде потока касательных усилий qк, часть этого потока q ~на корневой нервюре 3 
трансформируется в пару сил Rю которые, как и силы ~. передаются на горизонтальный 

болт 13. Другая часть потока q~ сдвигом паиелей корневой части нагрузит вертикальные 
болты силами, параллельными корневой нервюре, как это по казан о на рис. 5.16, е [21]. Вер
тикальные болты от М и М к будуг работать на срез в двух плоскостях. 

Управление стабилизатором осуществляется через рычаг 11 на валу 10 (см. рис. 5.16, в) 
от гидроусилителя через систему тяг и качалок (см., например, рис. 5.20). 

5.5.4. Конструкция ЦПГО, выполвенноrо по схеме оси, и его принципиальная схема 
приведены на рис. 5.17, а, б. Каркас ГО состоит из лонжерона 2, стенки 9, паиели с ребра
ми жесткости 1, балок 6 и 14, корневой нервюры 5, усиленной 20 и обычных нервюр 3, 7, 
стрингеров 18, оси 17, на которой на подшипниках 15 и 4 устанавливается ЦПГО, носка 8 
и хвостовой части стабилизатора 21. Ось 17 у борта фюзеляжа имеет фланец 13, с помо
щью которого она крепится к продольной балке 12, установленной на усиленных шпангоу
тах 10. На бортовой нервюре 19установлен рычаг 16 управления ЦПГО. Облегченная с со
товым заполнителем конструкция хвостовой части стабилизатора, занимающая больше 

половины его площади, а также косой срез его концевой части обеспечивают весовую ба

лансировку стабилизатора без специальных противофлаттерных грузов. 

На рис. 5.17, в по казаны нагружение рассмотренного ЦПГО распределенными аэро
динамическими силами qr0 • реакции в опорах 15, 4 и эпюры Q, Ми Мк по стабилиза
тору [18], по оси и балке 12, для которой принято, что опора в узле 13- моментная, а 

в узле 11- шарнирная. Поперечная сила Q, приходящая на стенку лонжерона от сте
нок нервюр носовой и хвостовой частей стабилизатора, передается через опоры 15 и 4 
на узел 13 крепления оси 17. Соты хвостовой части стабилизатора, работая на сдвиг от 
аэродинамической нагрузки, приходящейся на эту часть стабилизатора, передают ее 

на стенку лонжерона по примыкающему к ней краю непосредственно, а по другому 

краю - через усиленную нервюру 20. Изгибающий момент воспринимается поясами 
лонжерона и паиелями и уравновешивается моментом от реакций в опорах оси. Сама 

ось как консольная балка с заделкой в опоре 13 на шпангоуге 10 от этих реакций нагружа
ется изгибающим моментом. Кругящий момент до корневой нервюры 5 от консоли стаби
лизатора воспринимается контуром между стенкой лонжерона и передней стенкой, верх

ней и нижней паиелями и уравновешивается на корневой нервюре 5 потоком касательных 
усилий qк. Корневая нервюра трансформирует этот поток в пару сил Rк, которые сдвигом 

и изгибом балки 6 и лонжерона передаются на бортовую нервюру, где и уравновешиваются 
моментом на рычаге управления 16 от силы, развиваемой приводом управления ЦПГО. 
Нагружение и эпюры Q и М для балки 12 показаны на рис. 5.17, в. 

Опоры 15 и 4 представляют собой подшипники, в которых устанавливается ось вра
щения стабилизатора 17. Конструкция подшипников опоры 15 (см. сечение на виде А на 
рис. 5.17, в) предотвращает заклинивание ста-
билизатора на оси при его деформациях от аэро

динамической нагрузки. Гайка 22 позволяет уст
ранить продольный люфт при установке 

стабилизатора на ось. На рис. 5.18 приведен ва
риант конструкции оси ЦПГО, имеющей ци

линдрическую шейку 1 под подшипник и кони
ческую поверхность для крепления оси в 

фюзеляже. Далее ось переходит в балочный 

лонжерон стабилизатора 2. Здесь же показана 
усиленная нервюра 3, на которой осуществля
ется переход вала в балку. 

Рис. 5.18. Конструкция вала, связанного с 
лонжероном ЦПГО 
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Рис. 5.19. Конструкции одно- и двуххилевоrо оперении с ЦПГО 

5.5.5. Конструкция ЦПГО с пр.имой осью вращеНИJI представлена на рис. 5.19, а. Стабили
затор 13 здесь трапециевидной формы в плане, небольшого удлинения и стреловидности для 
уменьшения шарнирных момешов, которые для ЦПГО с прямой осью достигают обЫчно 

большщ значений. Конструктивно-силовая схема ЦПГО двухлонжероюшя. Передний лон

жерон как бы имеет перелом продольной оси 1 в районе опоры 3, где для восприятия состав
ляющей изгибающего момеша М и трансформации крутящего момента М к в пару сил пос

тавлена корневая нервюра 2, на ней же находится второй узел крепления подшишшка оси. 
В конструкцию этого ЦПГО кроме моiЦНЫХ продольных элемешов -лонжеронов, вьmол

ненных в виде двухпоясных балок, входят нервюры и диафрагмы в носке стабилизатора, об

шивка. Хвостовая часть стабилизатора выполнена в виде облегченной конструкции с сото

вым заполнителем. Последнее условие и небольшой по массе контргруз в носке концевой 

части стабилизатора позволяют осуществить его весовую балансировку. На рис. 5.19, а пока
заны также конструкция хвостовой части фюзеляжа и киля 11, узлы крепления киля 

к усиленным шпангоутам. Как уже отмечалось выше, в схеме 

ЦПГО с прямой осью легче компонуются силовой привод 8 уп
равления ЦПГО, качалки 7 и тяги управления 6 к рычагу управ
ления. Подшипники опор для оси, в том числе и подшипники 

опоры 3, имеют конструкцию, сходную с представленной на сече
нии вида А на рис. 5.17. Для заделки оси стабилизатора в фюзеля
же используется сдвоенный, усиленный накладками шпангоут 5. 

На рис. 5.20 показан еще один из вариантов установки гид
роусилителя 1 управления ЦПГО на балке киля 2, как это имеет 
место, например, на самолете МиГ-21. 

На рис. 5.19, б приведена конструкция двухкилевого оперения 
самолета МиГ-29 с ЦПГО с косой осью. Особенности конструк

ции этого оперения обусловлены вынужденной компоновкой ВО 

на хвостовых балках 17 с небольшой строительной высотой (ма
лой жесткостью) при незамкнутом силовом контуре хвостовой 

части самолета (снизу- створки для мотажа и демотажа двига-
Рис. 5.20. Установка на вер- телей). Эги особенности состоят в разделении ВО на консольные 
пtкальной балке киля гидро-
усилителя 8 системе управ- части килей 14 кессонной КСС с РВ 12, воспринимающие б6ль-
лення ЦПГО шую часть нагрузок на ВО, и корневые части килей, представляю-
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щи е собой надстройки 16 на хвостовые балки самолета, на которые контурными узлами 15 пе
редаются нагрузки ВО. При этом по конструкции и работе под нагрузкой консольные части 

килей ничем не отличаются от кессонных крыльев. Однако для восприятия нагрузок от кон

сольных частей килей приiШiось значительно развить по высоте и длине корневые частики

лей - надстройки 16 на хвостовые балки 17 и даже включить в силовую схему форкили 18. 

На рис. 5.19:4- ось ЦПГО; 9- обшивка фюзеляжа; 10- шпангоуг. 

§ 5.6. СХЕМА У-ОБРАЗНОГО ОПЕРЕНИЯ 

Среди различных схем оперения, представленных на рис. 1.4, есть и У-образное 
оперение. Оно состоит из двух симметрично расположенных несущих поверхностей, выпол

няющих задачи горизонтального и вертикального оперений одновременно, т.е. каждая 

из них имеет стабилизирующие неподвижные части и подвижные управляющие части - ру

ли. При отклонении обоих рулей только вверх или только вниз они действуют как РВ 

(см. схему сил на рис. 5.21, а), а при отклонении рулей в разные стороны они действуют как 
РН (см. схему сил на рис. 5.21, б). Однако в этом случае для парирования возникающего кре
нящего момента надо отклонять элероны. Как видно из схемы сил, в последнем случае на фю

зеляж действуют большие крутяшие моменты, что требует дополнительных затрат массы на 

усиление хвостовой части фюзеляжа. Кроме того, когда одни и те же рули управляются от раз

ных командных рычагов (как РВ - от ручки ручного управления, а как РН - от педалей нож

ного управления), усложняется кинематика проводки упраRЛения, становится трудно устра

нимым люфт в проводке, что опасно и связано с возможностью возникновения колебаний 

оперения типа флаттер. Вот почему, несмотря на облегчение планера из-за сокращения числа 

его несущих поверхностей, такая схема оперения не получает широкого распространения. 

2Р 

а tf 

Рис. 5.21. У-образное оперение. Схема снл на оперении при 
симметричном н антнснмметричном отклонении рулей 

Конструкции самих несущих поверхностей У-образного оперения и их силовых эле

ментов определяются принимаемой КСС и принципиально не отличаются от рассматри

ваемых для крыла и других схем оперения. 

КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. Определите назначение и сделайте эскизы различных компоновочных схем оперения. Прове
дите их анализ и дайте сравнительную оценку их влияния на весовые, жесткостные и аэродинами

ческие характеристики оперения и всего самолета в целом. 

2. Назовите КСС агрегатов оперения. Перечислите нагрузки на оперение и объясните работу 
оперения под нагрузкой. 

3. Объясните необходимость перехода к ЦПГО на сверхзвуковых самолетах. Назовите схемы 
ЦПГО. Объясните конструкцию и передачу нагрузок элементами ЦПГО на узлы их установки в фю

зеляже в каждой из схем ЦПГО. 

4. Объясните назначение и конструкцию стабилизатора с изменяемым углом установки. Сделайте 
эскизы конструкции узлов его крепления и управления в различных схемах компоновки оперения. 

5. Сделайте эскизы узлов крепления киля, стабилизатора и рулей, различающихсяКССи ком
поновкой. 

6. Сформулируйте требования к оперению и приведите примеры реализации этих требований 
в конструкции оперения. 

187 



Глава 6 

ФЮЗЕЛЯЖ 

§ 6. 1. НАЗНАЧЕНИЕ ФЮЗЕЛЯЖА И ТРЕБОВАНИЯ К НЕМУ 

6.1.1. ФюзелJIЖ самолета предназначен для размещения экипажа, оборудова
ния и целевой нагрузки. В фюзеляже может размещаться топливо, шасси, двигатели. Яв

ляясь строительной основой конструкции самолета, он объединяет в силовом отношении 

в одно целое все его части (рис. 6.1, а, б). 
Оrносительная (по отношеiШЮ к массе самолета) масса фюзеляжа mФ = 0,08 ... 0, 15. 
6.1.2. Основным требованием к: ФIOЗe.IUIЖY является въmолнение им своего функцио

нального назначения в соответствии с назначением самолета и условиями его использо

вания при наименьшей массе конструкции фюзеляжа. Выполнение этого требования до

стигается: 

выбором таких внешних форм и значений параметров фюзеляжа, при которых получа

ются его минимальное лобовое сопротивление и наибольшие полезные объемы при опре

делившихся габаритах; 

использованием несущих фюзеляжей, создающих значительную (до 40 %) подъемную 
силу в интегральных схемах самолета. Это позволяет уменьшить площадь крыла и снизить 

его массу; 

рациональным использованием полезных объемов за счет повышения плотности ком

поновки, а также за счет более компактного размещения грузов вблизи ЦМ. Последнее 

способствует уменьшению массовых моментов инерции и улучшению характеристик ма

невренности, а сужение диапазона изменения центровок при различных вариантах за

грузки, выгорании топлива, расходе боеприпасов обеспечивает большую стабильность ха

рактеристик устойчивости и управляемости самолета; 

согласованием силовой схемы фюзеляжа с силовыми схемами присоединенных к нему 

агрегатов. При этом необходимо обеспечить: надежное крепление, передачу и уравнове

шивание нагрузок от силовых элементов крыла, оперения, шасси, силовой установки 

на силовых элементах фюзеляжа; восприятие массовых сил от целевой нагрузки, оборудо

вания и от конструкции фюзеляжа, а также от аэродинамической нагрузки, действующей 

на фюзеляж, и нагрузки от избыточного давления в гермокабине. 

Должно быть обеспечено удобство подходов к различным агрегатам, размещенным 

в фюзеляже, для их осмотра и ремонта; удобства входа и выхода экипажа и пассажиров, выбро

садесантников и вооружения, удобство погрузки, швартовки и выгрузки предназначенныхдля 

перевозки грузов. Пассажирам и экипажу должны бьпъ представлены необходимые жизнен

ные условия и определенный уровень комфорта при полете на большой высоте и возможность 

быстрого и безопасного аварийного покидания самолета, экипажу- хороший обзор. 

К основным требованиям (как и для остальных агрегатов самолета) относится обеспе

чение достаточных орочиости и жесткости конструкции фюзеляжа при минимальной ее 

массе, высокой технологичности конструкции, а для военных самолетов- еще и высокой 

боевой живучести. 
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Рис. 6.1. Общиii вид, КОНС'J11УJЩИЯ н компоновка фюэeJUIJIIa 
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§ 6.2. ВНЕШНИЕ ФОРМЫ И ПАРАМЕТРЫ ФЮЗЕЛЯЖА 

Внешние формы фюзеляжа характеризуются формой поперечного сечения и 

видом фюзеляжа сбоку. 

6.2.1. Формы поперечноrо сечении фюзеJIJIЖа зависят от назначения и условий примене
ния самолета и его компоновки. На рис. 6.2, а представлены различные формы попереч
ньiХ сечений фюзеляжа. Наибольшее распространение получили крутлая форма 1 и фор
мы 2 и J, составленные из двух пересекающихся окружностей разных диаметров. Это 
объясняется тем, что фюзеляж с крутлай формой поперечного сечения имеет меньшую 

поверхность при заданном объеме и, следовательно, меньшее сопротивление трения. 

Кроме того, обшивка фюзеляжакрутлого сечения при избыточном внутреннем давлении 

работает только на растяжение, не испытывая изгибных напряжений. Фюзеляжи с форма

ми сечений 2 иЗ занимают промежуточное положение: у них меньшее сопротивление тре
ния, чем при формах 4 ... 7, но в месте пересечения окружностей они от избыточного дав
ления др нагружаются изгибом. Если эти места на противоположных бортах фюзеляжа 

соединить горизонтальными жесткостями (например, балками пола, см. формы сечения 

2 и J), то они разгрузят фюзеляж от изгиба, а сами будут работать на растяжение (форма 
сечения J) или сжатие (форма сечения 2). Фюзеляж с прямоутольными формами сечений 
типа 5 ... 7 с овальными сводами удобнее для размещения грузов (особенно в контейнерах). 
Такие фюзеляжи создают большее аэродинамическое сопротивление, и они нагружались 

бы изгибом, если бы исполъзовались для высотных полетов с избыточным давлением 

внутри фюзеляжа. И наконец, сечение 4- эллиптическое. Оно имеет меньшее сопротив

ление, чем сечения 5 ... 7, и удобнее для более полного использования внутренних объемов. 
Формы сечений 1 ... 7 на рис. 6.2, а, конечно, не исчерпывают всего многообразия возмож
ных сечений фюзеляжей, определяемых особенностями их компоновки. Так, на рис. 6.2, г 
по казаны поперечные сечения фюзеляжа самолета F -4. Их «нетипичностм обусловлена раз
мещением в фюзеляже двух двигателей (сечения 11 и 11) и воздухозаборников (сечение 10). 
Формы сечений 8 и 9 обеспечивают летчику лучший обзор. 

6.2.2. Вид фюзеляжа сбоку определяется назначением самолета, требованием наимень
шего сопротивления, конкретным размещением в данном фюзеляже экипажа, оборудова

ния и целевой нагрузки, а также формой в плане крыла, схемой и расположением опере-

а 

6 

Рис. 6.2. Формы nоперечных сечениА фюзеляжа, параметры и формы ero носовой н Х110СТ080А частей 
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ния, силовой установки и т.д. Требованию наименьшего сопротивления соответствует 

фюзеляж в виде осесимметричного тела с плавным сужением в носовой и хвостовой час

тях. Однако в случае транспортного самолета типа <<Боинг-747>) с грузовым люком в носо

вой части фюзеляжа и поднятой из-за этого кабиной экипажа в виде надстройки над фю

зеляжем от плавных форм отступают ради удобств погрузки и выгрузки. С другой 

стороны, если грузовой люк располагается в хвостовой части фюзеляжа, его стараются 

вписать в плавные обводы этой части фюзеляжа с целью уменьшения сопротивления, хо

тя вырез под люк получается в этом случае более длинным, чем резко скошенный люк 

с большим углом р, как, например, у самолета С-IЗОЕ (см. рис. 6.2, в). Более длинный вы
рез под люк требует больших дополнительных затрат массы на компенсацию выреза. Уд

линенная заостренная носовая часть, не мешающая обзору из кабины (лежащая ниже ли

нии визирования от глаз летчика через нижний край остекления), позволяет уменьшить 

сопротивление и разместить часть оборудования, например антенну радиолокатора и бор

товую радиолокационную станцию (см. рис. 6.1, б). 
Стреловидное крыло удлиняет хвостовую часть фюзеляжа, укорачивая носовую часть. 

При этом возрастают изгибающие моменты хвостовой части, что приводит к увеличению 

массы фюзеляжа. Удлинения носовой части фюзеляжа могут потребовать условия компо

новки передней опоры шасси в целях обеспечения необходимой базы шасси, а также пе

репое двигателей в хвостовую часть фюзеляжа. В любом случае выбора формы фюзеляжа 

решение принимают, исходя прежде всего из удовлетворения требований, связанных 

с основным назначением самолета. 

6.2.3. Параметры фю3еJIЯЖа. На рис. 6.2, б приведены основные геометрические разме
ры фюзеляжа: /Ф -длина, dФ- диаметр, lн.ч- длина носовой части, lх:в.ч -длина хвосто
вой части. В число параметров фюзеляжа входят также площадь миделевого (наибольшего) 

сечения Sм.Ф• удлинение фюзеляжа Л.Ф = lф!dф и удлинение носовой и хвостовой частей 

Ан.ч = lн.чldф и "-х:в.ч = lх:в.чldф. При некруглой форме поперечного сечения эквивалентный 
диаметр фюзеляжа 

dф.э = 2Jsм.ф/тс, 

а характерными размерами фюзеляжа будут его наибольшие высота Н или ширина В. 

Ддя многих типов самолетов dФ и Sм.ф могут определяться однозначно. Например, для 
истребителей- по размерам двигателя (двигателей), расположенного в фюзеляже, разме

рам кабины экипажа, для бомбардировщиков - по размерам бомбоотсека, для транспорт

ного самолета - по максимальным габаритам транспортируемых грузов, для пассажирс

ких самолетов - по числу пассажиров в одном ряду и т.д. 

Длина фюзеляжа /Ф при определенном значении dФ связана однозначно с удлинением 

фюзеляжа "-Ф· Влияние Л.Ф на характеристики фюзеляжа противоречиво. С точки зрения 
строительной механики фюзеляж можно рассматривать как двухопорную балку с двумя 

консолями. Опоры- узлы крепления крьmа к фюзеляжу. Поэтому увеличение длин кон

солей при увеличении Л.Ф (Л.н.ч или (и) Ахв.ч) приводит к увеличению изгибающих момен
тов на фюзеляже и его утяжелению, но при увеличении Л.Ф уменьшается сопротивление 

фюзеляжа (для сверхзвуковых самолетов увеличение Л.Ф или даже только "-н.ч вызывает 

уменьшение волнового сопротивления). Уменьшение Л.Ф за счет уменьшения /Ф или уве
личения dФ приводит к уменьшению нагруженности фюзеляжа и напряжений в его сило

вых элементах от изгибающего момента, но с увеличением dФ очень быстро растут напря

жения в гермокабине от Избыточного давления~- При достаточном увеличении dФ (5 м 
и более) в пассажирском самолете появляется возможность иметь две палубы для разме

щения пассажиров. Статистика показывает, что для дозвуковых самолетов (М :о::; 0,7) Л.Ф = 

= 6 ... 9, для околозвуковых самолетов (М= 0,8 ... 0,9) "-Ф = 8 ... 13 и для сверхзвуковых само
летов Л.Ф = 10 ... 23 [27). 
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§ 6.3. НАГРУЗКИ НА ФЮЗЕЛЯЖ И ИХ УРАВНОВЕШИВАНИЕ 

6.3.1. Основными ваrрузками на фюзеляж являются: 
силы, передающиеся на фюзеляж от прикрепленных к нему агрегатов самолета- крщ

ла, оперения, силовой установки, шасси. Эти силы (на рис. 6.3 они обозначены через я;, 
где i определяет агрегат, а j- номер узла его крепления) для каждого из случаев нагруже-

1 
о 

Рис. 6.3. Нагрузки на фюэeJIIIJК. Эmоры Q., 
Q", М,, Му, Мк 
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ния любого i-ro агрегата самолета будут разными. 
Поэтому прочностъ фюзеляжа должна проверятЪ

ся на все случаи нагружения, определяемые нор

мами прочности для каждой из частей самолета, 

крепящихся к фюзеляжу и передающих на него 

свои нагрузки; 

вес грузов и агрегатов, расположенных в фюзе

ляже, а также вес элементов конструкции фюзеля

жа. Эти силы Р; (см. рис. 6.3, а) для каждого i-ro 
агрегата (груза) определяются с учетом значений 

перегрузок и коэффициентов безопасности так, 

что Р; = m;gn;, гд~ n; = nf = n~ /;;т;- масса i-ro аг
регата (груза); n; и/;- значения эксплуатацион

ной перегрузки и коэффициента безопасности для 

каждого из случаев нагружения i-го агрегата с уче

том того, что перегрузка вне ЦМ в точке, удален.

ной от него на расстояние Х; (где расположен ЦМ 

агрегата или груза), отличается от перегрузки 

в ЦМсамолетанавеличину±ЕzХ;/g(см. rл.l); nf
расчетная перегрузкадля i-го агрегата (груза). Зна

чение распределенной нагрузки от массы элементов 

конструкции фюзеляжа qФ можно приближенно 

представить в виде выражения qФ = mФgH~PfSбoк• 
где mф - масса фюзеляжа; S60к - площадь боко

вой проекции фюзеляжа; НФ - высота фюзеляжа; 

пР - расчетная перегрузка в ЦМ для каждого слу
чая нагружения; 

аэродинамические силы (разрежения или давле

ния), распределенные по поверхности фюзеляжа. 

Эти силы на выступающих частях фюзеляжа могут 

достигать больших значений (например, над фона

рем сила разрежения может достигать 80 ... 10 кН/м2). 
Однако аэродинамические силы практически само

уравновешены в сечениях фюзеляжа (см. далее рис. 

6.10, б) и могут служить расчетными для проверки 
прочности крепления обiШШки и крышек люков и 

лючков к каркасу фюзеляжа. Так, например, для 

лючка диаметром 250 мм при интенсивности аэро
динамической натрузки 40 кН/м2 сила, ~мящаяся 
сорватьлючок, равнаР= (40 ·I0-4)7t · 25 /4::::2 кН; 

силы избыточного давления в герметических 

кабинах фюзеляжа, каналах воздухозаборников и 

специальных отсеках. Эти силы являются расчет

ными для местной прочности фюзеляжа. Избы-



точное давление l'!p в герметических кабинах вентиляционного типа (см. подразд. 6.8.6) 
может достигать для военных самолетов 0,03 ... 0,04 МПа, а у пассажирских самолетов дохо
дить до 0,06 ... 0,07 М Па. В кабинах регенерационного типа l'!p =О, 1 МПа. 

Кроме нагрузок, встречающихся при нормальной эксплуатации самолета, нормами 

орочиости рассматриваются также особые случаи, связанные, например, с вынужденной 

посадкой самолета с убранным шасси на грунт или воду и др. 

Относительное значение перечисленных выше нагрузок определяется назначением 

самолета и условиями его использования, формой крыла в плане, схемой и формой в пла

не (сбоку) оперения и т.д., а также положением, в котором находится в рассматриваемый 

период самолет (выполняет маневр, летит горизонтально с установившейся или неустано

вившейся скоростью, со скольжением или без скольжения, набирает или снижает высоту, 

взлетает или совершает посадку, рулит и т.д.). При расчетах определяюшим орочиость 

фюзеляжа при его работе на изгиб может оказаться расчетный случай А', а при работе на 

кручение-несимметричное нагружение стабилизатора (особенно Т-образной схемы) 

и нагружение ВО. 

От внешних сил (реакций в узлах крепления крыла, оперения, силовой установки 

и шасси), массовых сил конструкции фюзеляжа и грузов, расположенных внутри фюзеля

жа, фюзеляж работает как балка на срез и изгиб в двух плоскостях и на кручение. Осевые 

силы, нагружаюшие фюзеляж вдоль оси Х, как правило, не очень велики. Они могут быть 

учтены в расчетах на прочность. Перегрузку nx вдоль оси Х можно определить по формуле 
nx = (Р- X)jG, если направление тяги Р совпадает с осью Х. 

6.3.2. Уравновешивание фюзеляжа. При уравновешивании фюзеляжа используется 
принцип Д'Аламбера, в соответствии с которым внешние силы, приложеиные к фюзеля

жу, и массовые (инерционные) силы должны находиться в равновесии. 

На рис. 6.3, а и б по казаны силы, действуюшие на фюзеляж в плоскостях ХОУ и XOZ. 
Здесь Я 1 и Я2 - реакции в узлах крепления крыла к фюзеляжу на подъемную силу крыла 

Укр (крыло стреловидное); Я~ и я; -реакции в узлах крепления киля к фюзеляжу на силу 
У го. приложеиную к ГО (схема оперения Т -образная, стреловидная, киль двухлонжерон-

) я" Я" ной конструкции ; 1 и 2 - реакции в узлах крепления киля на силу У80, действую-

щую на ВО, например, при скольжении самолета; Pi = migni- массовые силы от i-x агре
гатов и грузов, расположенных в фюзеляже; qФ - распределенная массовая нагрузка от 

элементов конструкции фюзеляжа. 

6.3.3. Эпюры Q, Mz, Му и Мк представлены на рис. 6.3, а и б. Из схемы внешних сил, 
действующих на фюзеляж, и характера эпюр можно установить следующее. 

1. Значения реакций в узлах крепления крыла и оперения к фюзеляжу могут превосхо
дить значения подъемной силы крыла (Укр) и оперения (Yro и У80), например Я1 > Укр• 
я; > У го. Я2 > У во при стреловидном крыле и Т -образном стреловидном оперении. В 
этом случае поперечные нагрузки в сечениях фюзеляжа, где приложены эти силы, превос

ходят силы, действующие на крьmо и оперение, что требует усиления конструкции фюзе

ляжа и дополнительных затрат массы. В частности, при Т -образном стреловидном опере

нии надо усиливать хвостовую часть фюзеляжа на участке между лонжеронами киля 

(см. точки 1, 2 на рис. 6.3, а, б), где значения Qв и Qr значительно ббльше, чем на прилега
ющих участках фюзеляжа. На самолетах с пестреловидными крыльями и нормальным 

пестреловидным оперением, у которых проекции ЦЦ крыла и оперения находятся между 

узлами крепления этих агрегатов к фюзеляжу, такого превышения поперечной нагрузки в 

сечениях фюзеляжа над действующими на крыло и оперение силами нет. 

2. Размещение двигателей в хвостовой части приводит к значительному увеличению 
изгибающего момента Mz (ер. положение пунктирной и сплошной линий на эпюре Mz на 
рис. 6.3, а: сплошная линия- двигатели размещены в хвостовой части фюзеляжа, пупк

тирпая-двигателей в хвостовой части фюзеляжа нет). 
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3. Аналогичная картина- увеличение Mz- получается при компоновке фюзеляжа с 

большим разносом масс относительно ЦМ вдоль оси Х, а также при увеличении Л.Ф ("-н.ч 

и Ахв.ч) при определенном значении dф (Sм.ф). 
4. Увеличение высоты ВО приводит к увеличению значений М к. На участке между уз

лами крепления лонжеронов киля к усиленным шпангоутам (между точками 1 и 2) М к :::: 

:::: 0,5dхв.чR; + Y80h, а на участке впереди узла 1 М к= Уво(h + 0,5 dхв.ч), где dхв.ч- диаметр 
хвостовой части фюзеляжа. 

§ 6.4. КОНСТРУКТИВНО-СИЛОВЫЕ СХЕМЫ 
ФЮЗЕЛЯЖЕЙ И ИХ РАБОТА ПОД НАГРУЗКОЙ 

Фюзеляж нагружен в плоскостях ХОУ и XOZ поперечными силами Q8 и Qr 
и изгибающими моментами Mz и Му, а также крутящим моментом М к· На эти нагрузки хо
рошо работают жесткие тонкостенные замкнутые оболочки - пространствеиные балки 

(см.§ 1.13 и рис. 1.23). Фюзеляжи, выполненные в виде таких балок, называются балочны
ми (рис. 6.4, в ... д). В этих фюзеляжах оболочки имеют подкрепление в виде каркаса, состо
ящего из продольных (стрингеры и усиленные стрингеры-лонжероны) и поперечных 

(нормальные и усиленные шпангоуты) силовых элементов. Подкрепляющий оболочку 

каркас может включать в себя все эти элементы или часть из них, отсюда большое разно

образие конструкций и КСС такого типа фюзеляжей. Обеспечивая достаточные проч

ность и жесткость при наименьших затратах массы, конструкция балочных фюзеляжей 

s 

2 
а I 

д 

Рис. 6.4. КСС фюзеЛJIЖей 
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позволяет: придавать им наиболее выгодные аэродинамические формы; добиваться полу

чения гладкой поверхности; получать наилучшие условия для более полного использова

ния внутренних объемов фюзеляжа; размещать в них герметизированные кабины и др. 

Все это и предопределило широкое развитие КСС фюзеляжей балочного типа. 

Однако до того как появились и стали совершенствоваться балочные фюзеляжи, 

в конструкциях самолетов применялись фермеиные фюзеляжи, способные, как и балоч

ные фюзеляжи, воспринимать Q8, QP Mz, Му и М к и работать от этих нагрузок (см. рис. 6.4, а). 
Вот почему фюзеляжи по своим КСС разделяются (если подходить хронологически) на 

фюзеляжи ферменной и балочной конструкций. 

6.4.1. Фюзеляжи фермеивой конструкции представляют собой пространствеиные фер
мы, состоящие из двух вертикальных (боковых) и двух горизонтальных (верхней и ниж

ней) ферм, элементы которых (стержни) работают на растяжение-сжатие, а обшивка

на местную воздушную нагрузку. В таком фюзеляже силовыми элементами являются лон

жероны 1 (см. рис. 6.4, а, б) (пояса ферм), стойки 2и раскосы 4в вертикальной плоскости, 
распорки 3 и расчалки 5 (гибкие стальные ленты) в горизонтальной плоскости, расчалки 5 
или раскосы между фермами и обшивка. На виде 1 по казан типовой узел соединения этих 
элементов. Фермы обычно статически определимые (тогда они легче). Определение уси

лий в стержнях фермы от действия внешних сил производится известными методами 

строительной механики, в частности методом вырезания узлов с дальнейшим разложени

ем сил по направлениям стержней. Фермеиные конструкции фюзеляжей широко приме
нялись в годы первой мировой войны. Однако и во время Великой Отечественной войны 

еще исполъзовались самолеты с фюзеляжами фермеиной конструкции (например, конст

рукции самолетов Як-1, МиГ-3 и др.). Сейчас фермеиные фюзеляжи можно встретить на 

небольших поршневых самолетах, летающих на малых дозвуковых скоростях, и на верто

летах. Возможно применение фермеиных фюзеляжей на космических летательных аппа

ратах, где благодаря шарнирным связям в узлах ферм они обеспечивают лучшие условия 

работы конструкции при нагреве. В самолетах при увеличении скоростей полета (увели

чении pV2/2) необходимы работающая обшивка, более обтекаемые формы фюзеляжа. 
Эти задачи стали решать включением в конструкцию фюзеляжа специальных надстроек

обтекателей (гаргротов). Однако масса фермы и связанных с ней надстроек с работающей 

обшивкой и узлов их крепления уже не может конкурировать по затратам массы с балоч

ными фюзеляжами. Кроме того, фермеиные фюзеляжи обладают меньшими возможнос

тями по использованию внуrренних объемов из-за их загромождения поперечными эле

ментами ферм (расчалками и раскосами), что затрудняет компоновку фюзеляжа и всего 

самолета в целом. Фермеиные фюзеляжи обладают значительно меньшей, чем у балочных 
фюзеляжей, боевой живучестью, что очень важно для боевых самолетов. Вот почему об

ласть применения фермеиных фюзеляжей резко ограничилась. 

На рис. 6.5, а показана конструкция и компоновка фермениого фюзеляжа, сваренного 
из стальных труб. 

Здесь: 1 - моторама; 2- поперечные распорки; 3 - каркас фонаря; 4 - верхние пояса фермы 

(лонжероны); 5- raprpoт; 6- стойки вертикальной фермы; 7- нижние пояса фермы (лонжероны); 
8- ленточные расчалки; 9- узлы крепления крыла; 10- раскосы. 

Верхний и нижний обтекатели 5 (гаргроты) в хвостовой части фюзеляжа представляют 
собой деревянные каркасы, обшитые фанерой. Обшивка в носовой части фюзеляжа - из 

листового дюраля. 

6.4.2. В фермеином фюзеляже на осевые силы от изгиба (от действия Mz и Му) работают 
в основном пояса лонжеронов. Поперечные силы Q8 и Qr воспринимаются элементами 
вертикальных (боковых) и горизонтальных (верхней и нижней) ферм - стойками, рас

порками и раскосами; крутящий момент Мк - пространствеиной фермой, состоящей из 

четырех ферм, соединенных в замкнутый контур. 
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Рис. 6.5. Конструкции фюзеЛJIJК8: 
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а - лонжеронноrо; б- rеодезическоrо 

6.4.3. Фюзеляж rеодезической конструкции. Разновидностью фермеиного фюзеляжа 
является фюзеляж геодезической конструкции. Особенность такой конструкции заклю

чается в геодезической сетке, которая заменяет работающую обшивку. На рис. 6.5, б пред
ставлена часть фюзеляжа такой конструкции, состоящая из шпангоутов, лонжеронов 

и геодезической сетки, образованной криволинейными элементами различной длины 

и кривизны (узлы /J. .. IV). Сама геодезическая сетка обтягивалась полотняной или тонкой 
металлической обшивкой. Технологические трудности изготовления фюзеляжа геодези

ческой конструкции (геодезической сетки) и большая масса (сетка с большим числом свя

зующих ее узлов плюс обшивка) не позволили таким фюзеляжам конкурировать с быстро 

совершенствующимися конструкциями балочных фюзеляжей. 

6.4.4. Балочные фюзеляжи состоят из тонкостенной работающей замкнутой оболочки 
и подкрепляющего ее каркаса. Различают балочно-лонжеронные, балочио-стрингерные 

и балочио-обшивочные фюзеляжи. В таких фюзеляжах материал конструкции распреде

лен достаточно равномерно по периметру сечений (максимально разнесен относительно 

нейтральной оси сечения), поэтому его использование наиболее целесообразно при вос

приятии различных нагрузок. 

Балочно-лоижерониый фюзеляж (см. рис. 6.4, в и рис. 6.6, а). В таком фюзеляже основ
ными силовыми элементами являются мощные лонжероны, воспринимающие изгибаю

щие моменты. Обшивка тонкая, подкрепленная стрингерами и шпангоутами, чтобы не 

терять устойчивость при работе на сжатие от Mz и М у и на сдвиг от поперечных сил Q8 и Qr 
и крутящего момента Мк. Лонжероны в таком фюзеляже отличаются от лонжеронов кры

ла тем, что не имеют стенки и представляют собой те же стрингеры, только значительно 

большего поперечного сечения, выполненные прессованием или прокаткой. Чаще они 

Т -образного сечения и работают только на осевые силы. Поэтому такие силовые элемен

ты называют еще и усиленными стрингерами. 

На первых балочных фюзеляжах лонжероны (усиленные стрингеры), как когда-то по

яса ферм в фермеиных фюзеляжах, размешались по всей длине фюзеляжа так, чтобы мож

но было рациональнее использовать его строитель-ную высоту. На рис. 6.6, а показана 
конструкция такого фюзеляжа. Здесь 1 и 2 - лонжероны вдоль всего фюзеляжа. Однако 

как в крыле с увеличением нагрузок (главным образом изгибающих моментов) становил

ся целесообразным переход на кессонную (моноблочную) КСС, так и в фюзеляже при 

этих условиях стала целесообразнее балочио-стрингерная КСС. Появляются смешанные 
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Рис. 6.6 Конструкции фюзелJUКей балочно-лоiDКеронной КСС 

КСС фюзеляжей, когда лонжероны применяются только в той части фюзеляжа, где есть вы

резы, которые надо компенсировать в силовом отношении (вырезы под фонарь герметичес

кой кабины, под отсеки оборудования, вырезы для ниши шасси, топливные баки, для отсе

ка двигателя и т.д.), либо когда лонжероны (продольные балки) применяют для восприятия 

сосредоточенных продольных сил (от тяги двигателей, от силы отдачи оружия и т.д.). 

На рис. 6.6, б приведе на смешанная КСС фюзеляжа, при которой в его хвостовой части 
используют балочио-стрингерный фюзеляж (вид А), а в районе крепления силовой уста

новки из двух двигателей 3 под фюзеляжем этот отсек окантован лонжеронами 1. Через 
эти лонжероны передается на фюзеляж (на обшивку) и тяга двигателей (обшивка от этих 

продольных сил работает на сдвиг). На участке больших вырезов в фюзеляже (например, 

под отсек целевой нагрузки, под нишу стойки шасси с многоколесной тележкой) про

дольные силовые элементы, окантовывающие вырезы и нагруженные большими осевыми 

силами, выполняют в виде пространствеиных балок- бимсов (см.§ 6.7). 
Балочво-стринrерные фюзеляжи состоят из обшивки, подкрепленной стрингерами 

и шпангоутами, работающей совместно со стрингерами на осевые силы (растяжение- сжа

тие) при восприятии изгибающих моментов Mz и Му и на сдвиг от перерезывающих сил Q8 

и Qr и от крутящего момента Мк (см. рис. 1.23 и 6.4, д). В§ 1.13 были приведены формулы 
для вычисления осевых сил S от действия Mz и Му, распределенных касательных сил qQ от 
действия Q8 и Qr> погонных касательных сил qк от действия М к. Как показано на рис. 6.4, д, 
значения осевых сил при изгибе фюзеляжа в вертикальной плоскости от момента Mz д ости
гают максимума в обшивке и стрингерах, наиболее удаленных по вертикали от нейтральной 

оси, и уменьшаются до нуля на этой оси. Аналогична картина восприятия момента Му. По

этому приближенно можно считать, что Mz и Му воспринимаются в сечениях фюзеляжа па
рамп сил соответственно в вертикальной и горизонтальной плоскостях S8 и Sr с плечами, 
равными 2/3 высоты Н и ширины В фюзеляжа в рассматриваемом сечении. В балочио
стрингерных фюзеляжах шпангоуты ставятся чаще, чтобы повысить устойчивость работы 

стрингеров на сжатие и обшивки - на сдвиг и сжатие за счет уменьшения расстояний между 

их опорами. Шаг стрингеров в таких конструкциях, зависящий от толщины обшивки Б00 , 

принимаете я в пределах 100 ... 200 мм, а шаг шпангоутов- 200 ... 500 мм в зависимости от зна
чений Б06, конфигурации и размеров сечения стрингеров. При использовании для обшивки 

фюзеляжа монолитных паиелей шаг между шпангоутами увеличивается. 

Масса фюзеляжа тФ, составляющая 8 .. .15% от взлетной массы самолета и до 40% от 
массы планера, распределяется между элементами конструкции фюзеляжа следующим об-
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разом: на обшивку- 25 ... 30% от тФ, настрингеры- 12 ... 20 %, на шпангоуты- 20 ... 27 %, 
полы- 6 ... 12 %, фонарь пилотов- для легкихсамолетов 10 .. .12 %, для тяжелых- 2 ... 3 %, 
двери, трапы, люки, перегородки и прочее- 13 ... 17 и 12 ... 15% соответственно для легких 
и тяжелых самолетов [27]. 

Балочио-стрингерный фюзеляж пассажирского самолета по казан на рис. 6. 7, а. Техноло
гическими разъемами фюзеляж этого самолета разделен на носовую, среднюю и мостовую 

части. 

В носовой части фюзеляжа 1 расположены кабина экипажа 2, переднее багажное отде
ление, буфет и передняя стойка шасси. 

В средней части фюзеляжа В находятся передний вестибюль, кухня, пассажирская каби

на, туалеты и заднее багажное отделение. Снизу спереди встроен центроплан 10, а в задней 
части- пилоны с узлами крепления гондол двигателей 7и передние узлы крепления киля. 

В хвостовой части фюзеляжа б размещается контейнер тормозного парашюта, высот

ное, электро- и гидравлическое оборудование, проводка управления самолетом. Сверху 

установлены задние узлы крепления киля 5. По правому борту спереди - служебная дверь 3 
(см. рис. 6.7, а), по левому борту- дверь 11 для пассажиров. Для аварийного покидания 
есть четыре люка 9, по два с каждой стороны, с выходом на крыло в случае посадки на воду 
или без шасси на грунт. Носовая и средняя части фюзеляжа выполнены герметическими 

и изнутри обшиты тепло-, звукоизолирующими материалами. Фюзеляж разделен плос

костью пола 4 на верхнюю и нижнюю части. В верхней части находится пассажирская ка
бина, под полом впереди- радиолокатор, передняя стойка шасси, в середине- тяги про

водки управления, различное оборудование. 

Каркас фюзеляжа состоит из стрингеров, лонжеронов (окантовывающих вырезы под 

фонарь и центроплан), нормальных 16 и усиленных 18 шпангоутов (см. рис. 6.7, б), вос
принимающих сосредоточенные силы от агрегатов самолета, крепящихсяк фюзеляжу, 

а также поперечных двутавровых балок 12 на каждом шпангоуте средней части фюзеляжа, 
образующих каркас пола кабины (см. вид Б на рис. 6.7, а). Стрингеры 17 и обшивка 
в местах технологических разъемов фюзеляжа стыкуются по силовым шпангоутам разъ

ема болтами 14; обшивка- по контуру по стыковым угольникам 13 на носовой, средней 
и хвостовой частях фюзеляжа (см. сечение В-В на рис. 6.7, а), астрингеры 17перестыко
вываются с помощью фитингов 19 через стыковые шпангоуты посредством болтов (см. 
рис. 6. 7, б). Обшивка из дюралевых листов толщиной до 1 ,5 ... 1 ,8 мм соединяется со стрин
герами непосредственно заклепками, а со шпангоутами - при помощи книц 20 и накла
док 21. Стрингеры со шпангоутами 16 соединяются при помощи уголков 15. 

На рис. 6. 7, в приведена конструкция центральной части фюзеляжа тяжелого дальнего 
транспортного самолета Ан-124 балочио-стрингерной КСС. Внутри находится грузовой 

отсек размерами 36,5 х 4,4 х 6,4 м. Конструкция этого наиболее нагруженного отсека 
с проемом 48 для заднего грузового люка, грузовым полом 47, усиленными шпангоутами, 
балками и стрингерами по казана на этом же рисунке. Здесь шпангоуты 22, 43 и 40с узлами 
в верхней части служат для крепления стабилизатора (см. также рис. 2.64, д); шпангоуты 
43, 40, 39, 38, 37и 35 с мощными кронштейнами в нижней части служат для установки сто
ек основных опор самолета (по пять с каждой стороны); шпангоут 33 ограничивает грузо
вой отсек - за ним находится задний грузовой люк (на виде В по казаны узлы крепления 

люка и его герметизация). 

На рве. 6. 7, в также приведены: 23 - подцентропланная балка; 24 - надстройка центроплана; 

25- гермошпангоуr; 26- С1)'Пенька; проемы эксплуатационных 27, аварийных выходных 28, 29, 32 
и входного 30 люков; 31- лючок; 34- кронштейн крепления раскоса стойки основной опоры; 
36- продольная балка; 41- продольная балка каркаса грузового пола; 42- подкос; 44- балка от

сека основной опоры шасси; 45- надстройка заднего порога; 46- заглушки для герметизации гру
зового отсека. 
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Рис. 6.8. KoиcтpYJЩIIJI СТЬIКовоrо соединении хвостовой и носовой частей фюзелижа 

Хвостовая часть балочио-стрингерного фюзеляжа легкого маневренного самолета по

казана на рис. 6.8. Конструкция- замкнутая оболочка (обшивка), подкрепленная стрин
герами и шпангоутами, некоторые из них (1, 4, 5), воспринимающие нагрузки от ЦПГО 
и киля, усилены и выполнены из стали ЗОХГСА. На силовых шпангоутах 4 и 5 расположе
ны узлы с подшипниками вала 7 ЦПГО, а на шпангоутах 1 и 5- узлы крепления лонже

ронов и вертикальной балки 2 киля. Шпангоуты 10- усиленные стыковые, выполнены 

из прессованного профиля. Материал этих и остальных шпангоутов Д 16. Сечение шпан
гоутов Z-образное. Стрингеры - уголкового сечения из того же материала. Внутри фюзе

ляжа установлен двигатель, а за ним к хвосту - форсажная камера. Под килем находится 

отсек тормозного парашюта 3, снизу под хвостовой частью фюзеляжа - аэродинамичес

кий гребень 8. Фюзеляж заканчивается хвостовым коком 6. 
Стык носовой и хвостовой частей фюзеляжа по шпангоутам 10 фланцевого типа пока

зан на рис. 6.8. Стыковые узлы трех типов (виды I .. II/, рис. 6.8). На виде I показаны три 
направляющих штыря 9 в месте стыка для нивелировки хвостовой части фюзеляжа отно
сительно носовой. Стыковочные стальные болты 17 (вид//) и 13 (вид Ill) из стали ЗОХГСА 
соединяют по периметру стыковые шпангоуты 10. Гайки болтов 15 контрятся скобами на 
крышках лючков 16, закрывающих гнезда под болты. 

На рис. 6.8: //-втулка; 12- вкладыш; 14- шайба; 18- коробочки-гнезда стыковых узлов. 

Балочно-обmивочвые фюзеляжи представляют собой обшивку, подкрепленную набо

ром нормальных и усиленных шпангоутов. Обшивка воспринимает все виды нагрузок: Q8 , 

Qr> Mz, Му и М к и работает как на нормальные, так и на касательные напряжения. Чтобы об
шивка не теряла устойчивости, увеличивают ее толщину, что приводит к увеличению массы 

обшивки и всего фюзеляжа. Снизить массу фюзеляжу и повысить одновременно его жест

кость можно, применяв многослойную обшивку с заполнителем. Балочио-обшивочные фю

зеляжи с работающей на все виды нагрузок толстой обшивкой обладают высокой боевой жи

вучестью. Такая КСС применялась в конструкции хвостовой части фюзеляжа штурмовика 

Ил-2, где обшивка выклеивалась из многих слоев тонкого фанерного шпона. Однако сейчас 
фюзеляжи такой КСС в чистом виде не встречаются.· Они уступают балочио-стрингерным 
фюзеляжам в самом главном - по массе, так как большое число вырезов в фюзеляжах совре

менных самолетов, необходимых для облегчения их технической эксплуатации и закрьrгых 

быстросъемными несиловыми лючками или силовыми люками (крышками), требует боль

ших дополнительных затрат массы на подкрепление мест выреза. Эта задача решается при 
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меньших дополнительных затратах массы в фюзеляжах, где в КСС уже входят продольные и 

поперечные силовые элементы- стрингеры (усиленные стрингеры) и шпангоуты (усилен

ные шпангоуты), которые используются для передачи на обшивку фюзеляжа сосредоточен

ных поперечных и осевых сил or прикрепленных к фюзеляжу агрегатов. Наиболее рацио
нальными в этом плане КСС фюзеляжей и являются балочио-стрингерные фюзеляжи. 

На рис. 6.8 хвостовой кок 6 фюзеляжа выполнен по балочио-обшивочной схеме. Такая 
же КСС может применяться и в носовой части фюзеляжей с носовым воздухозаборником, 

т.е. в тех частях фюзеляжа, где нет больших сосредоточенных сил и вырезов. 

Фюзеляжи смешанной конструкции, у которых отдельные части выполнены по раз

ным КСС, характерныдля легких маневренных самолетов (см. рис. 6.8), однако и на боль
ших пассажирских и транспортных самолетах с фюзеляжами, выполненными в основном 

по балочио-стрингерной схеме, можно встретить лонжероны, продольные балки и бимсы 

в местах, где в обшивке есть большие вырезы, т.е. используются комбинированные КСС. 

§ 6.5. НАЗНАЧЕНИЕ И КОНСТРУКЦИЯ ОСНОВНЫХ 
СИЛОВЫХ ЭЛЕМЕНТОВ ФЮЗЕЛЯЖА 

Рассмотренные выше вопросы нагружения и работы под нагрузкой балочных 

фюзеляжей позволяют сделать вывод, что назначение основных элементов их силовой 

схемы подобно назначению соответствующих элементов крыльев, так как балочные фю

зеляжи, как и крылья, от основных внешних нагрузок работают одинаково. 

6.5.1. Обmивка в фюзеляже выполняет те же функции, что и в крыле. Она придает фор
му фюзеляжу, защищает экипаж, пассажиров, оборудование и грузы от набегающего по

тока воздуха. Обшивка работает совместно с подкрепляющими ее стрингерами на растя

жение-сжатие (на нормальные напряжения) от действия изгибающих моментов и на 

сдвиг (на касательные напряжения) от действия поперечных сил и крутящего момента. 

Особенности в работе обшивки в фюзеляже обусловлены тем, что его герметизированные 

отсеки (кабины) нагружаются значительным избыточным давлением др. 

Обшивку можно выполнять из листового материала, паиелей с продольным набором, 

паиелей с сотовым (или другим) заполнителем или монолитной. Особое внимание уделя

ется стыкам обшивки (рис. 6.9), где требования аэродинамики (получение гладкой об
шивки) могут вступать в противоречие с требованиями обеспечения высокого ресурса, 

минимальной массы и т.д. Это может иметь место в случае большеразмерных самолетов 

с кабинами, нагруженными большим избыточным давлением. Как показали исследова

ния [24], наиболее рациональным типом стыка, как продольного, так и поперечного, для 
фюзеляжей таких самолетов оказался стык внахлестку на элементах силового набора 

(см. рис. 6.9, г, д). Эrо объясняется тем, что соединение внахлестку, имеющее три или четы
ре ряда заклепок с центральным расположением стрингера и <•МЯГКИМ», свисающим со 

стрингера в обе стороны началом стыка в виде нахлеста из двух листов, выполняется без 

стыкующих накладок. Соединение технологично в изготовлении, доступно для контроля, 
более выносливо и обеспечивает высокий ре-

сурс. Однако для легких самолетов рациональ

ными могут оказаться стыки обшивки, пока

заиные на рис. 6.9: а - встык на элементах 

силового набора, б- внахлестку с подсечкой и 

в- внахлестку без подсечки. 

6.5.2. Стринrеры и лонжероны (усиленные 
стрингеры) изготавливаются из прессованных 

или гнутых профилей (см. рис. 2.38). Наибо-
лее часто применяются стрингеры уголкового, Рис:. 6.9. ВариiiiПЫ соединений листовой oбiiiiiiiКН 
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Рис. 6.10. Формы сечений н Н8f11уженне нервюры 
н umaвroyroв 

Z-образноrо и Т -образного профилей. Для 

повышения сопротивления усталости в райо

нах с большими знакопеременными наrруз

ками, например в районе акустических на

rрузок, ставят стринrеры П -образного про

филя с двойными полками с целью повыше

ния жесткости заделки и улучшения условий 

работы обшивки. На участках больших выре

зов устанавливают усиленные стрингеры, 

воспринимающие большие осевые силы от 

изгиба фюзеляжа. Крепят стрингеры к обшив

ке и шпангоутам. Различные варианты крепле

ний стрингеров к обшивке и шпангоутам 

представлены на рис. 6.7, б и 6.12. 
6.5.3. Шпанrоуты в фюзеляже выполняют 

те же функции, что и нервюры в крыле 

(рис. 6.10, а, б). По назначению шпангоуты 

разделяются на нормальные (служат для при

дания формы фюзеляжу и подкрепления об-

шивки и стрингеров) иусШiенные (для воспри

ятия поперечных сосредоточенных сил от крыла, оперения, шасси, двигателей и rрузов и 

передачи их на обшивку). Шпангоуты, имея высокую жесткость в своей плоскости, хоро

шо работают на поперечный изгиб в своей плоскости, опираясь на обшивку. Типичные 

сечения шпангоутов приведены на рис. 6.1 О, в. Наличие двух поясов и стенки в сечениях 
шпангоутов обеспечивает их работу на изгиб и сдвиг, а также повышает сопротивление ус

талости при акустических наrрузках. Для повышения живучести шпангоуты часто делают 

составными из нескольких частей. 

Усиленные шпангоуты выполняют часто в виде рам (рис. 6.11, а, в, ж) или рам с глухой 
стенкой (рис. 6.11, б, д), откуда и название- рамный или стеночный шпангоут. Они отлича
ются от нормальных шпангоутов мощностью поясов и толщиной стенок. Изготааливаются 

с помощью горячей штамповки (шпангоуты монолитной рамной конструкции) или из 

отдельных заготовок (шпангоуты сборно-клепаной рамной и стеночной конструкций). 

На рис. 6.11, б, д по казана конструкция и схема работы стеночных шпангоутов. Они 
состоят из стенки 11, подкрепленной уголками 8 для повышения ее критических напря
жений при работе на сдвиг, и пояса по периметру, выполненного либо в виде отбортовки 

стенки, либо в виде специального профиля. Такие шпангоуты практически не работают 

на изгиб. От силы Q, приложенной к стойке (см. рис. 6.11, д) или к стойкам (уголкам) 10 
(см. р~с. 6.11, б), связанным заклепками или болтами со стенкой шпангоута, стенка рабо
тает на сдвиг, уравновешиваясь на обшивке потоками касательных усилий qQ. Несмотря 
на простоту конструкции и меньшую массу, такие шпангоуты ставят обычно или в хвос

товой части фюзеляжа для организации узлов 9 крепления лонжеронов киля (см. сечение 
В-В на рис. 6.11, б), ЮIИ наrранице большихвырезов (см. §6.7). Этообъясняется тем, что 
загромождение фюзеляжа глухими поперечными стенками затрудняет использование его 

внутренних объемов. Отсюда широкое использование рамных шпангоутов, хотя встреча

ются и компромиссные решения (см. рис. 6.11, г, е). 
На рис. 6.11, а показан рамный сЮiовой шпангоут с моментными узлами крепления лон

жеронов крыла. По лонжеронам на проушины этих узлов 3 передаются поперечная сила Q 
и изгибающий момент М крьmа, последний - в виде пары сил SН. От действия этих нагру

зок в сечениях шпангоутов возникают Q и М, эпюры которых приведены на рис. 6.11, а 
(эпюры построены при допущении, что в вертикальной плоскости обе боковины шпанго-
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ута соединены шарнирными узлами; при малой IШощади сечений шпангоута в верхней и 

нижней его частях принятие такого допушения оправданно). Поперечная сила передается 

боковинами шпангоута на обшивку, связанную с ним заклепками, и уравновешивается 

потоком касательных усилий ЧQ· Изгибающий момент от обеих консолей крыла при их 

симметричном нагружении самоуравновешивается на шпангоуте. При несимметричном 

нагружении консолей крыла шпангоут нагружается крутяшим моментом, который так же, 

как и Q, через заклепки передается шпангоутом на обшивку, где и уравновешивается по
током касательных усилий q м . Обшивка, нагруженная потоками ЧQ и q м от крыла, 

к к 

06meкom~ЛI IJCNDINNX 
DIIOp шасси 

Отак BC!I 

1-8 

Рис. 6.11. Варианты конструкции усиленных шпаиrоуrов (рамноrо и стеночноrо), их нагружение и урав
новешивание 
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уравновешивается потоками касательных усилий от сил и моментов, передающихся на 

фюзеляж от друтих частей самолета и грузов. 

Конструкция рамного шпангоута (см. рис. 6.11, а) состоит из четырех частей, соеди
ненных между собой моментными узлами 2. Верхняя 1 и нижняя 6 менее нагруженные 
части шпангоута выполнены из дюраля, а боковины 5 и 7, несущие на себе моментные уз
лы 3 крепления крыла, - из стали. Здесь, как это видно из эпюр Q и М, находятся наибо
лее нагруженные части шпангоута. Проушины узла 3 двойные, расположены горизон
тально, имеют два отверстия под вертикальные болты*. Для увеличения их жесткости на 

изгиб между внутренними проушинами, подкрепляя их, стоит ребро жесткости 4. Момент
ный узел 2- гребенчатого типа. Проушины стальной части шпангоута примерно в три ра

за уже, чем дюралевой части, в соответствии с соотношением пределов прочности стали и 

дюраля. 

На рис. 6.11, в по казаны нагружение рамного шпангоута силой Q и его уравновешива
ние на обшивке потоком ЧQ· На рис. 6.11, г приведе н вариант конструктивного решения 
силового шпангоута для восприятия силы Q в виде дополнительных подкосов и распорки 
и показано уравновешивание силы на обшивке потоком ЧQ"'*. 

На рис. 6.11, б (см. сечение В-В) приведе н узел крепления киля 9, подкрепленный фи
тингом 12 и накладкой 13. Стойки 8в виде утолков (см. рис. 6.11, е) служат для повышения 
устойчивости стенки шпангоута при ее работе на сдвиг. На этом шпангоуте по внутренне

му периметру стенки расположен пояс 14, выполненный в виде отогнутого края стенки. 
На рис. 6.11, ж показаны сечения фюзеляжа самолета Ан-124: рамный усиленный 

шпангоут с узлами 17 крепления центроплана и поперечной балкой грузового пола 16; 
нормальный шпангоут с поперечными балками грузового пола 16и верхней балкой 19 2-й 
палубы 18 и усиленный шпангоут в хвостовой части в виде мощной жесткой арки с узлами 
крепления киля, стабилизатора и створки заднего грузового люка. На этом же рисунке по

казаны рельсы 15 тельферов (кранов) для обеспечения погрузочно-разгрузочных работ 
и отсеки вспомогательной силовой установки (ВСУ). 

6.5.4. Соединевне силовых элементов фюзеляжа между собой, осуществляемое при по
мощи клепки, сварки, склейки, показано на рис. 6.12. Через нормальные шпангоуты 1 
пропускают неразрезанными стрингеры 2, соединяя их со шпангоутами с помощью ото
гнутой лапки, утолка или косынки 3 (см. рис. 6.12, а ... е, с). На усиленных шпангоутах 
стрингеры разрезают и перестыковывают через вертикальную стенку пояса шпангоута с 

помощью утолков или фитингов 4, болтами (см. рис. 6.12, м, н, n, р, т). Наиболее целесо
образное соединение обшивки фюзеляжа с подкрепляющим ее набором - непосредст

венное соединение как со стрингерами, так и со шпангоутами (см. рис. 6.12, а ... е, м ... т). 
При этом повышаются критические напряжения обшивки. Отверстия под заклепки в со

единениях шпангоутов с обшивкой играют роль ограничителей распространения трещин. 

Но может быть и так, что обшивка крепится либо к стрингерам, либо к шпангоутам, а те со

единяются между собой непосредственно (см. рис. 6.12, ж ... к) или через компенсаторы 6 
(см. рис. 6.12, л), которые компенсируют изменение длин соединяемых элементов при на
греве. На рис. 6.12, т показаны стык шпангоутов по поясам (уголкам 1) с помощью наклад
Юf 7и перестыковка стрингеров 2с помощью фитингов 4 (здесь 5- стенка шпангоута). 

6.5.5. Стыковые соединения в балочных фюзеляжах бывают разъемными, или эксплуа
тационными (см. рис. 6.8), и неразъемными, или технологическими (см. рис. 6.7, а). Пер
вые применяются, например, для обеспечения монтажа и демонтажа двигателей, если они 

размещаются в фюзеляже, и радиолокационной станции, вторые - для повышения тех

нологичности производства. В балочно-лонжеронных конструкциях фюзеляжа разъем-

*См. также рис. 2.62. 
•• Читателю преДI\аrается самостоятельно разобраться в этом примере. 
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Рис. 6.12. Bapи&II"IЪI конструкции сое.liИненнА обшивки, 
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ные соединения осуществляются при помощи шарнирных узлов, установленных на лон

жеронах. Узлы могуr быть типа <<ухо-вилка» и <<вилка-гребенка>) или фитинговые, 

подобные рассмотренным выше для стыковых узлов крыла. В балочио-стрингерных и ба

лочно-обшивочных конструкциях фюзеляжа разъемные соединения выполняются по 

контуру (см. рис. 6.8) при помощи фитингов и болтов по аналогии со стыками в мо
ноблочном крыле. 

Для удобства проведения стыковки в контурном соединении обязательно предусмат

риваются направляющие штыри 9 (обычно не менее трех штырей, которые ставятся под 
углом 120'), позволяющие центрировать соединяемые части фюзеляжа перед стыковкой 
(см. вид/, рис. 6.8). 

Технологические неразъемные соединения в фюзеляже осуществляются обычно по 

стыковым шпангоутам по контуру так, как это по казан о на сечении В-В (см. рис. 6. 7, а) 
и на рис. 6.12, н, n, р, т. При соединении стыковых шпангоутов производится и пересты
ковка стрингеров 2 при помощи фитингов и болтов 4. Благодаря перестыковке стринге
ров на усиленных шпангоутах (см. рис. 6.12, м, н, n,pm) стрингеры по всей длине фюзеля
жа сохраняют способность работать на осевые силы. 

§ 6.6. КРЕПЛЕНИЕ АГРЕГАТОВ К ФЮЗЕЛЯЖУ 

6.6.1. Крепление крЫJiа. Конструкция узлов крепления крыла к фюзеляжу оп
ределяется КСС крыла. Так, для кессонных (моноблочных) крыльев узлы крепления цен

троплана с фюзеляжем должны передавать на фюзеляж от крыла только поперечную силу 

Q и пару сил от крутящего момента М к, что не требует наличия моментных узлов на сило
вых шпангоутах фюзеляжа. Для крепления лонжераиных крыльев (если лонжерон не про

пускается через фюзеляж) силовые шпангоуты должны иметь моментные узлы для креп

ления лонжеронов крьmа. Если лонжерон пропускается через фюзеляж, то изгибающий 

момент по лонжерону уравновешивается на его фюзеляжной части, и в этом случае на си

ловых шпангоутах нужны только шарнирные узлы для восприятия поперечной силы и па

ры сил от крутящего момента. В стреловидных лонжераиных крьmьях возможны, хотя 

и крайне редко, случаи, когда усиленная бортовая нервюра, нагруженная изгибающим 

моментом, принадлежит не крьmу, а фюзеляжу. Тогда на ней устанавливаются моментные 

узды крепления лонжерона крьmа, а сама она закрепляется по борту фюзеляжа и опирает

ся как многоопорная балка на шпангоуты. 

В подразд. 6.5.3 уже рассматривались конструкции, схема натружения и уравновешива
ние усиленного рамного шпангоута, к которому крепятся лонжероны консолей крьша, пе

редающие на фю:;,еляж нагрузки от крыла (поперечную силу Q и изгибающий момент М). 
Там же рассматривался и характер эпюр Q и М в сечениях шпангоута от этих нагрузок 
(см. рис. 6.11, а). 

На рис. 6.1, б было показано крепление многолонжероннога крыла к фюзеляжу. Для 
этого используются моментные узлы на шести усиленных шпангоутах. К этим узлам кре

пится гребенка, объединяющая в силовом отношении внутренние лонжероны, а два край

них лонжерона стыкуются непосредственно с усиленными шпангоутами. 

На рис. 6.13 приведены узлы крепления к фюзеляжу треугольного лонжероннога кры
ла с подкосной балкой. Наиболее нагруженным узлом крепления крьmа является момент

ный узел, связывающий подкосную балку крьmа с усиленным шпангоутом фюзеляжа (вид 

Ill). Здесь имеет место стык гребенчатого типа с двумя вертикальными ступенчатыми 
стыковыми болтами, гдевнерабочей части диаметр болтов значительно меньше, чем в ра

бочей, для облегчения их конструкции. Между верхней и нижней горизонтальными про

ушинами сделана вертикальная стойка, улучшающая работу проушин на местный изгиб 

при передаче перерезывающей силы от балки на шпангоут. Стыковой узел по лонжерону 
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Рнс. 6.13. Вариант конструкции узлов кремеНИJI треуrолыtоrо крwла к фюэеляжу 

крыла (вид J/) имеет верхнюю и нижнюю вилки, расположенные в горизонтальной плос
кости для восприятия изгибающего момента, и среднее ушко в вертикальной плоскости 

для восприятия перерезывающей силы. Стык каждой вилки с проушиной на поясе лонже

рона производится своим вертикальным болтом, а с проушиной, связанной со стенкой 

лонжерона,- горизонтальным болтом. Стык (вид /V)- вильчатого типа с одним верти

кальным стыковым болтом. Аналогичной конструкции и стыковой узел (вид 1). Стык (вид V) 
представляет собой телескопический (переставной) гребенчатый узел на шпангоуте, фик

сируемый болтом, который ввертывается со стороны нервюры крыла. 

На рис. 6.14, а показана средняя часть фюзеляжа пассажирского самолета с проходя
щим через нее центропланом 1 и усиленными шпангоутами 2. Через передний и задний 
лонжероны центроплана с крьmа на усиленные шпангоуты фюзеляжа передаются сила Q 
и крутящий момент М к. Шпангоуты имеют форму арок, расширяющихся книзу. Для обес

печения их крепления с лонжеронами центроплана используются штампованные фитинги. 

На рис. 6.14, б, в приведе но соединение усиленного шпангоута 2 фюзеляжа другого са
молета, выполненного также в форме арки с лонжероном центроплана 1, и имеющего для 
этих целей специальные фитинги-клыки 5. Шпангоут собран из двух мощных штамповок 
4, имеющих стык в плоскости симметрии самолета 3. На рис. 6.14, е представлена сходная 
конструкция стыка центроплана крыла с усиленными шпангоутами 2 фюзеляжа. 

На рис. 6.14, г, д по казаны варианты соединения центроплана с фюзеляжем при помо
щи мощных фитингов-башмаков 7. Эти башмаки соединяют лонжероны 6 с усиленными 
шпангоутами 2. На рис. 6.14, д- лонжерон 6 крьmа фермеиной конструкции. 

6.6.2. Крепление двиrателей к фюзеляжу может производиться как внутри фюзеляжа, 
так и снаружи в носовой части и на пилонах над фюзеляжем, и в хвостовой части фюзеля

жа. Крепление двигателей внутри фюзеляжа производится непосредственно к элементам 

его силового набора. Чаще всего крепление двигателей осушествляется с помощью регу

лируемых по длине тяг (стержней) и штыревых узлов, передающих нагрузки от двигате-
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Рис. 6.14. Варианты коиС11Jукции стыковых соединений це1f1110плаиа с фюзелижем 

лей (силу тяги и вес, боковые силы, гироскопические моменты) на усиленные шпангоуты 

и продольные силовые балки фюзеляжа и далее через них - на обшивку фюзеляжа, где 

и происходит уравновешивание нагрузок от двигателей. Для монтажа двигателей могут 

использоваться также различные кронштейны, рельсы с роликами и др. 

Конструкция узлов крепления двигателей и их работа от создаваемых двигателями на

грузок подробно будет рассмотрена в подразд. 9.5.3. 
6.6.3. Кpeмelliie оперения к фюзеляжу не имеет принципиальных отличий от крепления 

крыла, так как силовые элементы фюзеляжа в узлах крепления должны воспринимать от 

опереlШЯ те же силовые факторы Q, М и М к, что и от крьmа, и затем уравновешивать их. Как 
и в узлах крепления крьmа, конструкция узлов крепления оперения во многом определяется 

типом и расположением оперения, его КСС, компоновкой и силовой схемой фюзеляжа. 

Выше, в гл. 5, бьmи рассмотрены различные конструктивные решения узлов крепле
ния оперения (см. рис. 5.6 ... 5.10). 

6.6.4. 1\реПJJение шасси в фюзеляже осуmествляется, как правило, к усиленным шпангоу
там и (или) к продольным вертикальным балкам (усиленным стенкам) длялередачи на них от 

стоек шасси, силовых цилиндров и подкосов сил и моментов, действующих в плоскости этих 

силовых элементов. Дтrя крепления стоек, подъемников, подкосов и замков шасси могут ис

пользоваться также отсеки (ниши шасси), образованные вертикальными стенками и гори

зонтальными жесткостями, ограниченные по торцам усиленными шпангоутами. Вырезы под 

опоры окантовьшаются усиленными элементами ( профилями - при малых вырезах, лонже

ронами или мощными бимсами - при больших вырезах). 
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В фюзеляже обычно крепится передняя опора шасси 

(для всех типов самолетов с передней опорой при трех

опорной или велосипедной схеме шасси), а также мoryr 

крепиться и стойки основных опор шасси (чаще у само

летов с высоким расположением крыла). 

На рис. 6.15, а показана ниша передней опоры шасси, 
ограниченная двумя продольными (вi:ртикальными) бал

ками 1, связанными по торцам с усиленными шпанrоута
ми и сверху с горизонтальной жесткостью 2. Ниша пред
назначена для уборки в нее передней стойки шасси в 

полете. Продольные вертикальные балки 1 состоят из 
верхнего и ниж:неrо прессованных поясов 3, стенки 4, 
вертикальных стоек 9, диаrональных 6 и вертикальных 5 
профилей (см. рис. 6.15, г). Последними балка крепится к 
шпангоутам. На продольных балках размещены узлы 

крепления стойки 8 и подкоса 7 передней стойки шасси. 
Узлы состоят из отштампованного корпуса с запрессо

ванным в него подшипником. На рис. 6.15, а, б и в пока
зано нагруж:ение передней стойки шасси силами Рх, Ру, 

Pz и их уравновешивание в узлах крепления стойки и 
подкоса и далее на силовых элементах ниши (на верти

кальных стенках и горизонтальной жесткости), на сило

вых шпангоутах и окончательно на обшивке фюзеляжа 

потоками касательных и осевых сил Чу, qz, q1" Чм . 
На рис. 6.16 показаны расположение четырlхопор

ного шасси на самолете (а), отсеки стоек шасси и узлы 

их крепления (б, в). На рис. 6.16, б представлено очер
тание отсека (ниши) передней стойки шасси, по тор

цам опирающегося на усиленные шпангоуты 1 и име
ющего две боковые (вертикальные) стенки-балки, 

усиленные плитами в задней части, и верхнюю балку, 

опирающуюся на эти стенки. В поперечных плоскос

тях отсек подкреплен арочными рамами. Отсек, герме

тизированный со стороны кабины экипажа, представ

ляет собой жесткую конструкцию. На плитах боковых 

стенок имеются мощные вертикальные ребра с гнезда

ми цапф 2 крепления траверсы передней стойки. 

В плоскости цапф образована мощная рама с включе

нием верхней горизонтальной штампованной балки. 

Эта рама и воспринимает нагрузку от передней стойки, 

передавая ее на стенки и балки отсека, на усиленные 

торцевые шпангоуты и в конечном счете на обшивку. 

6 

г 

Рис. 6.15. Вариант коиструхции 
у3Лов крепленИJI передней опоры в 

носовой части фю:Je.JUDКa, ваrруз
ки от опоры на фJOЭeJUDК и ее урав-
вовешивавве 

В убранном положении передняя стойка удерживается замком 3 на верхней балке отсе
ка, на которую и передается нагрузка от стойки, в выпущенном положении - замком 

на стенке заднеrо усиленного шпангоута 1, ограничивающего нишу стойки сзади. 
(Конструкцию стойки см. на рис. 7.10, а ее описание- в подразд. 7.5.3.) Снизу отсек 
передней стойки ограничен створками шасси. 

На рис. 6.16, в показаны очертания отсека средней опоры шасси и узлы крепления 
стойки этой опоры. Отсек образован двумя боковыми продольными балками и верхним 

гермоднищем, подкрепленным со стороны кабины поперечными балками пола. В месте 
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Рис. 6.16. Вариант конструкции узлов креiШеиия основной опоры в фюзеЛJDКе 

стыка продольных балок с усиленным шпангоутом 1, в задней части отсека, установлены 
вертикальные монолитные балки б с гнездами 7 крепления цапф траверсы стойки (вид 
11). Эrи гнезда подкреплены горизонтальными жесткостями 5. На верхнем гермоднише от
сека размещена балка с проушинами 8 (вид 1), к которым крепится цилиндр подъема стойки 
шасси, и ферма крепления замка убранного положения стойки 4. На задней стенке отсека -
кронштейны, к которым крепится замок выпушенного положения стойки (вид JJJ). 
Окантовкой выреза для ниши средней опоры служат мощные пояса продольных балок 

(бимсы), а по торцам- усиленные шпангоуты 1. Вырез под стойку шасси закрывается 
створками (см. рис. 6.16, г). 

§ 6. 7. КОНСТРУКТИВНОЕ ОФОРМЛЕНИЕ ВЫРЕЗОВ 
В ФЮЗЕЛЯЖЕ 

Удовлетворение требований эксплуатационной технологичности самолета 

(с учетом ремонтопригодности) приводит к тому, что в фюзеляже делается большое число 

различных вырезов, обеспечивающих доступ к агрегатам самолета и двигателя, располо

женным в фюзеляже, для контроля их состояния, технического обслуживания и ремонта, 

а также для подхода к заправочным горловинам. Вырезы в фюзеляже выполняют также 

с целью размещения стоек шасси, грузовых отсеков, фонаря экипажа, входных дверей 

и люков для остекления кабин и т.д. 

Конструктивное оформление таких вырезов зависит от КСС фюзеляжа; размеров вы

резов, от того, перерезаются или нет при этом силовые элементы фюзеляжа и можно ли 

по условиям эксплуатации закрывать вырезы силовыми крышками. 

Так, например, в фермеиных фюзеляжах вырезы, не нарушающие целостности фер

мы, не требуют силового подкрепления, а при нарушении целостности силовых элемен

тов фермы (кроме поясов фермы) ослабление конструкции компенсируется установкой 
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дополнительных элементов, обеспечивающих 

ее прочность и жесткость в районе выреза. 

Разрезать пояса фермы недопустимо. 

В балочных фюзеляжах в зависимости от 

указанных выше факторов вырезы конструк

тивно оформляются следующим обl)азом: 

малые вырезы под небольшие смотровые 

лючки, заправочные горловины и т.п., если при 

этом не нарушается целостность элементов си

лового набора, окантовываются (так же, как и в 

крыле) дополнительными жесткостями в виде 

рам. Закрываются такие вырезы легкосъемны

ми крышками на замках типа задвижек; 

небольшие вырезы под люки для техничес

кого обслуживания расположенных в фюзеляже 

агрегатов, нарушающие целостность его сило

вых элементов, закрываются силовыми крыш

ками, включаемыми в общую силовую схему 

фюзеляжа. Крепление таких крьпuек винтами 

по всему контуру к элементам силового набора 

фюзеляжа обеспечивает их совместную с об

шивкой работу на сдвиг при восприятии крутя

щего момента и на растяжение (сжатие) при 

восприятии изгибающего момента; 

большие вырезы, например под фонарь 

экипажа, входные двери, отсеки под стойки 

шасси, грузовые отсеки и т.п., которые по ус

ловиям эксплуатации не могут закрываться 

силовыми крышками, работающими в об

щей КСС фюзеляжа, ограничиваются по тор

цам силовыми стеночными шпангоутами 1 
(рис. 6.17, а), а по краям- лонжеронами (уси

ленными стрингерами) или бимсами 2. 
На рис. 6.17, а приведена схема конструк

тивного оформления большого выреза под 

грузовой отсек. Со стороны хвостовой части 

фюзеляжа к месту выреза в общем случае под

ходят перерезывающие силы Qв и Qr, изгиба
ющие моменты Mz и Му и крутящий момент 
Мк. Можно принять в первом приближении, 

что силы Qв и Qr воспринимаются и уравнове
шиваются соответственно: Qв (см. рис. 6.17, б) -
потоками касательных усилий в боковинах 

qQ = Qвf2(Н00к), аQг (см. рис. 6.17, в)- пото

ко~ qQ в верхнем своде (qQr :::::: Qr/Bcв>· Чтобы на 
границе выреза 1/2 Qr с нижнего свода могла пе
редаться сдвигом на целый верхний свод, как 

раз и нужен усиленный шпангоут 1 с глухой 
работающей на сдвиг стенкой. 

Изгибающие моменты Mz и Му восприни-

6 
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Рис. 6.17. Конструкпrвное оформление больwо
rо выреза в фJOЗe.IIJIJКe. Схема рабоп.i фюэеJUIЖа 
в районе бoJu.woro выреза при передаче сил Q1 , 

Qr н моментов М:, М1 н М:ж 
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маются и уравновешиваются соответственно: Mz (см. рис. 6.17, б) - в верхнем своде и на 

бимсах парой сил Рев и 2Р6 на плече Нбок• а Му (см. рис. 6.17, в)- на боковинах парой сил 

Рбок на плече Вен· 
Крутящий момент М к на границе выреза трансформируется усиленным шпангоутом в 

пару сил Q60к на плече В1 ""2R (более точно, В1 - расстояние между центрами жесткости 

боковин). Каждая боковина как двухпоясная балка будет работать от сил Qбок"' Mкf(2R) на 

сдвиг и изmб. При этом от сил Qбок будут действовать в боковине %ок"' Qбокl Нбок и изгиба
ющий момент !1М [17, 21], имеющий максимальное значение на границах выреза 11Мmах = 
= 1/2(Q60кlвыр) и затухающий в обе стороны от границ выреза надлине В (см. рис. 6.17, а), 
равной ширине выреза В. На рис. 6.17, г по казаны эпюры Q и М. От дополнительного из
гибающего момента !1М в бимсах будут добавляться напряжения сrб = !1М/(Нбокfб), где/б
площадь сечения бимса, что с учетом еще и напряжений от сил Р6 при восприятии Mz 
(см. рис. 6.17, б) может потребовать большой площади поперечного сечения элементов 
бимса. Чтобы бимс не терял устойчивости при сжатии, его жесткость повышают выбором 

замкнутой формы поперечного сечения с большими поперечными размерами. Форма се

чения бимса, образованная тремя профилями по углам бимса, зашитыми обшивкой 

(см. рис. 6.17, а), является достаточно типовой. Она при небольтих затратах массы обес
печивает необходимую жесткость этого важного элемента, окантовывающего большой 

вырез. В соответствии с характером эпюры М длина бимса не может ограничиваться раз

мерами выреза, бимс продолжается в обе стороны от выреза на длину В (см. рис. 6.17, а), 
на котором значение М уменьшается до нуля. 

Вырез под фонарь летчика на легких маневренных самолетах ограничивается по тор

цам усиленными шпангоутами, причем они оба (или один из них) используются для вос

приятия нагрузок Ry от передней стойки и для образования торцевых стенок ниши для 
нее и торцевых стенокдля образования самой гермокабины, а в продольном направлении

лонжеронами (усиленными стрингерами), образующими подфонарную жесткость. Свер

ху вырез закрывается фонарем, работающим только на местные нагрузки от избыточного 

давления др и от аэродинамических сил. 

Вырезы под фонарь пассажирских, транспортных и других типов самолетов с экипа

жами, как правило, более двух человек окантовываются жесткими рамами из лонжеронов 
и поперечных балок. 

Вырезы под ниши стоек шасси и грузовые люки, рассмотренные выше, закрываются 

створками, работающими в основном на местные аэродинамические нагрузки. 

§ 6.8. КАБИНЫ 

Кабинами в фюзеляже называются отдельные специально оборудованные 

в нем отсеки, предназначенные для выполнения определенных функций: 

кабина экипажа- для размещения членов экипажа (их рабочих мест), командных пос

тов управления самолетом, рычагов управления двигателями, рукояток и кранов управле

ния различными агрегатами и системами самолета, а также средств контроля за их работой; 

пассажирская кабина -для размещения пассажиров (пассажирских кресел) и необходи

мых бьповых помещений (буфетов, гардеробов, туалетов), а также помещений для багажа; 

грузовая кабина - для размещения перевозимых грузов, средств их по грузки и выгруз

ки, швартовки и т.д. 

Отсеки фюзеляжа для таких кабин в большинстве современных самолетов гермети:.ш
рованы и нагружены дополнительно избыточным давлением др. Кабины экипажа и пас

сажирские теплозвукоизолированы и оборудованы системами жизнеобеспечения. 

6.8.1. Требования к кабинам и пути их удовлетворения. Кабина экипажа должна обесnе
чивать экипажу наиболее благоприятные условия для выполнения задач полета в соот-
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вететвин с назначением самолета. Кабина для пассажиров должна обеспечивать пассажи

рам удобное размещение и комфортные условия в течение полета. Грузовая кабина 

должна обеспечивать возможность быстрой погрузки и выгрузки грузов и их фиксацию 

во время полета. Эти основные требования к кабинам в соответствии с их специфически

ми особенностями удовлетворяются: 

выбором места расположения каGины экипажа и рабочих мест членов экипажа, разме

ров кабин и форм их поперечных сечений, уrлов обзора; 

рациональной компоновкой рабочих мест членов экипажа, пассажирского салона 

и грузового отсека; 

использованием герметических кабин и систем жизнеобеспечения; 

использованием теплозвукоизоляции кабин; 

рациональным устройством средств, применяемых при посадке в самолет и при выхо

де из него экипажа и пассажиров, средств покидания самолета в аварийных ситуациях; 

выбором размеров и конструкции люков, средств механизации для по грузки и выгруз

ки грузов, устройств для их швартовки. 

6.8.2. Расположение кабины экипажа и рабочих мест членов экипажа. Кабины летчика 
одноместного самолета (рис. 6.18, а) и экипажа многоместного самолета (рис. 6.18, б) рас
полагаются в носовой верхней части фюзеляжа, обеспечивающей наилучшие условия об

зора летчику (летчикам и штурману). В этой части фюзеляжа делается надстройка, закры

ваемая остекленным фонарем. Для уменьшения лобового сопротивления эта надстройка 

плавно вписывается в обводы носовой части фюзеляжа. Формы остекления фонаря, по
ложение рабочих мест экипажа (летчика) и очертания носовой части фюзеляжа (особенно 

на боковой проекции) должны обеспечивать экипажу как можно большие уrлы обзора в 

передней полусфере (см. рис. 6.18, а). Для посадки в кабину может использоваться скоба 1 
или приставная лестница. 

6.8.3. Размеры кабин и формы их поперечных сечений. Исходя из практики проектиро
вания самолетов различного назначения в зависимости от числа членов экипажа и их 

функциональных обязанностей, оборудования в кабине и т.д. выработаны рекомеНдации 

по рациональным для каждого типа самолетов размерам кабин, размещению в них членов 

экипажа и оборудования [27]. На рис. 6.18, в показано размещение в кабине рабочего мес
та летчика, а на рис. 6.19 - размещение экипажа в кабинах современных пассажирских 
самолетов. В работе [27] приводятся рекомеНдации и по размерам пассажирских салонов. 
Габаритные размеры фюзеляжа пассажирского самолета должны удовлетворять требова

нию иметь объем на каждого пассажира в салоне не менее 0,9 .. .1 ,2 м3 , а для пассажирских 
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Рис. 6.19. Интерьер кабины экипажа (а), кабины ле1Чика (г) и конструкция сидений (б, в) 
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салонов с уровнем комфортности первого класса- 1 ,8 ... 2,0 м3 . Должны учитываться так
же размеры бытовых помещений для буфетов, туалетов и гардероба. 

Имеется ряд зависимостей, которые позволяют определять рациональные (с точки 

зрения стоимости пассажиро-километра) размеры фюзеляжа в зависимости от числа пас

сажиров nпас и расчетной дальности полета LP. Например, расчеты показывают, что для 
nпас = 300 при Lp = 2000 .. .4000 км оказываются выгодными однопалубные фюзеляжи круг
лого сечения, имеющие 7 ... 8 мест в ряду с двумя проходами (dф = 5,0 ... 5,5 м), а при LP = 

= 8000 км выгодным становится размещение шести мест в ряду с одним проходом [27]. 
При полетах на большую дальность критерий стоимости пассажиро-километра начинает 

сильнее зависеть от аэродинамических характеристик, чем от весовых. Этим и объясня

ются полученные выше результаты. 

Однопалубные фюзеляжи имеют меньшее аэродинамическое сопротивление, но они 

длиннее и тяжелее двухпалубных фюзеляжей равной вместимости. Последние могуг 

иметь круглое сечение или сечение, близкое к кругу, сечение, напоминающее восьмерку. 

Формы поперечных сечений кабины экипажа определяются компоновкой и размерами 

носовой части фюзеляжа. Так, на рис. 6.22 показава конфигурация кабины летчика, когда 
сложная форма ее сечений обусловлена размещением кабины между каналами воздухоза

борников двигателя. Однако кабины экипажа герметические и нагружены избыточным 

давлением. Поэтому с точки зрения восприятия нагрузок от избыточного давления и тех

нологии изготовления лучше, когда обводы кабины имеют круглое сечение и совпадают 

с обводами фюзеляжа, имеющими также круглое или близкое к кругу сечение. 

6.8.4. Интерьер кабины экипажа. Многофункциональность современных самолетов 
обусловлена большим числом разноплановых задач, стоящих перед экипажем. Решение 

этих задач во многом зависит от того, как сформировано рабочее место экипажа [38]. 
В современном самолете летчик, стоящий во главе сложнейшей системы с большим 

боевым потенциалом, находится в течение длительного времени в интенсивном инфор

мационном потоке. С целью обеспечения возможности принятия оперативного решения 

этот поток структурируется таким образом, чтобы автоматически представпять летчику 

только необходимую в данный момент информацию. Для этого используются взаимоза

меняемые дисплеи большого формата (с диагональю 15 дюймов) с высоким разрешени
ем. Работа каждого индикатора в режиме полиэкрана обеспечивает гибкость формирова

ния необходимой информации в зависимости от решаемой в данный момент задачи 

(см. рис. 6.19, г). 
Панорамно расположенные индикаторы с интегральной информацией о ситуации 

вокруг самолета (от рельефа местности до источников угрозы - воздушных и наземных 

объектов), дополняемые устройствами речевой и звуковой информации, обеспечивают 

необходимый уровень безопасности и выживаемости самолета. Летчику предоставляется 

оптимально бесконфликтная траектория движения и информация для действий при вы

полнении боевого задания. 

В настоящее время с целью оптимизации деятельности летчика расширяется перечень 

способов его взаимодействия с бортовым комплексом. Используется не только непо

средственное воздействие летчика на органы управления и дистанционного управления 

с помощью переключателя, расположенного на ручке управления самолетом, но и рече

вое управление. Система речевого управления обеспечивает высокую степень надежности 

выполнения команд в условиях воздействия различного рода шумов и изменения речи 

летчика под действием физических и эмоциональных нагрузок. 

Многовариантность способов получения информации и выдачи управляющих сигна

лов позволяет летчику адаптироваться к изменению окружающей обстановки, принимать 

верное решение в скоротечных дуэльных ситуациях, сохраняя при этом контроль над са

молетом, и оптимальным в данный момент образом управлять боевым комплексом. 
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Личное снаряжение летчика состоит из защитного 11Шема, кислородной маски, высотно

компенсирующего костюма, противопереrрузочного костюма, высотного морского спа

сательного комплекта. Это снаряжение позволяет снижать уровни нежелательных воз

действий на организм леNика при катапультировании, перегрузках во время полета, раз

герметизации кабины, длительном нахождении летчика, покинувшею самолет, в холод

ной воде. 

Для обеспечения дыхания летчика во время полета в качестве источника кислородно

воздушной смеси смежниками ОКБ Сухого предложены бортовые кислорододабываю

щие установки (БКДУ). Применеине БКДУ позволит снять ограничения на продолжи

тельность полета по запасу кислорода. На рис. 6.19, г показаны схемы длительных поле
тов, осуществленных на машинах ОКБ Сухого. При наличии на борту фиксированного 

запаса кислорода полеты продолжительностью более 10 ч приходится выполнять с проме
жуточными nосадками. В настоящее время БКДУ проходят сравнительные исnытания на 

самолетах ОКБ Сухого. 

Важнейшей задачей nри формировании рабочего места экипажа является обесnечение 

безоnасности экипажа. При выполнении задач любой сложности летчик, уверенный 

в собственной безоnасности, может полностью использовать заложенный в самолете по

тенциал, иногда выходя за rраницы изведанного. 

Средства аварийного по кидания самолета- nоследний рубеж защиты и спасения эки

пажа. Комплекс средств аварийного покидания самолетов ОКБ Сухого обеспечивает бе

зопасное аварийное покидание самолета летчиком во всех диаnазонах высот и скоростей 

полета, гарантируя при этом сохранение жизни и здоровья летчика. 

На самолетах ОКБ Сухого [38] применяется унифицированное катаnультное кресло 
К-36, созданное ОАО <•НПП «Звезда». ОКБ Сухого первым в мире внедрило кресло ново

го поколения К-36Д -3,5, обладающее улучшенными эргономическими характеристиками 
благодаря применекию многопрограммной электронной системы управления креслом, 

связанной с информационной системой самолета. 

И как результат - высокая степень безопасности пилота, исклю"'ение травматизма в 

процессе катаnультирования, снижение минимальных безопасных высот аварийного по

кидания самолета. 

Защиту экиnажа в nолете от внешних воздействующих факторов обесnечивает фонарь 

кабины. Разработанное ОАО <•НИТС» силикатное остекление козырька кабины вьщер

живает удар птицы до скорости 900 км/ч. Разработанные ИТПЭ ОИВТ РАН покрытия, 
наносимые на откидную часть фонаря, обеспечивают снижение воздействия на экипаж 

теплового, солнечного и электромагнитного излучений. 

6.8.5. Компоновка рабочих мест членов экипажа. О рациональности компоновки рабо
чих мест в кабине экипажа можно судить по наrрузке на членов экиnажа nри выполнении 

задач полета. Нагрузки физическая и, что не менее важно при управлении полетом, эмо

циональная во многом зависят от условий работы, начиная с наличия удобного для рабо

ты (и отдыха) кресла и кончая удобством использования (расположения) всего того обо

рудования в кабине, которое необходимо на каждом из этапов полета. 

На одноместном самолете, подобном приведеиному на рис. 6.18, в, летчикдостаточно 
удобно размещается на парашюте, уложенном на регулируемую по высоте чашку ката

пультируемого кресла*. При этом у летчика хороший обзор передней полусферы, и он мо

жет, используя необходимое оборудование в кабине, выполнять задачи, определяемые на

значением самолета. Система фиксации в кресле летчика позволяет ему наклоняться 

вперед и со своего сиденья доставать свободно все рычаги, краны и другие средства управ

ления самолетом и двигателями, которые размещены в кабине наиболее удобным для их 

• Парашют на некоторых типах самолетов может размещаться и за спиной у летчика. 
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использования образом (по группам, с учетом частоты использования, с различиями по 

внешней форме, цвету и т.д.). Со своего рабочего места летчик хорошо видит приборы 

и различные средства сигнализации, необходимые для контроля работы двигателя и сис

тем самолета. Приборы по назначению также распределены на группы и устанавливаются 

на приборной доске и на правом и левом пультах определенным образом (в центре - пило

тажно-навигационные приборы, правее - приборы контроля работы двигателей, снизу -
приборы энергосистем и т.д.). 

На многоместных самолетах с экипажем из двух человек и более при компоновке их 

рабочих мест и оборудования в кабине также выдерживаются описанные выше принци

пы. На рис. 6.19, а по казаны удобные для работы и отдыха мягкие кресла членов экипажа. 
Кресла регулируются по высоте, могут перемещаться по направляющим рельсам вдоль 

кабины, спинка - отклоняемая от вертикали. Кресла штурмана и бортинженера могут 

вращаться относительно вертикальной оси и при необходимости складываться. На таких 

самолетах, как правило, два летчика. Поэтому у каждого из них свои посты управления са

молетом (штурвал и педали), между ними- колонка с рычагами управления двигателями, 

на приборной доске и пультах перед ними - многочисленные приборы, средства управ

ления и сигнализации. В соответствии со спецификой работы штурмана и бортинженера 

перед каждым из них свои средства управления и контроля. 

Однако число средств управления и контроля в кабине к настоящему времени возрос

ло настолько (это, кстати, хорошо видно и из рис. 6.19, а), что внимания, особенно у лет
чика одноместного самолета, уже не хватает на одновременное выполнение задач, связан

ных с назначением самолета, управлением самолетом и контролем за работой его систем 

и двигателей. Выходом из сложившейся ситуации является повышение степени автомати

зации управления и замена многочисленных приборов на ограниченное число дисплеев, 

световых табло, на которые выводилась бы только та информация, которая своевременно 

предупреждала летчика о возможном выходе за допустимые пределы любого из контроли

руемых рабочих параметров двигателя и систем самолета. Сейчас вопросами, какую и в 

каком виде информацию о положении самолета, работе двигателей и систем самолета, о 

работе оборудования, о противнике и т.д. надо выдавать экипажу (летчику), чтобы облег

чить ему управление самолетом и выполнение основных задач в соответствии с назначе

нием самолета, занимается наука эргономика. 

6~8.6. Компоновка пассажирского салона на 32 пассажирапоказана на рис. 6.20, а. Здесь 
же приведе на и компоновка кабины экипажа, отделенной от салона перегородкой с дверью. 

Удобство пассажиров во время полета в таком и подобном ему салонах (см. рис. 6.20, б) 
достигается использованием удобных кресел, рационально размещенных в салонах, на

личием бытовых помещений (гардеробов, буфетов, туалетов) и полок или специальных 

камер для хранения ручной клади пассажиров, использованием системы кондициониро

вания, индивидуальной вентиляции и дополнительного освещения, выбором цвета и ка

чества декоративной внутренней обшивки салона. Кроме того, в общий интерьер пасса

жирской кабины входят двери и окна, а также двери и люки для выхода из самолета при 

аварии. 

Кресла. Утомляемость пассажира, сидящего длительное время в кресле, зависит от раз

меров и упругости подушки 7 (см. рис. 6.19, в) сиденья, формы и упругости подушки спин
ки. Утомляемость уменьшается, если угол наклона спинки 5 кресел можно изменять в по
лете, если есть удобно расположенные подлокотники б, и т.д. Размеры кресел, их 

конструкция и размещение в салоне зависят от класса салона. В пассажирской кабине мо

гут быть салоны разного класса. Так, размеры между подлокотниками кресел изменяются 

от 400 до 500 мм, а шаг между креслами- от 750 до 1500 мм. 
Кресла могут быть одиночными, но чаще в виде блоков из двух или трех кресел 

(см. рис. 6.19, б). База крепления кресел к полу, расстояние между направляющими рель-

217 



А -А 

Рис. 6.20. Компоновка фюэелижа пассажирского самолета и интерьер пассажирского салона 

сами 3 (см. сечение Б-Б на рис. 6.36, б) для любого класса салонов стандартные, а сама 
конструкция креплений кресел к направляющим рельсам 3 позволяет быстро произво
дить смену кресел. На рис. 6.19, в показаны основные части достаточно распространенной 
конструкции блока кресел. 

ЗдесЬ: 1- направляющие рельсы; 2- кронштейны (силовой каркас, на котором устанавливает

ся труба 1 О); 3- узлы крепления кресел к трубе; 4- откидной столик; 5- откидная спинка с утлами 

отклонения до 30"; 6- подлокотники; 7- мягкая, в основном из полиуретанового порапласта по
душка сиденья; 8- кнопка управления механизмом, отклоняющим спинку; 9- привязные ремни; 
10- основной силовой элемент блоха кресел- труба; 11- болты; 12- фиксатор положения кресла 
на направляющей. 

Фиксатор 12 вместе с болтами 11 позволяет устанавливать кресла с любым интервалом 
на рельсах 1. На спинке кресла сделан карман ддя пакетов и откидного столика 4. 
На креслах закреплены привязные ремни 9 для фиксации пассажиров в кресле во время 
взлета, посадки и в аварийных ситуациях. Каждое кресло снабжено индивидуальным вен

тилятором, аварийным кислородным блоком, а в кармане под сиденьем находится инди

видуальный спасательный жилет. 

Бытовые помещения. На рис. 6.21, а и 6.27, б показан интерьер широкофюзеляжного 
двухпалубного самолета. В интерьер пассажирских салонов входят буфеты, гардеробы 

и туалеты. Размеры гардеробов (см. рис. 6.21, 6), число туалетов (см. рис. 6.21, в) и буфе
тов, размеры полок над креслами пассажиров или специальных камер для ручной клади 

определяются исходя из числа пассажиров и дальности полета. 

Система кондиционированиJI воздуха (система жизнеобеспечения на высотных самолетах) 

описывается в подразд. 6.8.10. 
Индивидуальная вентиляция через управляемые насадки 17 над креслами подводится 

к каждому пассажиру (см. рис. 6.33). 
Индивидуальные плафоны ддя дополнительного освещения обычно располагаются 

в этих же местах. 

Декоративная обивка салона делается из легких, хорошо моющихся материалов с хоро

шей звукопоглощаемостъю и огнестойкостью, имеющих приятный цвет. 

Наиболее полно перечисленные выше требования к компоновкам пассажирских са

лонов удовлетворены в кабинах современных пассажирских самолетов (см. рис. 6.21, 
а), где пассажирские салоны находятся на верхней палубе. Здесь в ряду с двумя прохо

дами размещены три блока кресел по три кресла в каждом блоке, и имеются буфеты 3, 
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Рис. 6.21. Интерьер пассажирского 
салона, гардероб н туалет 

камеры 2 для ручной клади по обоим бортам над креслами 5 пассажиров, гардеробы, ту
алеты, аварийные двери. На нижней палубе раЗмещены входные двери- трапы 1, ба
гажные отделения 4, кухни. Для прохода в салоны на верхней палубе имеются удобные 
лестницы 6. 

6.8.7. Герметические кабины. На рис. 6.22, а, бпоказаны внешние очертания и сечение 
герметической кабины одноместного самолета, а на рис. 6.22, г - очертания герметичес
кой кабины (герметизированных отсеков) современного пассажирского самолета. 

Or избыточного давления обшивка герметизированных отсеков в зависимости от их 
кривизны (см. рис. 6.22, б) нагружается растягивающими или сжимающими распределен
ными усилиями l'.pRf(cм. рис. 6.22, в). Здесь R- радиус герметизированного отсека;/
коэффициент безопасности; l'.p - избыточное давление в отсеке. 

В поперечном сечении фюзеляжа (см. рис. 6.22, г) в обшивке от действия этих сил воз
никают напряжения or = l'.p/R/806. В случае цилиндрического отсека со сферическим 
днищем (см. рис. 6.22, д) наrружение днища избыточным давлением l'.p вызовет в обшивке 
продольные напряжения ох= !'.pfтtR2j(2тtR8) = l'.pRf/(28), которые примерно в два раза 
меньше or. Здесь 8 - эквивалентная толшина обшивки с учетом совместно работающих 

с ней стрингеров. Однако эти напряжения в верхнем своде могут складываться с напряже

ниями, возникающими при работе фюзеляжа на изгиб (верхний свод при этом работает 

чаше всего на растяжение). Or избыточного давления (в основном от напряжений о г) до
полнительно нагружаются радиальными силами шпангоуrы (см. рис. 6.22, е). Эги силы в 
случае цилиндрического фюзеляжа (герметического отсека) для шпангоуrа самоуравно

вешены. В местах перелома образующих гермаотсека (рис. 6.23, а), например в стыках ци
линдрической части 1 с днищем 2, нагрузки могут оказаться весьма существеннЪIМи, что 
требует постановки здесь усиленных шпангоуrов 3. На рис. 6.23, б показана конструкция 
стыкового соединения сферического днища с цилиндром гермоотсека, перестыковка 
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стрингеров 4 с помощью фитингов 5 на усиленном шпангоуте и конструкция отдельных 
стыковых узлов такого соединения. 

Конструкция плоского днища для гермаотсеков требует при сравнительно тех же усло

виях и размерах более мощного подкрепления стенки дНища (усиленного шпангоута), 

и сама стенка здесь толще, так как плоское дНище от избыточного давления будет рабо

тать еще и на изгиб. 

Герметизации в гермокабинах подлежат заклепочные и болтовые соединения элемен

тов каркаса с обшивкой, листы обшивки и паиели между собой, выводы из кабины тяг 

и тросов проводки управления самолетом и двигателями, трубопроводы энергетических 

систем самолета (гидравлической и пневматической) и системы кондиционирования, 

жгуты электропроводки. Герметизируются также фонари, входные и аварийные двери 

и люки, окна. Для внутришовной и поверхностной герметизации кабин применяют жид

кие герметики, герметизирующие ленты, замазки. Заклепочные швы, как правило, не ме

нее чем двухрядные. 

На рис. 6.24, а показан фюзеляж с поперечными сечениями герметизированных отсеков 
пассажирского самолета. Здесь герметизация фюзеляжа (обшивки и гермоднищ) осуществля

ется за счет того, что на герметизируемых участках фюзеляжа болты и заклепки устанавлива

ются с натягом (применяются заклепки повышенного натяга (см. рис. 6.24, в) или заклепки с 
компенсаторами). Места возможной утечки воздуха через продольные и поперечные стыки по 
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Рис. 6.22. Герметические кабииы самолетов. Схема наrруже
ННJI элементов герметической кабины избыточным давлением 

Рис. 6.23. Конструкции сферическою rермодвища герметичес
кой каб101ы 
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Рис. 6.24. Гермокабина с сечениями. ВарианТhl rерметиэации CThiКOBЬIX соединений 

бшrrовым соединениям на внеiШIИХ и внуrренних поверхностях фюзеляжа покрывают спеiЩ

алъными жидкими герметиками. Герметизирующая лента используется при этом как средство 

от проникновения влаги во внуrренние объемы негермети<rnых частей фюзеляжа. Для обеспе

чения герметичности продольных и поперечных швов крепления обшивки 1 фрезерованных 
паиелей 6 к продольным 3 и поперечным 4 силовым элементам фюзеляжа применяются соеди
нения, показанные на рис. 6.24, б. На этом рисунке: 2- герметик; 5- уплотюпелъная лента. 

Для уплотнения открываемых крышек люков и дверей применяют резиновые профи

ли (с их помощью осуmествляется герметизация и звукоизоляция кабин), а для фонарей

резиновые надувные шланги, укладываемые в специальные коробы по обводам под фо

нарь кабины, в том числе и на подфонарной жесткости (см. рис. 6.26, сечение А-А). 
В шланги 6 подается воздух с давлением О, 15 ... 0,20 М Па, шланги расширяются и уплотня
ют стыки между фонарем и подфонарной жесткостью. 

Наибольшие трудности представляет герметизация выводов из кабины тяг и тросов 

проводки управления самолетом (рис. 6.25). Здесь для тяг с возвратно-поступательным 
движением используются гофрированные (см. рис. 6.25, а) резиновые шланги J, крепя
шнеся одним концом через фланец 2 к стенке кабины 1, а с другой стороны- к тяге 4. Та
кое уплотнение тяг обеспечивает достаточно надежную герметизацию кабины в месте вы

вода тяг, но на тягу, а стало быть, и на командные рычаги управления добавляется усилие 

tJ.pf, где[- площадь поперечного сечения гофрированного шланга, на которую действует 

избыточное давление в кабине tJ.p. Снаружи шланга - стальные кольца, препятствующие 

его сдавливанию. Необходимое перемещение тяг управления не должно ограничиваться 

возможными деформациями гофрированного шланга. При большом перемещении тяг 

или тросов управления применяют выводы тяг или тросов через резиновые пробки, за

жатые в корпусе, по типу гермовывода, показанного на рис. 6.25, б. На этом рисунке тяга 
управления 4 проходит через зажатую накидной гайкой 5 графитово-асбестовую набивку 6. 
Фланцем 2 такой гермовывод закреплен на стенке 1 кабины. При такой конструкции 
гермовыводов повышается трение в системе управления, причем силы трения и качество 

герметизации определяются во многом состоянием набивки 6 и степенью ее затяжки гай
кой 5. Поэтому, учитывая недостатки гермовыводов для тяг с возвратно-поступательным 
движением, стали использовать в местах гермовыводов тяги с вращательным движением 

(см. рис. 6.25, д). На этом рисунке: 16- качалкиРНи РВ в герметичной зоне; 17- кор

пус гермовывода; 18- качалкиРНи РВ вне герметичной зоны; 19- уплотнительные 
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прокладки. Последние могут быть в виде сальников или специальных уплотнительных 

манжет. 

На рис. 6.25, в по казан герм о вывод нижнего конца ручки управления. Здесь использу
ется «чулок>> из непроницаемой для воздуха ткани 9, закрепленный фланцами 7 и 8 на руч
ке и на полу кабины. Выводы трубопроводов различных систем герметизируют специаль

ными Переходниками так, как это показано на рис. 6.25, г. Здесь: 7- трубопроводы; 10-
ниппели, уплотняющие при затяжке гаек 11 трубы 7 в переходнике 14, закрепленном 
фланцем 15 и гайкой 12 на стенке гермокабины 1. Между стенкой и фланцем, стенкой 
и гайкой устанавливаются уплотнительные эластичные шайбы 13. 

Электропроводка в виде сформированных по функциональному назначению жгутов 

выводится за пределы герметических кабин с пр мощью специальных штепсельных разъ

емов (ШР) с кодированным для удобства эксплуатации шифром. Эти разъемы устанавли

ваются на стенках кабин. 

tJ 

Рис. 6.25. Вариавтw гермовыводов элементов проводки управления 
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Качество герметизации кабин оценивается по утечке воздуха при расчетном для каби

ны перепаде давлений. Утечка воздуха не должна превышать2 ... 10 кгjч на 1 м3 объема ка
бины [ 17], причем большие значения относятся к самолетам с меньшим объемом кабин, 
а меньшие значения - к большим пассажирским и транспортным самолетам. 

6.8.8. Конструкция фонарей. Конструкции фонарей кабины летчика на истребителях 
показаны на рис. 6.18, в и 6.26, а. Конструкции этих фонарей отличаются в основном 
конструкцией и формой переднего неподвижного козырька. На фонаре рис. 6.18, в на пе
реднем козырьке нет металлических переплетов для лобового остекления, и обводы само

го козырька более плавно сочетаются с обводами носовой части фюзеляжа, что снижает 

аэродинамическое сопротивление всего фонаря. Стремление освободить фонарь в перед-

Рис. 6.26. КонС'Iрукция фонарей, замков их крепления и уЗJiов закрепления стекол 
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ней его части от мета;шических переметов для остекления, мешающих обзору передней 

полусферы, привело к появлению так называемых камевидных фонарей, у которых пе

редний козырек и основная часть откидного или сдвижного фонаря выполнены как одно 

целое. 

Фонарь состоит из мета;шического каркаса, в который вмонтировано органическое 

или силикатное стекло. Герметизация остекления, как это видно из сечений на рис. 6.26, 
осуществляется с помощью эластичных резиновых прокладок, жrугов и герметика. Ме

та;шический каркас фонарей обладает высокой жесткостью, чтобы стекло при его дефор

мациях не потрескалось. Само стекло в каркасе должно крепиться не жестко (с помощью 

упомянутых выше эластичных прокладок) с той же целью - сохранить целостность ос

текления. 

Независимо от очертаний и формы фонарь для кабины одноместного истребителя 

(истребителя-бомбардировщика, штурмовика) чаще всего состоит из отдельного перед

него козырька и откидной или сдвижной основной части, служащей для нормального вхо

да летчика в кабину, выхода из нее после завершения полета и покидания самолета в ава

рийных ситуациях с помощью катапультируемого кресла. Для предохранения переднего 

остекления от запотевания и обмерзания используется подогрев темым воздухом или 

элекроподогрев. 

Козырек (лобовое стекло) 1 (см. рис. 6.26, а), должен выдерживать максимальное из
быточное давление !:ipПUJX. изнутри кабины, соответствующий ограничениям скоростной 

напор р V2 /2 снаружи, а также ударные нагрузки от столкновения с птицей в полете у зем
ли прискорости V= 1200 кмfч. На штурмовиках Ил-2, Ил-10 и некоторыхдругих самоле
тах в козырьке закреiШЯЛось бронестекло, предохраняющее летчика от пуль и мелких ос

колков при обстреле самолета с передней полусферы. 

Оrкидная или сдвижная часть 2 фонаря (узлы ее кремения) должна выдерживать на
грузки от избыточного давления изнутри кабины на эту часть фонаря и от разрежения над 

ним при обтекании фонаря потоком воздуха. Из-за большой величины этих нагрузок 

(имеется в виду мощадь поверхности фонаря) предъявляются повышенные требования к 

конструкции узлов кремении фонаря к фюзеляжу - замкам 8, расположенным в подфо
нарной жесткости 5 (см. сеч. А-А, рис. 6.26, а) и фиксирующим фонарь в закрытом поло
жении. Дополнительные нагрузки на эти узлы крепления фонаря к подфонарной жест

кости 5 создает и давление в шлангах герметизации фонаря 6 (см. сеч. А-А и В-В на 
рис. 6.26, а). Оrкидные части фонаря, как правило, открываются слева направо (по полету), 
вручную с помощью специальных внешней или внутренней рукояток 3 (4), установлен
ных на каркасе фонаря. При повороте фонаря осью вращения для него служат петли 7 зам
ков 8 (их два по правому борту), а для фиксации фонаря в закрытом положении - петли 7 
замков 8 по левому борту (их тоже два). В эти петли входят штыри 9 замков (см. сеч. А-А на 
рис. 6.26, а), управляемые рукоятками 3 и 4. 

При аварийном сбросе фонаря петли 7 замков 8, соединяющие фонарь с фюзеляжем по 
обоим бортам, освобождаются от креплений с фонарем и остаются в гнездах подфонарной 

жесткости. Сам же фонарь выталкивается вверх над кабиной системой подброса фонаря 

и набегающим потоком воздуха относится в сторону, не мешая катаnультированию лет

чика. Сбросу фонаря помогают и силы разрежения, действующие на него. 

Конструкция замков 8 приведена на рис. 6.26, б в положении <<замок закрыт», а на 
рис. 6.26, в - в положении <<замок открЫТ» от аварийной системы сброса фонаря. В кор

пусе замка 12 на фонаре петля 7 своими фигурными ·вырезами в верхней части удержива
ется рычагом 10 и валиком 16. Нижняя же часть петли 7при закрытом фонаре служит для 
его фиксации в закрытом положении. На сечении А-А (см. рис. 6.26, а, б) по казан о поло
жение, когда штырь 9, управляемый от системы открытия - закрытия фонаря (в том чис

ле и от ручек 3 или 4), входит в отверстие 15 в петле 7. 
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Хвостовик рычага 10 удерживается качалкой 13, и она не может повернуться до тех 
пор, пока ее запирает ось качалки 11. При аварийном сбросе фонаря система тяг от пиро
механизмов поворачивает качалки 11 и оси 14 всех замков по обоим бортам кабины в по
ложение, когда прорези на осях 14 освобождают (пропускают через прорезь) качалки 13, 
запирающие рычаги 10 и тем самым петли 7 в корпусе замков 1 на фонаре. Петли 7, удер
живающие фонарь на фюзеляже (так как в отверстия 15 этих петель входят щтыри 9), ос
таются в гнездах замков на фюзеляже, а сам фонарь отделяется от него. 

На сечениях А-А, Б-Б, В-В и Г-Г(см. рис. 6.26, а, г) показамы закрепление стекол 
на каркасе фонаря, щланги герметизации 6, щтырь 9 замка 8 закрытия фонаря. 

На рис. 6.26, г приведена достаточно распространенная конструкция фонаря пилотов 
пассажирского (транспортного) самолета. Каркас фонаря выполнен из отдельных рам 17, 
соединенных между собой болтами по вертикальным стержням. Нижние стержни пояса 

каркаса опираются на подфонарный лонжерон 19и обод шпангоута 18 и крепятся к ним 
через фитинги. Верхние стержни рам образуют верхний пояс каркаса фонаря, к которому 

фитингами и болтами крепятся элементы каркаса «крыши» фонаря. Остекление фонаря 

состоит из трех лобовых силикатных стекол с обогревающими элементами (см. сечение 

Г-Гна рис. 6.26, г), способных выдержать удар от столкновения с птицей, двух боковых 
органических стекол, четырех верхних одинарных стекол и двух сдвижных форточек 20. 
Все стекла вставляются изнутри кабины и крепятся болтами через прижимные элементы 

22 к каркасу фонаря с использованием герметиков 21 и резиновых прокладок 23 (см. сече
ния Г-ГиД-Дна рис. 6.26, г). В этом случае избыточное давление !).р способствует по
вышению герметичности остекления. 

6.8.9. Конструкция дверей н люков должна обеспечивать быструю и удобную для пасса
жиров посадку в самолет, выход из самолета после окончания полета и быстрое покида

НJiе самолета в аварийных ситуациях (эвакуация пассажиров и экипажа из самолета в та

ких случаях должна проводиться не более чем за 1,5 мин). 
Чтобы обеспечить эти требования, необходимо достаточное число дверей и люков, 

в том числе и аварийных; размеры дверей и люков должны быть достаточными для про

хода пассажиров; кинематика движения дверей должна обеспечивать при небольших 

усилиях быстрое освобождение проемов дверей и их закрытие. При этом нельзя загро

мождать внутренние объемы фюзеляжа, предназначенные для размещения гардеробов 

или кресел, и необходимо обеспечивать надежную герметизацию и звукоизоляцию ка

бин, надежную фиксацию дверей в закрытом положении. Аварийные двери и люки 

должны обеспечивать эвакуацию пассажиров при посадке самолета на воду или на фюзе

ляж без шасси. 

Выходные двери для пассажиров обычно располаrаются по левому борту фюзеляжа, 

а люки (реже двери) для погрузки багажа - по правому борту. Если пассажирская кабина 

разделена на салоны, то на каждый салон предусматривается одна дверь. На рис. 6.24, а по
казана расположение трех (по числу салонов) дверей на аэробусе Ил-86. Так как размеры 

дверей в среднем составляют 1700 х 800 мм, такие большие вырезы для проемов ослабляют 
конструкцию и требуют больших дополнительных затрат массы на усиление проемов (уси

ленные шпангоуты по бокам проема и продольные балки сверху и снизу проема). Этим 

и объясняется ограниченное число дверей. Эrо же положение полностью относится и 

к дверям для аварийного покидания самолета (их на аэробусе Ил-86 четыре), и к люкам, 

размеры которых обычно находятся в пределах 1100 х 500 мм. Двери на аэробусе распола
гаются на верхней палубе по обоим бортам самолета, а люки - на нижней палубе. 

Быстрая и удобная для пассажиров посадка в самолет и выход из него осуществляются 

благодаря установке дверей над откидными трапами, закрепленными на самолете, или 

использованию конструктивно связанных откидных дверей-трапов. Эrо упрощает аэро

дромную эксплуатацию самолетов (не нужны передвижные самоходные трапы), делает 
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самолет более автономным, резко сокращает время ожидания, особенно при нехватке пе

редвижных трапов на аэродромах для посадки и высадки пассажиров. 

На рис. 6.27, а приведен один из вариантов размещения откидного трапа-двери на са
молете. Узлы крепления такого трапа расположены непосредственно у нижнего проема 

входной двери и обеспечивают его поворот - выпуск в рабочее положение. Трап убирает

ся в фюзеляж, закрывая в нерабочем положении проем в хвостовой негерметичной части 

фюзеляжа. Фактически для реализации описанного технического решения используется 

небольшой отсек снизу хвостовой части фюзеляжа. Однако небольшая пропускная спо

собность ограничивает применекие таких дверей для самолетов большой пассажировмес

тимости. 

На рис. 6.27, б по казан о решение, при котором конструкция трапа совмещается с вход
ной дверью. Здесь дверь открывается наружу сверху вниз и при этом трап раскладывается 

вместе с поручнями, а при закрытии двери - они складываются. Дверь состоит из крыш

ки 1 с прикрепленным к ней складным трапом 4, механизмов открытия и запирания две
ри, механизмов раскладывания трапа и поручней 3, замков, фиксирующих части двери
трапа в выпущенном положении. Крышка двери имеет клепаную конструкцию, состоя

щую из рамы, поперечных балок, наружной и внутренней обшивок. Трап состоит из под

вижных и неподвижных лестниц и поручня. Неподвижная лестница жестко крепится 

к крышке двери, а подвижная- шарнирнов точке 2 к неподвижной. При открытии двери 
подвижная лестница раскладывается (поворачивается на шарнирах) в одну линию с не

подвижной, образуя единый трап. Одновременно раскладываются и поручни. Рабочее по

ложение двери-трапа (при открытой двери) показано на рис. 6.27, б. Упрамение дверью
трапом электрогидрамическое с помощью rидроцилиндра. 

Двери, открывающиеся внутрь фюзеляжа (рис. 6.28, 6.29), при закрытии прижимаются 
избыточным дамением к уnлотнительным профилям, чем и достигается хорошая герме

тизация дверных проемов и звукоизоляция пассажирской кабины. Однако при этом из-за 

больших размеров двери происходит загромождение внутренних объемов фюзеляжа, осо

бенно если дверь при открытии просто поворачивается вокруг петель ее подвески. Мень

шее загромождение происходит при перемещениях двери по рельсам 1 вдоль борта 
(см. рис. 6.28, 6.29). И тем не менее во избежание загромождения фюзеляжа на современ
ных самолетах чаще делают так, чтобы двери открывались наружу и сдвиrались вдоль борта. 

Рис. 6.27. KOНC'J11)'КIIJIJI двери со вс:трое1111Ь1М трапом, расположенной: 
а - в хвостовой части фюзеляжа; б- в нижней части борта фюзеляжа 
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Рис. 6.28. Варианты дверей, 011(рывающихс11 внутрь фю
эeJIJIJIUI 

н л -

Рис. 6.29. Силован окантовка проема двери 

На рис. 6.30 по казана конструкция такой двери, состоящей из фрезерованной обшивки 7, 
подкреiUiенной по периметру штампованной чашей 6, вертикальными и горизонтальны
ми балками 11. Дверь подвешена на кривошипе 2, расположенном в нижней части двери 
и закреiUiенном одним концом на кронштейнах 10надвери, а другим концом- на крон

штейнах 1 на окантовке выреза в фюзеляже под дверь. Верхняя часть двери поддержива
ется двумя тягами 8, обеспечивающими при открытии двери ее параллельное и JUiaвнoe 
перемещение. На окантовке двери имеются два резиновых профиля 4 и 5 для герметиза
ции двери и звукоизоляции кабины. На двери смонтированы ручка и механизм для ее от

пирания и запирания. В закрытом положении дверь удерживается двенадцатью штыре вы

ми замками 3. Штыри этих замков при запирании двери (при входе в гнезда в окантовке 
двери) притягивают ее к резиновым профилям окантовки, обеспечивая лучшие условия 

для герметизации и звукоизоляции кабин. 

На рис. 6.30: 9- окно. 

Конструкции аварийных люков состоит из отштампованной чаши и подкрепляющих ее 

балочек и мембран. Штыревой механизм запирания люка может быть открыт как изнутри 

кабины, так и снаружи, что очень важно при вынуЖДенной посадке самолета. Такие люки 

расположены обычно по обоим бортам фюзеляжа, а иногда и в его верхней части, что важ

но для самолетов при их вынужденной посадке на воду. 

На рис. 6.31 по казан один из вариантов багажноголюка небольтого пассажирского само
лета. Конструкция люка состоит из отштампованной чаши с балочками жесткости в средней 

части. Люк имеет штыревые замки и тягу, удерживающую ero в открытом положеюm. 
Дли одноместною самолета входом в кабину служит откидная (сдвижная) часть фонаря. 

Однако, учитывая высоту от земли до фонаря, для посадки в самолет летчик использует 

чаще всего приставную лестницу. Для повышения автономности самолета в этом JUiaнe 

лучше иметь ступеньки, закреiUiенные в носовой части самолета (см. рис. 6.18, в, поз. 1). 
Эти ступеньки могут быть как убирающимися, так и жестко закреiUiенными. 
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Рис. 6.30. Конструкции двери с кривошипным механизмом, 
обеспечивающим смещение двери при ее отхрыпtи вдоль бор
та фюзеЛJDКа с внешней ero стороны 

Рис. 6.31. Вариант конструкции тока 

6.8.10. Конструкция окон. Остекление пассажирских салонов создает нормальные ус
ловия для пребывания пассажиров в самолете, обеспечивая обзор и доступ света в кабину 

в дневное время. Остекление кабины состоит из ряда окон (рис. 6.32, а) и осуществляется 
при помощи двойных (а иногда и тройных) стекол с воздущной прослойкой между ними. 

Стеклоблок (пакет из двух стекол) состоит из наружного, более толстого органического 

стекла 5 с кольцевой выборкой под штампованную окантовку окна 7 и внутреннего тон
кого органического стекла 6. На рис. 6.32, б, г, д показаны достаточно типовые продоль
ные, а на рис. 6.32 в- вертикальные сечения по стеклоблоку. В стеклоблок может входить 

и третье стекло, предохраняющее стеклоблок от случайных повреждений изнутри каби

ны. Стеклоблоки устанавливаются со стороны кабины и работают как заглущки при со

здании в кабине избыточного давления. 

Вырез под окно производится между двумя шпангоутами. Сверху и снизу вырез огра

ничивается балочками и усиливается штампованной окантовкой 7 (см. рис. 6.32, б, в). 
На ободах шпангоутов, продольных балочках и окантовке устанавливается на заклепках 

чаша 2, в которой и закрепляется стеклоблок прижимным кольцом 3. Стекла соединяются 
в единый блок с использованием герметика 10 через промежуточное кольцо 4 и ограни
чительный резиновый профиль 9. Воздущная прослойка между стеклами 8 предназначена 
для предотвращения запотевания стекол, а также для улучшения тепловой и звуковой изо

ляции. Для удаления влаги между стеклами вмонтирован штуцер влагопоглотителя 11. 
На рис. 6.32, а по казаны багажные полки 1. На рис. 6.32, г, д показано крепление внеш

него и внутреннего стекол к каркасу фонаря болтами и специальными профилями 13 и 16 
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Рис. 6.32. Конструкции окон 

с использованием эластичных прокладок 12 и пробок 15. 
Втулка 14 сообщает межстекольное пространство с каби
ной для предотвращения запотевания остекления. 

6.8.11. Система жиэвеобеспечения. Полет на высотах 
10 км и более протекает, как правило, в благоприятных 
(стабильных) метеорологических условиях, практически в 

отсутствие опасности обледенения и более целесообразен 

экономически из-за меньших удельных расходов топлива. 

Однако с увеличением высоты уменьшается атмосферное 

давление воздуха (кривая МСА на рис. 6.33, а, б), вследст
вие чего падает парциальное давление кислорода- на вы

соте более 2 км начинается кислородное голодание; умень
шается температура воздуха; растет перепад давлений 

между организмом человека и внешней средой, вызывая 

болезненные ощущения, потерю трудоспособности. Не 

менее опасными могут оказаться вредные примеси (окись углерода, окислы азота, пары 

топлива и др.), которые накапливаются в гермокабине при длительном полете. 

Для обеспечения нормальных жизненных условий, необходимых для работы экипажа 

и жизнедеятельности пассажиров при полете на больших высотах, кабины экипажа и пас

сажирские кабины герметизируют и в них искусственно поддерживают необходимые дав

ление, температуру и влажность воздуха, а также производят очистку (вентиляцию) возду

ха от вредных примесей. Отдельная кислородная система используется для питания 

кислородом. Система, обеспечивающая нормальные жизненные условия экипажа и пас

сажиров в полете, особенно на больших высотах, называется системой жизнеобеспече

ния. В эту систему, кроме герметической кабины, оборудования, обеспечивающего над

дув и регулировку давления воздуха в кабине, кондиционирование воздуха, входит также 

кислородное и аварийно-спасательное оборудование. Наиболее подробно вопросы уст

ройства и работы элементов системы жизнеобеспечения рассматриваются в дисциплине 
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Рис. 6.33. Схема системы жиэиеобеспечеиИII и rpaфИDt изменений давления в кабине по высоте полета 

«Системы оборудования летательных аппаратов>) [28]. Ниже освещаются лишь наиболее 
принципиальные вопросы этой темы, связанные с конструкцией самолета. 

По назначению, составу оборудования, выполняемым ими функциям и устройству 

системы жизнеобеспечения различных по назначению самолетов во многом схожи. По

добны и основные требования к этим системам. Однако на пассажирских самолетах 

в нормальном полете пассажиры и экипаж не пользуются кислородным оборудованием 

(пользуются только в случае разгерметизации кабин на больших высотах). Поэтому чтобы 

не ощущалось кислородное голодание, давление воздуха в гермокабине должно соответст

вовать барометрической высоте не более 2400 м [ 14, 28] во всем возможном диапазоне вы
сот полета (см. рис. 6.33, а). Исходя из этого условия выбирают величину максимального 
избыточного давления /1prnax в гермокабине и сам закон изменения !1р по высоте полета 
ИЛИРкаб =[(Н). Так, если по мере выгорания топлива во избежание потери топливной эф
фективности высоту полета пассажирского самолета целесообразно увеличивать до 11 000 м, 
то максимальная величина необходимого избыточного давления в кабине !'.ртах опреде

лится отрезком АВ, полученным на пересечении горизонтали, проведеиной от точки на 

М СА, соответствующей значению Н= 2400 м, с вертикалью из точки Н= 11 000 м (см. рис. 
6.33, а). Величина /1prnax в этом случае будет порядка 55 кПа. Увеличение !'.Ртах при тех же 
значениях Hrnax будет приводить к снижению барометрической высоты в кабине, лучшему 
самочувствию пассажиров и экипажа, но на обеспечение прочности кабины в этом случае 

потребуется большая масса. Потребуются и большие расходы воздуха через кабину для 

поддержания большего значения /1prnax· 
Для высотных маневренных самолетов, где экипаж пользуется кислородным обору

дованием и защитным снаряжением (в зависимости от длительности и высоты полета

гермошлем и высотно-компенсирующий костюм и.тiи жилет, высотный скафандр), <<ВЫ

сота в кабине>) может быть больше, чем для пассажирского самолета, но большое значе

ние !1р отразится отрицательно на массе кабины, а при внезапной потере герметичности 

может вывести из строя экипаж. Вот почему <<высота в кабине>) для таких самолетов не пре

вышает 7 ... 8 км, а !'.Prnax = 30 кПа. На рис. 6.33, б показано изменение давления в кабине 
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по высоте полета. Здесь при высоте полета от О до 2000 м (участок АВ) имеет место свобод
ная вентиляция кабины (!:!р = 0). Затем на участке ВС t1.p = fl(lf) возрастает до значения 
Щlmax = 30 кПа, далее величина t1.p остается постоянной до потолка самолета. 

На рис. 6.33, б показан стрелками «КЛЮЧ» для определения по кривым МСА и Ркаб = 
=/(Н) барометрической высоты в кабине при высоте полета Н. Так, для Н= 17000 м «ВЫ
сота в кабине>) будет всего 6000 м. Выдерживание заданного закона изменения давления в 
гермокабине самолета по высоте Ркаб = 1/(lf), а также обеспечение друтих условий 
в кабине в пределах, необходимых для нормальной жизнедеятельности экипажа и пасса

жиров, реализуются на большинстве современных самолетов автоматически - наддувом 

кабин сжатым воздухом от двигателей с требуемым для этих целей расходом и температу

рой, а также вентиляцией кабин при сбросе из них излишнего воздуха (при значениях др 

в кабине, превосходяших 11Pmax) вместе с вредными примесями. 
По способу очистки воздуха такие кабины называются кабинами вентиляционного 

типа. Через эти кабины для нормальной работы системы жизнеобеспечения надо пропус

кать не менее 30 .. .40 кг/ч воздуха из расчета на одного пассажира (не менее 12 кг/ч в ава
рийных ситуациях), а для высотных маневренных самолетов- 100 ... 200 кг/ч воздуха. 

Принципиальная схема системы приведена на рис. 6.33, в. Воздух для наддува кабины 
с повышенным давлением и температурой забирается от одной из ступеней компрессора 

двигателя 1 (для гермокабин пассажирских самолетов с целью повышения надежности ра
боты таких систем забор воздуха производится не менее чем от двух двигателей). Воздух 

проходит через распределительный кран 2, механизм которого управляется термостатом 5 
из кабины. В зависимости от температуры воздуха в кабине (за нормальное принимается 

значение t = 20 ·с) кран 2 направляет большую или меньшую часть воздуха от двигателя 
через воздухо-воздушный радиатор 3 и турбохолодильник 4 для охлаждения и последую
щего смешения с горячим воздухом от двигателя перед краном 10. Изменение пропорций 
горячего и холодного воздуха через кран 2 по команде термостата 5 позволяет поддержи
вать в кабине заданную температуру. За величиной избыточного давления t1.p в кабине сле
дит регулятор давления 9. Он выполняет заданную программу регулирования Ркаб =/(Н) 
(см. рис. 6.33, а, б), сбрасывая воздух при излишнем давлении за пределы гермокабины. 
Предохранительный клапан 8 и вакуумный клапан 7 соединяют кабину с атмосферой, 
когда давление р в кабине значительно отличается в ту или друтую сторону от расчетного 

(например, при отказе регулятора давления 9 или при резком снижении самолета), чтобы 
кабина из-за образовывающегося вакуума не испытывала больших сжимающих нагрузок. 

При стравливании излишка воздуха через регулятор давления в атмосферу происходит 

очистка воздуха в кабине от вредных примесей - вентиляция кабины. 

Для борьбы с обледенением остекления фонаря горячий воздух, подаваемый в кабину, 

выпускают через специальные насадки 6 (трубопровод с отверстиями) на остекление. 
Часть горячего воздуха выходит в кабину в районе педалей для обоrрева ног. Перекрывной 

кран JОслужит для перекрытия воздуха в случае его загрязнения (например, парами керо

сина, масла, продуктами сгорания при пожаре и др.). 

В кабинах пассажирских самолетов используется система индивидуальной вентиля

ции с подводом воздуха к каждому пассажирскому месту через насадки 17над сиденьями 

(см. рис. 6.33, г). В салон воздух поступает через специальные решетки 16у пола, а отра
ботанный воздух выходит в воздушный канал 11 между полостями внешней 13 и внугрен
ней 14, 15тепло- и звукоизоляции. 

На рис. 6.33, г: 12 - обшивка. 

Так как воздух для вентиляции кабин берется от компрессора, а на высотах более 

25 ... 30 км сжатие воздуха компрессором двигателя становится нецелесообразным из-за 
большой потребной для этого мощности, применение вентиляционных кабин ограничи

вается этими высотами. 
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На высотах более 30 км применяются кабины регенерационного типа, полностью изо
лированные от внешней среды, где необходимое избыточное давление др= 100 кПа созда
ется воздухом из бортовых баллонов, в которых находится и запас кислорода. Or вредных 
примесей и излишней влажности воздух очишается специальными регенераторами. Такие 

кабины имеют большую массу и более опасны в пожарном отношении. 

6.8.12. Теш10- и звукоизоляция кабин применяется для устранения шума и сохранения 

тепла в кабине дозвуковых самолетов и, наоборот, для уменьшения количества тепла, по

ступающего в кабину от нагретого пограничного слоя, для сверхзвуковых самолетов. Дли

тельный шум порядка 100 дБ и более сильно утомляет, а при уровне шума 120 дБ и более 
возникают болевые ощущения. Источниками шума являются работающие двигатели, 

удары потока воздуха, сорванного с винтов и других частей самолета, по частям, сзади рас

положенным, а также по фюзеляжу, вибрирующие части конструкции самолета и его обо

рудования из-за неуравновешенности двигателей, винтов и др. Шум передается в кабину 

через элементы конструкции и проникает через щели. 

Уменьшения шума внутри кабин добиваются, применяя эластичные элементы в узлах 

крепления двигателей, звукоизоляцию и устраняя щели. Для звукоизоляции применяют

ся те же материалы, что и для теrшоизоляции, - капроновая вата б (рис. 6.34) с удельным 
весом у= 500 Н/м3 , распушенный асбест, минеральная вата 4, стекловата 5, имеющие 
у= 1000 .. .1500 Н/м3 . Пакеты с таким тепло- и звукоизолирующим материалом укладыва
ются в ячейки между продольным 1 и поперечным 2 наборами, внутренней декоративной 
3 и внешней работающей 7 обшивками фюзеляжа. Здесь же для герметизации кабины 
между силовым набором и обшивкой проложены уплотнительные клейкие ленты, частич

но фиксирующие, и пакеты с тепло- и звукоизоляцией. На рис. 6.34 показан один из ва
риантов конструктивной схемы тепло- и звукоизоляции кабины. В этих же целях окна ка

бин делают с двойным остеклением, разнесенным на возможно большее расстояние. 

6.8.13. Аварийно-спасательвое оборудование устанавливают на самолетах в комплекта
ции, отвечающей назначению самолета. На пассажирских самолетах оно должно обеспе

чивать сведение к минимуму возможности травмирования пассажиров и членов экипажа 

и их эвакуацию в случае аварийной посадки самолета. С этой целью кресла в кабинах име

ют привязные ремни для фиксации в них пассажиров и членов экипажа. В кабинах в райо

не сидений не должно быть элементов конструкции и оборудования, которые могли бы 

травмировать людей, зафиксированных в креслах, при аварийной посадке самолета. 

На случай внезапной разгерметизации самолета на большой высоте предусмотрено бор

товое кислородное оборудование с индивидуальными масками. В кабине экипажа само

лета, как правило, имеются легкодоступные аварийные выходы по бортам фюзеляжа или 
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верхние люки. Число, расположение и тип 

аварийных выходов определяются числом 

пассажиров и компоновкой самолета [14]. 
Проемы для аварийных выходов располагают

ся между усиленными шпангоутами и усили

ваются продольными силовыми элементами 

(балками) в целях предотвращения заклини

вания аварийных выходов в результате дефор

мации фюзеляжа при аварийной посадке са

молета. Часть аварийных выходов на самолете 

находитсЯ выше ватерлинии, что важно при 

посадке на воду. На борту самолета на этот 

случай должны быть надувные индивидуаль

ные и групповые плавсредства. Аварийные 

надувные трапы, одним концом закреплен-



ные у аварийного выхода, а другим опирающиеся на землю, позволяют быстро эвакуиро

вать людей из самолета. Надувные трапы больших самолетов можно использовать как 

плоты. 

На маневренных скоростных самолетах аварийная ситуация в воздухе может потребо

вать покидания самолета экипажем во всем возможном для данного типа самолетов диа

пазоне высот и скоростей полета, включая разбег и пробег самолета на земле. Для обеспе

чения экипажу возможности покидания самолета в аварийных ситуациях при больших 

скоростных напорах, на малых высотах, в сложных положениях самолета используются 

катапультные установки. По данным работы [31], до 80% случаев покидания самолета с 
помощью таких установок заканчиваются сейчас благополучно. 

6.8.14. Катапультная установка. Современная катапультная установка состоит из ката
пультируемого кресла, оборудованного средствами фиксации в нем летчика, и соединен

ного с ним комбинированного стреляющего механизма, обеспечивающего необходимой 

энергией процесс катапультирования. 

На рис. 6.35 приведены принципиальная схема такой катапультой установки на одно
местном самолете и последовательность операций при катапультировании. Катапульти

руемое кресло состоит из спинки 1 (см. рис. 6.35, а) и чаши 5 сиденья, соединенных между 
собой таким образом, что положение чаши сиденья можно регулировать по высоте (по 

росту летчика), а при иных конструктивных решениях кресла можно изменять и угол на

клона положения летчика в кабине перед катапультированием. Последнее облегчает лет

чику переносить высокие вертикальные перегрузки ny и большую скорость их нарастания 

в процессе катапультирования. Сиденье с закрепленными на его спинке роликами 4уста

навливается на направляющих рельсах 2 на усиленном шпангоуте 3 фюзеляжа, ограничи
вающем гермокабину с заднего торца. 

Сиденье снабжено: 

системой ручного или автоматического (от датчиков критических режимов полета са

молета) включения привода катапультирования; 

системой фиксации в катапультируемом кресле летчика для защиты от ударов о пред

меты в кабине при вынужденной посадке самолета, для обеспечения правильного поло

жения летчика при катапультировании и предохранения от разброса рук и ног от действия 

инерционных сил и скоростного напора. Фиксация летчика в кресле производится с по

мощью привязной системы, обеспечивающей плечевой и поясной притяг. При этом при

иязная система связывает летчика не только с креслом, но и со спасательным парашютом. 

Во избежание разброса рук и ног используются ограничительные сетки или рычаги, за

хватывающие и прижимающие к креслу руки и ноги летчика с началом движения кресла. 

Голова летчика фиксируется в глубоком заголовнике, лицо защищается либо гермошле

мом, либо специальными шторками; 

парашютной системой, состоящей из вытяжного, стабилизирующего 7 и спасательно
го 8 парашютов, средств, обеспечивающих их принудительный выпуск в воздушный по
ток (пушек, стреляющих механизмов) и раскрытие. Эта система обеспечивает стабилиза

цию кресла в процессе катапультирования и спуск летчика после отделения кресла. 

Комбинированный стреляющий механизм б может включать как простейший телескопи

ческий стреляющий механизм, так и реактивный дВигатель (двигатели). Задачами стреля

ющего механизма являются вывод кресла по направляющим рельсам за пределы кабины 

и разгон его до скорости, обеспечивающей безопасное покидание самолета (перелет над 

хвостовым оперением). Использование реактивного дВигателя (двигателей) позволяет, 

управляя вектором тяги, уменьшать продольную перегрузку nx кресла с летчиком, имею
щего вес Gк.к• так как nx = (Х- Rх)/Gк.к (см. рис. 6.35, з), а также обеспечивать устойчивое 
движение кресла и, что не менее важно, катапультирование на малых высотах из сложного 

положения самолета и на земле при его разбеге и пробеге. 
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Рис. 6.36. Варианты конструкции пола 

235 



С катапультной установкой сопряжена и система аварийного сброса фонаря 

(см. подразд. 6.8.7). 
На рис. 6.35, б ... ж показана последовательность положений кресла с летчиком при 

срабатывании всех перечисленных выше систем в случае катапультирования. 

Дальнейшие перспективы развития катапультных установок заключаются в уменьшении 

массы установок (сейчас она составляет до 140 кr) за счет применении КМ; в улучшении за
щиты летчика от скоростного напора (например, специальными щитками) и от инерцион

ных сил уменьшением действующих перегрузок•; в улучшении характеристик устойчивости 

по всем трем осям применением реактивных двигателей с автоматическим управлением век

торами их тяrи от специальных датчиков; в повышении быстродействия управляющих им

пульсов при катапультировании на малых высотах из сложных положений. 

6.8.15. Конструкция пола состоит из продольных и поперечных балок, образующих его 
каркас, и уложе1rnых на этот каркас как на опоры паиелей 4 пола (рис. 6.36, а, б). Попереч
ные балки 2 обычно двутаврового сечения из прессованных профилей. Они опираются на 
шпангоуты 1 (см. рис. 6.36, а ... г). Иногда (при больших удельных нагрузках на пол) эти бал
ки подпираются продольными балками 2и вертикальными стойками 12(см. рис. 6.36, в, г). 
Продольные балки 3 каркаса одновременно используются как рельсы для установки и 
крепления кресел (см. сечение Б-Б на рис. 6.36, б). Сами полы выполняются из отдель
ных панелей, которые крепятся к каркасу болтами. Разная жесткость пола и фюзеляжа 

при действии на них эксплуатационных нагрузок приводит к их различным деформаци

ям. Это требует различных конструктивных мероприятий для компенсации взаимных де

формаций. Простейшее решение - использование резиновой амортизации. При этом на 

поперечные балки 2 на шпангоутах наклеиваются резиновые ленты 6 толщиной 1 ,5 ... 2,0 мм 
(см. сечение А-А на рис. 6.36, б). Более сложное техническое решение - шарнирное 

крепление 13 каркаса пола к шпангоутам фюзеляжа 1 (см. рис. 6.36, д). 
Паиели пола могут представпять собой слоистую конструкцию из двух листов обшив

ки с легким заполнителем 7 из пенопласта, бальзы и других материалов, армированных 
специальными ребрами для повышения жесткости. Так, на рис. 6.36, б, (сечения В-В 
и Б-Б) по казаны паиели пола такой конструкции. Паиель состоит из двух листов фанеры 1 О 
толщиной 1,5 ... 3,0 мм, между которыми находится заполнитель из пенопласта 7, армиро
ванный фанерными ребрами 11. Паиель окантована деревянными рейками 9 и бобышка
ми. К каркасу такие паиели крепятся специальными замками 8, а отдельные паиели пола 
соединяются между собой по балкам 2 болтами 5 с подложенными под их головки широ
кими шайбами (см. сечение А-А). Анкерные rайки приклепаны к каркасу пола. 

§ 6.9. ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ ФЮЗЕЛЯЖЕЙ, 
СВЯЗАННЫЕ С НАЗНАЧЕНИЕМ САМОЛЕТА 

Как уже ясно из предыдущего изложения, назначение самолета суШественно 

влияет на размерность самолета и его основных частей, в том числе и фюзеляжа, на фор

му фюзеляжа при виде сбоку и на формы его поперечных сечений, на компоновку в (на) 

фюзеляже двигателей, топлива, целевой нагрузки, на выбор состава и размещение обо

рудования, на величину и распределение нагрузок и в конечном счете - на выбор КСС 

частей самолета, конструкцию и силовую увязку силовых элементов. Имея в виду по

следнее, рассмотрим основные особенности конструкции фюзеляжа, связанные с назна

чением самолета. 

*Есть примеры исnользования в этих целях фонаря, который в процессе катапультирования, сцепля
ясь с креслом летчика, закрывал его спереди от набегающего потока и уменьшал перегрузку п,., так как 

к весу кресла Gк.к прибавлялся при этом и вес фонаря GФ, т. е. nx = Х/(Gк.к + GФ). 
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6.9.1. Основные особениости конструкции фюзеляжей транспортных самолетов тесно 
связаны с задачами, которые решает транспортная авиация (ТА). Развитие народно-хо

зяйственного комплекса страны требует от ТА не только повышения объема перевозок, 

но и изменения их качества - перевозок крупногабаритного промышленного, энергети

ческого, строительного и транспортного оборудования и тяжеловесной техники для осво

ения труднодоступных отдаленных районов страны, для чего необходима автономность 

действий самолетов Т А. Решение этИх задач больше касается тяжелых дальних самолетов 
ТА, в связи с чем последние должны иметь большие грузовые отсеки, обеспечивающие 

размещение крупногабаритных грузов в фюзеляже, большие грузовые люки (не только 

хвостовые, но и в носовой части фюзеляжа), обеспечивающие совместно с комплексом 

бортового погрузочно-разгрузочного оборудования и ириседающим шасси, изменяющим 

угол наклона рамп люков, быструю и автономную погрузку и разгрузку самолета. Тяже

лые грузы с большим удельным давлением на пол требуют его усиления. 

Увеличение по высоте и ширине грузового отсека, а также наличие больших вырезов 

под грузовые люки, стойки шасси делает более целесообразной балочио-стрингерную 

КСС фюзеляжа, так как это позволяет наиболее рационально использовать распределен

ный по периметру сечения фюзеляжа материал конструкции и достаточно просто усили

вать конструкцию в районе больших вырезов (см.§ 6. 7). Увеличение размеров шпангоутов 
дает возможность при тех же величинах нагрузок, жесткости и прочности получить мень

шие площади поперечных сечений силовых элементов. Шпангоуты делаются по высоте 

из нескольких частей, стыкуемых между собой накладками. Более тонкая обшивка требу

ет более частого подкрепления стрингерами. 

Увеличенные размеры хвостового и носового люков требуют мощного усиления боль

ших вырезов рамами и бимсами. Для организации носового люка необходимо отклонять 

в сторону или вверх носовую часть фюзеляжа, помещать кабину экипажа вверху над лю

ком, делать убирающиеся раздвижные рампы для использования носового люка при по

грузке. 

В комплекс бортового погрузочно-разгрузочного оборудования входят мостовые кра

ны высокой грузоподъемности, лебедки с большими тяговыми усилиями, рольганги, раз

движные погрузочные рампы, швартовочное оборудование. Для установки кранов ис

пользуются мощные продольные двутавровые балки 15 (см. рис. 6.11, ж) в верхней части 
фюзеляжа, опирающиеся на усиленные шпангоуты. Связь между балками и шпангоутами 

осуществляется с помощью кронштейнов. Шпангоуты нагружаются поперечной силой -
реакциями от груза на балке между двумя ближайшими опорами (шпангоутами). Для пе

редачи усилий с лебедки на силовые элементы фюзеляжа рационально использовать про

дольные элементы усиленного пола. На него укладываются и рольганги. 

На рис. 6.36, в представлен каркас пола грузовой кабины, а на рис. 6.36, г- конструк

ция усиленного пола транспортного самолета, каркас которого подкреплен вертикальны

ми стойками 12. 
Для швартовки грузов, размещенных 

в грузовом отсеке, на полу к каркасу крепятся 

специальные швартовочные узлы (рис. 6.37). 
Общий вид швартовочной петли, закреплен

ной на грузовом полу, показан на рис. 6.37, а, 
а сечение по накладке 4 с крюком, удержива
ющим петлю 5, - на рис. 6.37, б. Накладка с 
крюком закреплены болтами 1, 2, 9, гайками 
б, 8 и 11 к каркасу пола грузовой кабины 7, к 
балке пола (поясу 12 со стенкой 10). На этом 
рисунке 13 и 3 - настил пола. 

6 

Рис. 6.37. Конструкция швартовочных прнспо
соблеиий 
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Рис. 6.38. Самолет Ав-124 с O'ПUIOIIJIIOщeйcll носовоil частью, носовым 11 хвостовым JПОКаМИ 

На рис. 6.38 показаны общий вид тяжелого дальнего самолета Ан-124, его хвостовой 
и носовой люки и в качестве примера - техника, которая одновременно может перево

зиться этим самолетом. 

6.9.2. Некоторые особенности конструкции фюзеляжей скоростных маневреиных самоле
тов связаны с подвеской на специальных балочных держателях снизу под фюзеляжем под

весных топливных баков или целевой нагрузки. Топливный бак подвешивается на само

лет для увеличения дальности полета и после выработки топлива из него - сбрасывается. 

Узлы крепления балочного держателя на фюзеляже обычно расположены на усиленных 

шпангоутах, на которые и передаются нагрузки от бака. Емкости подвесных баков могут 

достигать нескольюrх тысяч литров. Отсюда большие масса и дополнительное сопротив

ление баков в полете, а также дополнительные вертикальные и продольные силы, переда

ющиеся от подвесных баков на конструкцию фюзеляжа. Для их восприятия одних шпан

гоутов недостаточно (они работают на силы только в своей плоскости и воспринимают 

только вес баков с топливом). Поэтому между усиленными шпангоутами для восприятия 

осевых сил устанавливаются продольные балки или усиливается и подкрепляется более 

мощными стрингерами обшивка. Уравновешиваются нагрузки от подвесных баков на об

шивке фюзеляжа. 

Аналогичная ситуация и при подвеске под фюзеляжем целевой нагрузки (бомб и ра

кет). При установке в фюзеляже пушки в нем предусматриваются продольные силовые 

элементы для восприятия большой динамической нагрузки - сил отдачи при стрельбе 

(до 60 ... 80 кН). Очень важно, чтобы эта нагрузка как можно меньше влияла на прибор
ное и другое оборудование. Для этого в конструкциях узлов подвески и в силовой схе

ме, задействованной для восприятия нагрузок от вооружения, должны быть амортизи

рующие элементы. Более подробно эти вопросы рассматриваются в специальной 

литературе. 

КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. Расскажите о назначении фюзеляжа и требованиях к нему. Как реализуются эти требования в 
конструкциях фюзеляжей, представленных на рис. 6.1, а и б? 

2. Как в силовом отношении увязаны между собой основные силовые элементы конструкции аг
регатов самолета, представленного на рис. 6.1? 

3. Охарактеризуйте КСС фюзеляжа, дайте их характеристику и определите области их примене
ния. Назовите нагрузки, действующие на фюзеляж балочио-стрингерной КСС, и опишите работу 
фюзеляжа под нагрузкой. Сделайте эскиз такого фюзеляжа, покажите нагрузки, действующие на не

го, и уравновесьте эти нагрузки в произволъно выбранных сечениях. 
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4. Определите назначение и опишите конструкцию силовых элементов фюзеляжа. Сделайте эс
кизы сечений этих элементов и их соединений между собой и с обшивкой. Сравните различные ва

рианты соединений (см. рис. 6.12). 
5. На сделанном эскизе фюзеляжа проставьте размеры и вычислите значения параметров фю

зеляжа. Проанализируйте полученные значения (для какого типа самолета они могут оказаться 
пригодными или совсем неприrодными). Измените размеры и сделайте эскиз заново. Ориенти
ровочно наметьте на эскизе положения усиленных шпангоутов для крепления крыла и оперения 

в соответствии с выбранными для них КСС. Определите приближенно потребную толшину об
шивки фюзеляжа в районе усиленного шпангоута для восприятия силы Q = 100 000 даН, прихо
дящейся на узел крепления крыла к этому шпангоуту. Материал обшивки Д16, размеры возьмите 
из чертежа. 

6. Опишите назначение герметических кабин, их конструкцию, способы герметизации. Сделай
те эскизы системы жизнеобеспечения для экипажей и пассажиров. Опишите средства для аварийно
го покидания самолета. 

7. Опишите конструкцию фонарей кабины, остекления, дверей и люков, пола в грузовых каби
нах и кабинах пассажиров, кресел и узлов их установки. 



Г лава 7 

ШАССИ 

§ 7. 1. НАЗНАЧЕНИЕ И ОСНОВНЫЕ ТРЕБОВАНИЯ 

7.1.1. Назначение шасси. Шасси представляет собой систему опор (рис. 7.1), 
необходимых для взлета, посадки, передвижения и стоянки самолета на земле, палубе ко

рабля или воде. 

Конструкция опоры состоит из опорных элементов - колес, лыж или друтих уст

ройств, посредством которых самолет соприкасается с поверхностью места базирования 

(аэродромом), и силовых элементов - стоек, траверс, подкосов и друтих, соединяющих 

опорные элементы с конструкцией фюзеляжа или крыла. В конструкцию опор входят 

амортизационная система и тормозные устройства, которые позволяют: 

воспринимать с помощью шасси возникающие при соприкосновении самолета с аэро

дромом статические и динамические нагрузки, предохраняя тем самым конструкцию аг

регатов самолета от разрушения; 

рассеивать поглощаемую энергию ударов самолета при посадке и рулении по перов

ной поверхности, чтобы предотвратить колебания самолета; 

поглощать и рассеивать значительную часть кинетической энергии поступательного 

движения самолета после его приземления для сокращения длины пробе га. 

В решении этих задач и состоит основное назначение шасси. 

На рис. 7.1, а показан современный истребитель с трехопорным шасси с передней опо
рой, а на рис. 7.1, б- пассажирский самолет с многоопорным шасси. 

Оrносительная (по отношению к массе самолета) масса шасси mш = 0,04 ... 0,06. 

Рис. 7 .1. Общий вид шасси самолета 
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7.1.2. Основныетребования к шасси, кроме об
щих ко всем агрегатам требований (например, 

возможно меньшая масса придостаточных проч

ности и долговечности), включают и ряд специ

фических требований. Шасси самолега должно 

обеспечивать в ожидаемых условиях эксплуата

ции (имеются в виду класс аэродрома, размеры 

и состояние ВПП, погодные условия и т.д.): 

устойчивость и управляемость самолета 

при разбеге, пробеге, рулении, маневрирова

нии и буксировке. Необходимые значения 

характеристик устойчивости и управляемос

ти самолета при его движении по аэродрому 

достигаются во многом за счет выбора схемы 

и параметров шасси, характеристик аморти

зационной и тормозной систем; 

амортизацию динамических нагрузок, 

возникающих при посадке и рулении. Амор-



тизационная система- пневматики колес (если опорные элементы- колеса) и аморти

заторы - должна быть рассчитана на поглощение всей нормируемой энергии удара при 

посадке, чтобы усилия в элементах конструкции самолета не превысили расчетных. Эта 

энергия должна быть рассеяна амортизацией; 

возможность разворотов самолета на 180. на ВПП аэродромов заданного класса (опре
деленной ширины). Это достигается прежде всего использованием управляемых опорных 

элементов*, тормозных устройств, обеспечивающих энергичный разворот самолета, и ис

пользованием тяги двигателей, а также выбором параметров шасси, типа, числа и распо

ложения опорных элементов; 

соответствие опорных элементов назначению, условиям эксплуатации и весовым ха

рактеристикам самолета. Это достигается выбором типа и значений параметров опорных 

элементов. Они должны обеспечивать возможность изменения в широком диапазоне ко

эффициента сопротивления движению для осуществления страгивания самолета с места 

на тяге собственных двигателей, разбега с ускорением при взлете и пробега с замедлением 

при посадке. Все это в пределах определенной длины ВПП, допустимой нагрузки на ее 

поверхность и глубины колеи. Значения параметров опорных элементов должны опреде

ляться с учетом обеспечения взлета самолета с максимальной для него массой и посадки 

с максимальной разрешенной массой; 

надежную фиксацию опор и створок шасси в выпущенном и убранном положениях. 

Должна быть исключена возможность самопроизвольного выпадания шасси в полете 

и складывания его на земле. Для этого краны уборки и выпуска шасси должны иметь бло

кировку. Выпуск и уборка шасси должны производиться за возможно меньшее время 

(не более 10 .. .12 с). 
Шасси самолета должно: иметь возможно меньшие габариты (меньшее лобовое со

противление), особенно в убранном положении; обеспечивать самолету необходимый по

садочный (а для некоторых схем шасси и взлетный) угол; облеrчать погрузку и разгрузку 

грузовых самолетов изменением высоты опор; иметь высокую долговечность, 

(20 000 ... 30 000 посадок) и хорошие подходы для осмотра и ремонта. 
При выборе значений параметров шасси и КСС опор необходимо стремиться к полу

чению минимальной массы шасси при восприятии возможных в эксплуатации нагрузок 

на него. 

Таким образом, реализация перечисленных выше требований к шасси при эксплуата

ции самолета в определенных условиях достигается прежде всего выбором схемы и значе

ний параметров шасси, выбором КСС опор, подбором (расчетом) типа и характеристик 

опорных элементов, амортизации и тормозных устройств. 

§ 7 .2. СХЕМЫ ШАССИ 

Выбором схемы и значений параметров шасси не только обеспечиваются не

обходимые характеристики устойчивости и управляемости самолета при его движении по 

аэродрому, но и определяются натружение опор и весовые характеристики шасси, сило

вая схема и весовые характеристики тех частей самолета, к которым крепятся опоры и на 

которые передаются от них нагрузки. Некоторые схемы шасси требуют повышенной эф

фективности РВ (ЦПГО) для обеспечения взлета самолета и специальной конструкции 

самих опор. 

7 .2.1. Схемы шасси. Различные варианты размещения опор на самолете (см. рис. 1.4) 
сводятся к следующим схемам шасси: четырехопорной схеме; трехопорной схеме с 

•в основном - передней опоры, а для самолетов большой размерности -и части опорных элементов 

основных опор самолета (самолет Ан-124). 
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а 

Рис. 7 .2. Трехопорпаи схема шасси с хвостовой 
опорой, параметры шасси, пуrеваи устоЙЧIIIIОСТЬ 

хвостовой опорой; трехопорной схеме с пе

редней опорой; двухопорной (велосипед

ной) схеме со вспомогательными под

крыльными опорами; многоопорной (более 

трех опор) схеме. 

Из этих схем наибольшее распространение 

почти на всех типах самолетов получила схема 

шасси с передней опорой, однако в последнее 

время стало больше появляться самолетов 

с числом опор больше трех, особенно на тяже

лых транспортных и пассажирских самолетах. 

Трехопорная схема шасси с хвостовой опорой, 

широко применявшаяся вплоть до конца 

1940-х rr., встречается сейчас только на неко
торых типах спортивных и сельскохозяйствен

ных самолетов. Ограничено и использование 

двухопорной (велосипедной) схемы шасси, 

в основном она применяется на самолетах 

вертикального взлета и посадки с единой си

ловой установкой и на самолетах с большим 

вырезом в фюзеляже под грузовой отсек. Че

тырехопорная схема шасси, показаипая на 

рис. 1.4, применялась на самолете А.Ф. Мо
жайского и встречалась в проектах других са-

молетов в конце прошлого столетия. 

7 .2.2. Трехопорная схема шасси с хвостовой опорой показана на рис. 1.4 и 7 .2. Как видно 
из рис. 7 .2, две основные опоры самолета находятся впереди ЦМ и близко к нему. Поэто
му на основные опоры на стоянке приходится до 90 % веса самолета. Третья хвостовая 
опора вынесенадалеко назад от ЦМ, под хвостовое оперение (см. рис. 7 .2, а). На эту опору 
приходится до 10% стояночной нагрузки. По своим геометрическим размерам она гораз
до меньше основных опор. Все это позволяет получить более короткую, легкую и удобную 

для уборки хвостовую опору. 

Однако трехопорная схема шасси с хвостовой опорой имеет ряд недостатков: 

склонность самолета с такой схемой шасси к капотированию, особенно при посадке 

на повышенной скорости; 

сложность самого процесса посадки, так как при превышении посадочной скорости 

трудно избежать взмывапил самолета при касании поверхности аэродрома сначала только 

опорными элементами обеих основных опор, а посадка на все три опоры («На три точки») 

одновременно требует хорошей летной подготовки. Затрудняет посадку и плохой обзор 

вперед при посадочном положении самолета; 

плохая путевая устойчивость; 

разрушение ВПП струями выхлопных газов при установке на самолет вместо поршне

выхдвигателей (ПД) реактивныхдвигателей (РД). 

При интенсивном торможении колес, наезде на препятствие или при зарывании колес 

в мягкий грунт возможно капотирование самолета. Условия капотирования возникают, 

когда опрокидывающий момент Мопр относительно оси, проходящей через центры кон

тактных площадок колес основных опор, становится больше восстанавливающего м о мен

та Мвосст относительно той же оси. 

Выражая значение Мопр как произведение силы инерции (массы самолета G/g на его 
ускорение dV/dt (в данном случае - замедление) на плечо Н' (Н'= Н- высота шасси при 
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о пирании самолета на все три опоры), а значение Мвосст- как произведение веса самолета 

Gна плечо е (см. рис. 7.2, а), получим условие капотирования самолета в виденеравенства 

Q dV Н'> Ge. 
g dt 

(7.1) 

Превышение скорости на посадке при попытке придать самолету трехточечное (поса

дочное) положение приводит к взмыванию самолета, так как при этом увеличивается утол 

атаки самолета и возрастает подъемная сила. Самолет отходит от земли, но газ убран 

до «малого>>, в результате чего происходит быстрая потеря скорости (подъемной силы) 

и опускание самолета с большой вертикальной скоростью на землю. Так как основные 

опоры находятся ближе к ЦМ самолета, то самолет приземляется на эти опоры. Происхо

дит удар. Амортизация не успевает рассеять поглощаемую энергию удара за один ход, и са

молет вновь отделяется от земли, так как в процессе обратного хода (распрямления) амор

тизации вновь увеличивается угол атаки самолета и т.д. Амплитуда (высота) таких скачков 

самолета может возрастать. Само это явление получило название «козления». При малой 

эффективности рулей на малой скорости летчику трудно справиться с посадкой самолета 

при «козлении», и это может привести к поломке шасси или капотированию самолета. 

В плохой путевой устойчивости самолета с хвостовой опорой при пробеге можно убе

диться, рассматривая действующие на самолет от опорных элементов шасси силы и мо

менты. Так, при случайном отклонении самолета от оси ВПП (например, при ветровой 

нагрузке- действии момента M0Тkll, см. рис. 7.2, б) на опорных элементах (колесах) ос
новных опор возникнут силы Т, перпендикулярные плоскости этих элементов. Силы Т 

будут создавать момент М у = 2 Те, усутубляющий дальнейший разворот самолета и его от
клонение от оси ВПП. 

Стопореннем хвостового колеса перед взлетом и посадкой можно улучшить путевую 

устойчивость самолета с рассматриваемой схемой шасси, создавая восстанавливающий 

момент Мвосст = Т'а. Но для этого на самолете нужна специальная система стопарения 
хвостового колеса. 

И, наконец, к недостаткам шасси с хвостовой опорой следует отнести разрушение 

ВПП под действием струи выхлопных газов РД из-за наклона оси самолета в стояночном 

положении. 

Перечисленные выше недостатки трехопорной схемы шасси с хвостовой опорой резко 

ограничили ее применение. 

7 .2.3. Трехопорвое шасси с передвей опорой, показанное на рис. 1.4 и 7 .3, лишено недо
статков, присущих схеме шасси с хвостовой опорой, так как ЦМ самолета расположен 

впереди основных опор, а передняя опора вынесена далеко вперед по отношению к ЦМ 

самолета. 

Условие капотирования (7 .1) для самолета с такой схемой шасси будет иметь вид 

G dV H>Ga 
g dt ' 

(7.2) 

что при значении а, гораздо большем, чем значение е, сводит к минимуму вероятность ка

потирования даже при интенсивном торможении колес на основных опорах. 

При посадке на основные опоры даже на повышенной скорости самолет с передней 

опорой имеет тенденцию к опусканию носа (ЦМ находится впереди основных опор) и 

к уменьшению утла атаки и подъемной силы. Это сводит к минимуму возможность взмы

вания самолета. 

При такой схеме шасси лучше обзор из кабины, меньше портится поверхность ВПП 

под действием струи выхлопных газов двигателей. 
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Рис. 7 .3. Трехопорпаи схема шасси с передвей опорой, парам~Щ~ы шасси, путевая устоiiчиiiОС'По 

Трехопорное шасси с передней опорой обладает хорошей путевой устойчивостью. 

На рис. 7 .3, б приведена схема сил и моментов, действующих на самолет от опорных эле
ментов. Восстанавливающий момент Мвосст• возникающий при отклонении самолета от 

первоначальноrо направления (вдоль оси ВПП) в отсутствие силы Т', способен вернуть 

самолет к прежнему направлению: 

(7.3) 

Здесь Gaf(2b) = Росн - нагрузка на основную опору; fбок - коэффициент скольжения 

вдоль оси Z, достигающий значений 0,7 ... 0,8; остальные параметры шасси показаны 
на рис. 7.3, а, в. 

В целях улучшения путевой устойчивости колеса передней опоры делают свободно 

ориентирующимися, 'ПОбы на них не возникала сила Т' (при торможении передних ко

лес), усугубляющая отклонение самолета от оси ВПП. Для обеспечения управляемости 

при движении самолета по земле колеса передней опоры делают управляемыми. 

Продольная устойчивость самолета при ero движении на основных опорах не может 
быть обеспечена силами на горизонтальном оперении, поэтому даже движение по ВПП 

с искусственным покрытием может вызывать продольные колебания самолета. Это обус

ловлено дополнительными силами, действующими на опоры от стыков плит. Как прави

ло, летчики достаточно легко справляются с такой неустойчивостью на разбеге и пробеге. 

Важно только, чтобы частота колебаний от этих сил не совпадала с частотой собственных 

колебаний самолета. 

Недостатком рассматриваемой схемы шасси является большая (по сравнению с шасси 

с хвостовой опорой) масса шасси, так как размеры (высота) передней опоры сравнимы 
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с размерами основных опор. Кроме того, пе

редняя опора самолета подвержена колеба

ниям типа <<ШИММИ» (см. подразд. 7.14.1), что 
требует специальных конструктивных мер 

для их гашения. 

7.2.4. Двухопорнан (велосипедва.в) схема 
шасси приведена на рис. 1.4 и 7.4, а, б. При 
такой схеме на самолете под фюзеляжем ус

танавливают две примерно одинаковые по 

воспринимаемым статическим нагрузкам 

опоры. ЦМ самолета находится чуть ближе к 

задней опоре. Для предохранения самолета 

от сваливания на крьmо на нем устанавлива

ют две подкръшьные опоры. Эти дополни

тельные опоры в случае касания поверхности 

аэродрома могут воспринимать до 5 % стоя
ночной нагрузки, имеют мягкую амортиза

цию и обеспечивают самолету достаточную 

поперечную устойчивость. Передняя опора 

управляемая, что обеспечивает управляе

мость самолета при его движении по аэро

дрому. Для увеличения уrла атаки на взлете 

а е 

а 

t в' :t 
Рис. 7 .4. Двухопорное велосипедное шасси и его 
napaмe'l)Jы 

при малоэффективных на малой скорости РВ (ЦПГО) передняя опора может удлиняться 

(«ВздыбливатьсЯ>>) или основная опора - укорачиваться ( «приседатЪ» ). Это улучшает 
взлетные характеристики самолета. 

Двухопорная схема шасси известна с 1950-х rr. Ее применяли на военных самолетах 
В-47, В-52, самолетах КБ Яковлева, Мясищева и др. Появление этой схемы бьmо вызвано 

необходимостью увязать в компоновочной схеме самолета грузоотсек (бомбоотсек), по

ложение которого зависит от ЦМ самолета, высокорасположенное крьшо и шасси. В та

кой схеме длина стоек шасси при их уборке в кръшо может доходить до 3 м и более, а в фю
зеляж их убрать нельзя, так как центральная часть фюзеляжа занята грузоотсеком. Такая 

же проблема возникла при компоновке самолетов вертикального взлета и посадки с еди

ной силовой установкой, положение которой также связано с положением ЦМ самолета. 

В этом смысле двухопорная схема шасси представляет собой вынужденное решение, и при 

ее реализации на самолете обычного взлета и посадки появляются трудности в технике 

пилотирования, связанные с необходимостью приземления точно на обе опоры одновре

менно. Приземлеине сначала на заднюю опору вызывает: 

возникновение значительного момента М относительно задней опоры, равного Ge 
(см. рис. 7 .4, а), и больших динамических нагрузок на переднюю опору и узлы ее крепления; 

усложнение конструкции передней опоры из-за механизма <<вздыбливания>>, необходи

мого JШЯ увеличения угла атаки самолета при взлете, что увеличивает массу передней опоры; 

возникновение путевой неустойчивости при торможении колес передней опоры из-за 

появления на них сил Т' (см. рис. 7.3), создающих разворачивающий момент относитель
но ЦМ того же знака, что и Моткл. Это усугубляет отклонение самолета от оси ВПП. При 

отказе от торможения колес передней опоры увеличивается длина пробега; 

утяжеление механизма разворота колес передней опоры и возрастание трудностей раз

ворота, так как на переднюю опору приходится до 40 .. .45 % G вместо 10 .. .12 % G, как 
у трехопорной схемы шасси с передней опорой; 

утяжеление фюзеляжа на 10 ... 15 %, так какдля восприятия повышенной нагрузки от 
передней опоры нужны более мощные силовые элементы (в частности, более мощные си-
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Рис. 7 .5. Многоопорное шасси 

ловые шпангоуты). Большие затраты массы тре

буются и на усиление большого выреза в носо

вой части фюзеляжа под переднюю опору; 

дополнительные затраты массы на под

крыльные опоры и усиление конструкции крыла 

для восприятия дополнительных нагрузок от 

этих опор. 

Однако в двухопорной схеме шасси можно 

сделать более короткой, а стало быть, и более 

легкой основную опору, устанавливаемую в 

плоскости симметрии фюзеляжа. Но это не компенсирует рассмотренные выше недостат

ки двухопорной схемы шасси. Все это снижает возможности более широкого использова

ния двухопорной схемы шасси на самолетах обычного взлета и посадки. 

На СВВП недостатки двухопорной схемы шасси, связанные со взлетом и посадкой са

молета обычной схемы, рассмотренные выше, сказываются гораздо меньше. При такой 

схеме шасси опорные элементы (колеса) лучше, чем при других схемах шасси, защищены 

от воздействия горячих газов от двигателей. Эти обстоятельства и некоторый выигрыш 

в массе за счет более короткой основной опоры сделали целесообразным применение 

двухопорной (велосипедной) схемы шасси на СВВП (например, на самолете <•Харриер•> 

и его модификациях). 

7.2.5. Многоопорные схемы шасси (см. рис. 1.4 и 7.1, б) начали появляться на тяже
лых транспортных и пассажирских самолетах (массой 200 т и более) каклогический ре
зультат дальнейшего развития многостоечных шасси с большим числом колес, когда 

в состав основных опор стало входить больше одной стойки, соединяющей опорные 

элементы с силовыми элементами фюзеляжа или крыла (рис. 7.5). Задние стойки с ко
лесами на самолетах с такими многостоечными опорами начали смещать к плоскости 

симметрии фюзеляжа для повышения проходимости самолета (снижения и более рав

номерного распределения нагрузок на поверхность ВПП) и во многих случаях для об

легчения компоновки шасси в убранном положении*. На самолете Ил-86 вместо двух 
смешенных к оси самолета задних стоек основных опор, как это сделано на самолете 

«Боинг-747», используется центральна расположенная третья основная, или главная, 

опора (см. рис. 7.1, б). На самолете С-5 (США) используются многостоечные основные 
опоры (см. рис. 7.5), четвертая опора вынесена по оси самолета назад и служит хвосто
вой предохранительной опорой. На самолетах с многостоечными опорами или с мно

гоопорной схемой шасси ЦМ самолета может находиться между передней и задними 

стойками основных опор, что снижает нагрузки на переднюю опору и уменьшает массу 

носовой части фюзеляжа вместе с передней опорой. Для улучшения управляемости са

молетов с многостоечными опорами при их движении по земле кроме передних управ

ляемых колес делают управляемыми колеса на всех или только на передней и задней 

стойках основных опор. 

Уборка шасси в фюзеляж и крепление стоек шасси к силовым элементам фюзеляжа 

позволяют в ряде случаев уменьшить габариты и массу опор (особенно при высокораспо

ложенном крыле), упростить конструкцию опор, облегчить решение задач восприятия 

приходящих на опоры нагрузок и размещения шасси в убранном положении. Однако 

в этом случае трудно обеспечить необходимую ширину колеи В шасси (см. рис. 7.3), вли
яющую на характеристики устойчивости и управляемости самолета; кроме того, увеличи

вается площадь миделевого сечения фюзеляжа и площадь омываемой поверхности. 

• Не путать понятие омноrостоечная опора», rде в состав одной основной опоры входит несколько (боль
ше одной) стоек с колесами, с понятием омноrоопорная схема,., rде число самих опор более трех. 
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§ 7 .3. ПАРАМЕТРЫ ШАССИ 

7.3.1. Основные rеометрвческие парамеtры шасси приведены на рис. 7.2 ... 7.4. Эrо 
продольная база шасси Ь- расстояние между передней (хвостовой) и основными опорами 

шасси, ширина колеи шасси В- расстояние между основными опорами. Эги расстояния за

меряются между центрами контактных площадок с поверхностью аэродрома колес передней 

(хвостовой) и основных опор - точками приложения равнодействующих наrрузок на эти 

опоры: Р осн и Рпер (Р хв> (см. рис. 7 .3, 7 .4). К геометрическим параметрам относятся таюке вы
сота шасси Н- расстояние от ЦМ самолета до поверхности аэродрома, вынос основных опор е 

и передней (хвостовой) опоры а относительно ЦМ самолета - расстояния от проекции ЦМ 

до равнодействующих наrрузок на основные и переднюю (см. рис. 7.3, 7.4), хвостовую 
(см. рис. 7.2) опоры. Кроме того, это посадочный угол- угол между продольной осью фюзе

ляжа при стоянке самолета и касательной к основным опорам (в точке касания колес) и к пре

дохранительной опоре на фюзеляже. Как видно из рис. 7.3 и 7.4, этотугол обозначен через <ро. 
Эrот угол называется еще углом опроющывания, так как он связан с условиями опрокидыва

ния самолета на «ХВОСТ». И наконец, стояночный угол <рст (угол между осью фюзеляжа при 

стоянке самолета и поверхностью аэродрома), угол выноса относительно ЦМ самолета ос

новных опор в продольном у (см. рис. 7.3, а) и поперечном Е направлениях (см. рис. 7.3, в). 
Значения параметров шасси во многом определяют характеристики устойчивости 

и управляемости самолета, его взлетно-посадочные и весовые характеристики, т.е. не 

только весовые характеристики самого шасси, но и массу тех агрегатов, к которым кре

пится шасси. 

7 .3.2. Авализ ВJIИJIНИЯ значений парам~ов шасси на характеристики самолета. 
Влuвие параметров шасси на условия капотирования самолета. Выше в подразд. 7.2.2 

и 7.2.3 уже рассматривалисъ условия, при которых возможно капотирование самолетов 
с трехопорной схемой шасси. 

Для самолетов с хвостовой опорой это условие dV/dt > eg/H' (см. выражение (7.1) 
и рис. 7.2, а, б). При е/Н= tgy, где у,., 14 ... 16" и tgy,., 0,3, капотирование самолета может 
наступить при 

dVjdt > 0,3g, (7.4) 

что уже возможно при эффективном использовании тормозов колес. Оrсюда- ограниче

ния в применении тормозов на самолетах с такой схемой шасси. Как видно из выражения 

(7.1), увеличение Н' снижает критические значения dVjdt и делает капотирование более 
вероятным, а увеличение е- наоборот. 

Для самолетов с передней опорой dVjdt > (ajН)g (см. выражение (7.2) и рис. 7.3). При 
существующих для современных самолетов соотношениях а ,., 9е (на переднюю опору 
приходится до 10% от массы самолета), а/Н= 9е/Н, е/Н= tgyиy = 14 .. .16" капотирование 
самолета могло бы наступить при 

dV/dt> 2,7g, (7.5) 

что практически исключается даже при интенсивном торможении колес на основных 

опорах. В связи с этим самолеты с передней опорой обладают очень важным преимущест

вом - возможностью интенсивного применения тормозов при пробеrе. 

Влuние параметров шасси на пуrевую устойчивость самолетов с передней опорой можно 

проследитъ, используя выражение (7.3) и сложившиеся соотношения значений парамет
ров шасси а,., 9е,., 0,9Ь. Тогда значение Мвоост• возникающего при случайном отклонении 

самолета, будет определяться в основном значением выноса основных опор е, т.е. 

Мвосст = ~а fбок е,., 0,9Gfбo~• (7.6) 
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и чем больше значение е, тем выше пуrевая устойчивость самолета. Для самолета с много

опорной схемой шасси (см. рис. 7.1, б) и многостоечными опорами (см. рис. 7.5) путевая ус
тойчивость из-за большого, как правило, выноса главной опоры или центра контакта 

с ВПП основных опор выше, чем у самолетов с обычной трехопорной схемой шасси. 

Вmumнe на характеристики самолета: 

высоты шасси самолета Н. С увеличением Н увеличивается вероятность капотирова

ния самолета, имеющего трехопорную схему шасси с хвостовой опорой, увеличивается 

догружение передней опоры при других схемах шасси моментом от инерционных сил (это 

приводит к увеличению массы носовой части фюзеляжа), возрастают масса опор и нагруз

ки на узлы их крепления в фюзеляже (отсюда растет и масса фюзеляжа), возрастает опро

кидывающий момент на крыло от инерционной силы Gf00кH (см. рис. 7.3, в), усложняется 
процесс уборки шасси. Однако уменьшению Н часто препятствует необходимость обеспе

чения достаточного посадочного угла атаки anoc (посадочного угла <ро, связанного с anoc 

соотношением <р :::: anoc- ауст, где ауст- установочный угол крыла) и требование, чтобы 
отдельные части самолета при движении по аэродрому не касались его поверхности. Для 

самолетов с ПД или ТВД расстояние от концов лопастей до грунта при обжатой аморти

зации должно быть не менее 160 мм; 
выноса е основных опор относительно ЦМ. С увеличением е возрастает путевая устойчи

вость самолетов с передней опорой, но возрастают также продольная неустойчивость 

и проблемы, связанные с увеличением пикирующего момента Ge (может не хватить рулей 
высоты на взлете для отрыва передней опоры, возрастает нагрузка на переднюю опору 

и на узлы ее крепления; обычно е= 0,1Ь); 

угла выноса у. Параметры е, Н и у связаны между собой соотношением е/Н= tgy. Угол у 
из условия неопрокидывания самолета на хвостовую опору должен быть больше угла <ро 

хотя бы на 1 ... 2·. С другой стороны, при больших значениях угла у, так же как и при уве
личении значения е, затрудняется взлет самолета (возрастают нагрузки на переднюю опо

РУ и может не хватить РВ); 

посадочного угла <р0 . Значения этого угла в пределах 8 .. .14• должны обеспечивать при 
посадке самолета значения Суа• близкие к cyamax• так, чтобы самолет при этом не касался 

поверхности аэродрома хвостовой частью фюзеляжа. Для этого <ро :::: anoc - ауст· Большие 
значения <ро относятся к треугольным крыльям, так как у них Cyamax достигается на бОль
ших углах атаки; 

стояночного угла (/)ст· Выбором значений (/)ст и Н определяется положение оси самолета 

относительно поверхности аэродрома. Для самолетов с большой тяговооруженностью, 

обеспечивающей взлет с заданной Lввп. для сокращения длины пробега делают (/)ст < О, 
чтобы уменьшить угол атаки и подъемную силу самолета на пробеге. Это позволяет эф

фективнее использовать тормоза (сила торможения колес Тт = fт (G - У) возрастает 
с уменьшением У) и тем самым уменьшить длину пробега (самолеты Су-7, <<Буран>)). 

Обычно (/)ст::::: О; 
колеи В (см. рис. 7.3, в). Расстояние между основными опорами определяет характе

ристики поперечной и пуrевой устойчивости и влияет на управляемость самолета при его 

движении по аэродрому. Условие неопрокидывания самолета на крыло от боковой силы 

Gfбок (см. рис. 7.3, в) может быть записано в виде 

GfбокН < 0,5GB; fоок < В/(2Н) = tg &. (7.7) 

При значении/бок= 0,7 ... 0,8 угол &должен быть не меньше 35 .. .40·, В= 2Htg&. Увели
чение колеи В делает самолет более чувствительным к действию тормозов колес, но одно

временно повышается чувствительность самолета к неровности поверхности аэродрома. 

Расстояние между основными опорами определяется как результат увязки в компоновоч

ной схеме самолета узлов крепления опор к фюзеляжу или к крылу с силовыми элемента-
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ми этих агрегатов, способными воспринять нагрузки от опор, и обеспечения при этом не

обходимых значений угла <р0 , выноса опор е и угла выноса у и, конечно, обеспечения 

необходимых объемов для уборки основных опор. 

§ 7 .4. НАГРУЗКИ НА ШАССИ И РАБОТА ШАССИ 
ПОД НАГРУЗКОЙ* 

ВнеlШfИе нагрузки на шасси в виде реакций поверхности аэродрома на основные 

Роснина переднюю Р пер опоры (см. рис. 7 .3, а) лобовых Рх и боковых Pz сил (рис. 7 .6, 7. 7) воз
никают в момент приземления самолета, в процессе его движения по аэродрому и при стоян

ке. Поэтому эти нагрузки мoryr быть как дm~амическими, так и статическими. Однако основ

ными (расчетными) нагрузками, определяющими прочность не только самих элементов 

конструкции шасси, но и тех элементов, к которым шасси крепятся, являются дm~амические 

нагрузки. Их величина и направление зависят главным образом от условий и характера посад

ки (имеется в виду грубая посадка одновременно на три опоры - вертикальный удар или на 

две основные опоры, посадка со сносом или без сноса, состояние поверхности аэродрома, на

езд на неровности и лобовой удар из-за этого и др.), а также от ВПХ самолета, КСС опор и от 

типа опорных элементов, характеристик амортизационной системы и т.д. Для таких элемен

тов конструкции шасси, как, например, механизмы уборки и выпуска с замками убранного и 

выпушенного положений для створок и щитков, закрывающих ниши шасси, расчетными мo

ryr оказаться аэродинамические и массовые (инерционные) силы, действующие в полете на 
эти элементь1 при эволюциях самолета, а также при выпуске и уборке шасси. 

Нагрузки на шасси, приложеиные к его опорным элементам (колесу, лыже и др.), мож

но в общем случае представить в виде составляющих сил Рх, Ру и Pz по осям Х, У и Z 
(см. рис. 7.6). Наиболее характерные для эксШIУатации случаи нагружения нормированы. 
Нормами прочности задаются ЭКСШIУатационные значения нагрузок - сил Рх, Ру, Pz, 
действующих на опорные элементы со стороны аэродрома в направлении осей Х, У, Z, 
и моментов Му относительно оси У и Мт (момента торможения) относительно оси колеса. 

Максимальная вертикальная нагрузка на колеса имеет место при посадке на все опоры од

новременно- случай «грубой» посадки Еш· Расчетная величина нагрузки на основную опору 
пос э пос 

в этом случае Р оснЕ = ZкР к ст n в/. где Zк- число колес на опоре; Р к ст -стояночная нагруз-. э . 
ка на колесо при посадочной массе самолета; n Е -эксплуатационная перегрузка в случае Еш; 
f- коэффициент безопасности для случая Еш, задаваемый Нормами прочности. Величина 

э n Е определяется при расчете амортизации из условия логлощения нормируемой эксплуатаци
э 

онной работы (см. подразд. 7.12.1). По Нормам прочности, значение n Е находится в пределах 
2,5 .. .3,5 (меньшее значение в основном для самолетов неманевренных и ограниченно манев

э 
ренных снебольшим значением птах). В случае Еш нагрузками по осямХи Zпренебрегают. 

Наибольшие лобовые нагрузки действуют на шасси при посадке самолета с перас

крученными или заторможенными колесами и наезде на неровности - случай передне

го (лобового) удара Gш. Расчетная величина нагрузки на основной опоре РоснG = 

= Z кРквзлст nG
3 f, нагрузка проходит через ось колеса и направлена под углом а ""45' к го-

. взл 

ризонту. Здесь Р к ст - стояночная нагрузка на колеса при максимальной взлетной массе 
э . 

самолета, nG = 1,5- ЭКСШIУатационная перегрузка в случае Gш. 
Наибольшие боковые нагрузки на шасси возникают при посадке со сносом и при разво

ротах самолета - случай Rш· В этих случаях на колеса действует помимо вертикальной на-

• Рассматриваемые ниже вопросы относятся к трехопорной с носовой опорой схеме шасси с колесны
ми опорными элементами, получившей наибольшее распространение. Особенности других схем только 

отмечаются. 
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Рис. 7 .6. Снлы, дейст
вующие на опору Рис. 7. 7. Н811JУ3КИ, действующие на опору, и эпюры Q и М по вwсоте стойки 

грузки еще и боковая сила. Для основной опоры по оси У расчетная нагрузка Р уоснR = 
п~ э э э 

Р к.ст n Rf и по оси Z расчетная нагрузка PzocнR = fбокР уоснR• где n R =О, 7 n Е, аfбок- коэффи-
циент трения при боковом скольжении. 

Действующие на шасси нагрузки вызывают в элементах шасси осевые усилия, срез и 

изгиб в двух ruюскостях, кручение. На рис. 7. 7 показаны эпюры Q, М и М к от силы Р к с со
ставляющими (Ру, Рх) и от силы Pz на колесо в плоскостях ХОУ и YOZ для стойки основной 
опоры самолета. Стойка в плоскостиХОУпредставляет собой консольную балку с момент

ной заделкой в верхней части, а в плоскости YOZ- балку на двух опорах - шарнирных 

узлах крепления стойки и подкоса к ней. 

На рис. 7. 7 схематически показан шток с двумя опорами внутри цилиНдра амортизато
ра и сам цилиндр. Имея эпюры Q, М и М к по высоте стойки hr:r, можно определить по
требные сечения стойки для восприятия этих силовых факторов и определить величины 

сил и моментов, передающихся на узлы крепления стойки к силовым элементам крыла. 

В § 6.6 в качестве примера уже рассматривались нагружение стойки передней опоры пас
сажирского самолета силами Рх, Ру, Pz (см. рис. 6.15) и передача этих сил на узлы крепле
ния стойки и конструкцию носовой части фюзеляжа вплоть до уравновешивания нагру

зок на обшивке фюзеляжа. В принциле аналогичны передача нагрузок и их уравновеши

вание и от стоек основных опор, крепящихся в фюзеляже (см. рис. 6.16). 
При креплении стоек опор к усиленным нервюрам в крьше, непосредственно к лонже

ронам крыла и к подкосным балкам нагрузки от опор (от узлов их крепления) в виде до

полнительных поперечных сил, изгибающих и крутящих моментов будут передаваться на 

узлы крепления крыла и там уравновешиваться. 

По характеру эпюр и величинам сил и моментов в элементах опор и, главное, в сече

ниях стойки можно судить о целесообразности КСС опоры*. Так, даже из эпюр на рис. 7. 7 
видно, что включение подкоса в КСС опоры в плоскости YOZ позволяет существенно 
снизить значение изгибающего момента в сечениях стойки выше узла крепления подкоса 

и свести его до нуля в узле крепления стойки. 

§ 7 .5. ЭЛЕМЕНТЫ КОНСТРУКЦИИ ОПОР САМОЛЕТА 
И ИХ НАЗНАЧЕНИЕ 

7.5.1. Основными элемеиrами конструкции опор самолета (см. рис. 7.7 и далее 
рис. 7.8 ... 7.12) являются: 

опорные элементы 1, обеспечивающие соприкосновение самолета с поверхностью аэро
дрома,- колесо, лыжа (грунтовая, снежная), поплавки, лодки, гусеницы, воздушная подушка; 

• КСС опор будут рассмотрены в§ 7.8. 
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Рис. 7 .8. KoнcтpYJЩIIII основной опоры с тележкой, траверсы н y3JIOB ее IЦifnленни 

15 

16 
а 

Рис. 7 .9. KoнcтpYJЩIIII основвой опоры с ЦНJJИВДрОм-подье-ом, BЬIDOJIIIJIIOIЦIIM фувкцнн подкоса, н Y3J18МII 
IЦifПЛеВНR CТOЙIUI 
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Рис. 7 .l О. КонСЧJукция передней опоры 

стойка 3, обеспечивающая передачу нагрузок с 
опорных элементов на конструкцию самолета че

рез узлы подвески 4. Если внутренняя полость 
стойки используется для размещения амортизато

ра, то такая стойка называется амортизационной; 

узлы подвески 4, связывающие стойку шасси 
с силовыми элементами конструкции фюзеляжа 

или крьша; 

двухзвенник (шлиц-шарнир) 5, состоящий из 
двух шарнирно соединенных звеньев, связывающих 

шток амортизационной стойки с цилиндром, что и 

обеспечивает передачу Мк от штока на цилиндр 

амортизатора и фиксацию штока с колесами от про

ворота; 

амортизатор, состоящий из штока с поршнем 

и цилиндра (см. рис. 7.42 и 7.43), служит для по
глощения и рассеивания кинетической энергии 

самолета при посадке и движении самолета по не

ровному грунту; 

цилиндр-подъемник 7 для уборки и выпуска 
стойки шасси; 

замки (механические или (и) гидравлические) 

для фиксации стоек шасси в убранном и выпу

щенном положениях. 

В зависимости от особенностей конструкции 

шасси опора может включать в себя еще и следу

ющие элементы: 

гасители колебаний (демпферы) для гашения 

самовозбуждающихся колебаний как всей опоры в 

целом (в основном передней опоры)- см. поз. 18 
на рис. 7 .10, поз. 6 на рис. 7. 11, так и отдельных ее 
элементов (например, тележки с колесами) -
см. поз. 5на рис. 7.8; 

подкосы и раскосы в виде стержней, представ

ляющих собой дополнительные опоры стойки. Их 

использование позволяет уменьшить действующие 

на стойку изгибающие моменть1 и увеличить ее 

жесткость. С помощью подкоса стойка шасси удер-

живается в выпушенном положении и фиксируется 

в этом положении замками подкоса. Подкос может применяться для уборки стойки, если к 

нему присоединяется цилиндр-подъемник (см. поз. 1 на рис. 7.11 ). В качестве подкоса может 
использоваться и сам цилиндр-подъемник (см. поз. 7на рис. 7.7 и поз. 7на рис. 7.9); 

тележки (см. рис. 7.8, 7.22, 7.23) и балки (см. рис. 7.24, поз. 7) для крепления к одной 
амортизационной стойке четырех и более колес; 

траверсы (см. поз. 1 на рис. 7.8 и поз. 2 на рис. 7.10) для крепления стоек к узлам под
вески на самолете, а также другие элементы, определяющие конструкцию, работу, уборку 

и выпуск более сложных опор самолета. 

На рис. 7.8, 7.9 представлены достаточно типичные конструкции основных опор пас
сажирского (транспортного) и легкого маневренного самолетов, а на рис. 7.10 ... 7.12-
конструкции передних опор такого типа самолетов. 

252 



Рис. 7.11. Конструкции передней опоры с узлами ее крепления в фюзеляже 

7~5.2. Конструкция основных опор. Основная опора (см. рис. 7.8) состоит из амортиза
тора (амортизационной стойки), тележки с колесами, траверсы, переднего раскоса и бо

кового складывающегося подкоса. 

Амортизационная стойка 3 проушинами 20 в верхней своей части болтом 22 крепится 
к траверсе 1, устанавливаемой с помощью оси внутри нее в переднем узле крепления стой
ки 21 (см. рис. 7.8, б). В бронзовые втулки заднего узла крепления стойки 23 входит цапфа 2 
стойки. К проушинам передней части траверсы крепится рычаг 19, к которому шарнирно 
присоединяется шток цилиндра-подъемника 18 стойки. Так конструктивно с помощью 
цилиндра 18 обеспечивается возможность поворота стойки в узлах 21 и 23 при ее уборке -
выпуске (17- проушина на цилиндре 18). 

Траверса 1- сварная с проушинами 20. К ней крепится раскос 16 и приварен рычаг 19. 
Внутри нее находятся бронзовые втулки для установки оси траверсы. К втулкам подводит

ся смазка через пресс-масленки. 

Передний раскос 16 выполнен в виде трубы с проушинами на концах. Нижний конец 
соединяется со стойкой 3 болтом, общим и для верхнего звена шлиц-шарнира 11. Шлиц
шарнир состоит из двух звеньев, соединенных шарнирно посередине болтом, а другими 

концами звеньев с помощью проушин шлиц-шарнир соединяется с цилиндром и штоком 

амор:гизационной стойки. В проушины вставлены бронзовые втулки, к которым подво

дится смазка. Все три оси параллельны между собой и перпендикулярны продольной оси 
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Рис. 7.12. KOИC'JliYJЩIIII передней опоры и эамков 
выпущеиноrо и убраииоrо положений 

амортизатора. На шлиц-шарнире установлен 

указатель обжатия штока амортизатора для 

контроля правильиости зарядки амортизато

ра. На указателе есть контровка, обрыв кото

рой при грубой посадке подтверждает факт 

такой посадки. 

Боковой складывающийся подкос 4 со-
стоит из двух звеньев, шармирно соединен

ных между собой болтом с распорной втул

кой. На верхнем звене подкоса смонтирован 

замок выпущенного положения 13, а на ниж
нем - болт, который при распрямленном 

подкосе входит в зев крюка замка, запирае

мого защелкой. Устройство такого типа ме

ханического замка рассматривается ниже 

(см. подразд. 7.6.3 и 7.15, 7.16). Оно обеспе
чивает фиксацию подкоса и, следовательно, 

самой опоры в выпущенном положении. 

В убранном положении стойка с тележкой за

пирается замком, конструкция которого при

водится на рис. 7 .16. В зев крюка такого замка 
входит серьга замка 12, закрепленного на 
нижнем конце цилиндра амортизационной 

стойки 3. 
В верхней части верхнего звена подкоса 

(см. рис. 7 .8, а) имеются проушины для креп
ления рычагов 14 гидрацилиндров подкоса 
15 (основного и аварийного), служащих для 
складывания подкоса при уборке стойки. 

Верхней проушиной А подкос присоединен к 

узлу на центроплане, нижней проушиной В -
к уху оси, установленной сбоку нижней части 

цилиндра амортизатора. Узел В конструктив

но выполнен в виде конического болта 

(шкворня) с проушиной (аналогично пока

заиному на рис. 7.9, б, поз. 6), свободно пово
рачивающегося в подшипниках 15 (см. рис. 
7.9, б) при уборке стойки. Ось центрального 
шарнира подкоса С (см. рис. 7.8, а) располо
жена ниже прямой, проходящей через оси 

верхнего А и нижнего В шарниров, образуя 

«стрелу прогиба» у распрямленного подкоса, 

чем и обеспечивается (в дополнение к меха

ническому замку) более надежная фиксация 

стойки в выпущенном положении. 

ТелеЖка (см. рис. 7.8, а) предназначена для 
крепления колес 6 и передачи внеппmх нагрузок на амортизатор. Коромысло тележки 10 
сварное с плоскими приливами под проушины в центральной части для соединения 

с проуuпmами в нижней части штока. Соединение производится пустотелым болтом, являю

щимся осью для поворота коромысла тележки с колесами. В проушины штока для этих целей 
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вставлены бронзовые втулки со смазкой от пресс-масленок. Возможность поворота тележки 

необходима для плавного движения самолета при переезде неровностей и выравнивания на

грузок на передние и задние колеса тележки. В некоторых схемах шасси возможность поворо

та тележки относительно оси ее подвески используется для разворота тележки при уборке в 

положение, параллельное оси стойки. На концах коромысла 10образованы патрубки с отвер

стиями для крепления осей 9 колес, контрящих:ся болтом от проворота в коромысле. 
На осях колес на бронзовых втулках посажены четыре тормозных рычага 7, связанные 

с одной стороны шарнирно тормозными тягами 8 с проушинами 24 на нижней части штока 
амортизатора (см. рис. 7.8, а), а с другой стороны- шлицами с тормозными блоками ко

лес. Это позволяет передавать при торможении колес силы, уравновешивающие моменты 

с тормозов колес, непосредственно на шток амортизационной стойки и далее на ее опоры. 

Сверху над коромыслом устанавливают два rидроазотных демпфера 5, соединяющие 
шарнирно с нижней частью штока задние патрубки осей колес. Демпферы гасят продоль

ные колебания тележки после отрыва самолета от ВПП и устанавливают ее в нейтральное 

положение (почти перпендикулярно к оси амортизатора), а также гасят колебания тележ

ки относительно нейтрального положения от нагрузок при движении самолета по ВПП. 

Демпферы ограничивают и предельные наклоны тележки вниз, не допуская ее зависания 

при выпуске стойки и обеспечивая ее постоянную готовность к восприятию нагрузок. 

По своей КСС рассмотренная опора принадлежит к ферменио-балочным конструкци

ям. Здесь раскос, траверса и подкос в разных плоскостях служат дополнительными опора

ми для амортизационной стойки (балки)*. 

Показанная на рис. 7.9 конструкция основной опоры по КСС относится к балочным и 
представляет собой в плоскости ХОУконсольную балку- амортизационную стойку 1, за
крепленную моментно верхним концом с помощью траверсы 12 и ее оси 11 в узлах 9 и 13 
(см. сечение А-А на рис. 7.9, а) на лонжероне 14 и подкосной балке JОстреловидного крыла, 
а в плоскости YOZ- балку на двух опорах - ось траверсы 11 и узел 6 крепления подкоса 7. 
Колесо устанавливается на оси рычага 5, а сам рычаг верхними проушинами 3 крепится 
к мощным проушинам верхнего звена 2, в свою очередь шарнирно закрепленного на 
стойке 1, и еще одной проушиной на рычаге - к штоку амортизационной стойки. К стойке 1 
конусным болтом 6 (см. рис. 7.9, б) крепится шток цилиндра-подъемника 7шасси. Этот ци
линдр одновременно выполняет и функции подкоса (опоры) для стойки, что выгодно в ве

совом отношении. Но в такой КСС (как и в КСС, показанных на рис. 7.7, 7.29, 7.30 и 7.32) 
цилиндр 7 вместе с находящимся внутри него замком выпушенного положения стойки 
(см. рис. 7 .17) будет испытывать нагрузку во все время движения самолета по аэродрому (ер. 
с КСС на рис. 7.8, 7.11, 7.12, где цилиндр-подъемник нагружается только в процессе выпус
ка или уборки стойки). Последнее повышает надежность и ресурс работы цилиндра и замка 

внутри него. 

Сечение Б-Б (см. рис. 7 .9) сделано по верхнему креплению подъемника 7. Здесь 17-
проушина подкоса со сферическим подшипником 16. Болт 6 (см. рис. 7.9, б) опирается на 
бронзовые втулки 15 в проушипах цилиндра амортизатора 1. Конусная форма болта 6 
и ширина проушин выбраны из условий работы болта как консольной балки на двух опо

рах на изгиб (где М= Mmax• там больше диаметр болта и ширина проушины). Болты 8 
(см. сечениеА-А на рис 7.9) служат для фиксации оси траверсы 11 в узлах 9и 13. 

На рис. 7.9: поз. 4- серьга замка убранного положения стойки. 

Все подвижные соединения, как правило, имеют бронзовые втулки, смазочный мате

риал к которым подводится от пресс-масленок (см. подобную конструкцию на рис. 7.13, 
сечения А-А и В-В, поз. 8и на рис. 7.23, сечение В-В, поз. 12). 

• Более подробно вопросы КСС опор рассматриваются в§ 7.8. 
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7 .5.3. Консrрукция передних опор. Передняя опора пассажирского самолета, представлен
ная на рис. 7.10, состоит из амортизационной стойки 1 (цилиндра амортизатора и штока 9), 
траверсы 2, боковых раскосов 4, верхней 16 и нижней 15 щек механизма разворота колес, 
гидроцилиндров управления разворотом колес 18, цилиндра подъемника стойки 5, пово
ротного хомуrа 8, клыка 14, рычага 13 с осью 12, колес 11 с агрегатом подтормаживания 
при уборке шасси. 

Траверса является силовым узлом, обеспечивающим крепление стойки к силовым 

продольным балкам в носовой части фюзеляжа. При уборке стойка поворачивается на 

бронзовых втулках относительно оси цапф 3 траверсы 2. Траверса состоит из двух штам
пованных половин, на одном конце которых находятся цапфы 3, а на другом- проушины 
для стыковки с цилиндром амортизатора. При установке стойки цапфы можно переме

шать по резьбе траверсы с фиксацией в крайних положениях, что облегчает монтаж стой

ки. На траверсе есть проушины для крепления боковых раскосов. Снизу эти раскосы кре

пятся к цилиндру амортизатора. 

В верхней части цилиндра амортизатора находится прилив для крепления цилиндра

подъемника 5, ниже- петля 6 замка выпушенного положения. Цилиндр-подъемник вы
полняет одновременно функцию подкоса стойки 1. Однако наличие отдельного замка вы
пущенного положения стойки 6 разгружает этот цилиндр от нагрузок при движении само
лета по аэродрому. Последнее повышает надежность и ресурс его работы. 

На верхней 16 и нижней 15 щеках (см. рис. 7.1 О, б) механизма разворота колес установ
лены цилиндры 18 управления разворотом колес. При ходе штока одного из гидроцилинд
ров усилие от него через качалку 19, тягу 20 и звено с упором 7 на хомуте 8 поворачивает 
хомут и связанный с ним через клык 14 рычаг (коромысло) 13 вместе с колесами 11. 
Управление гидроцилиндрами разворота колес на разбеге и пробеге самолета производит

ся от педалей ножного управления. Управление разворотом колес при рулении осущест

вляется от специальных штурвальчиков на пультах управления пилотов. При свободном 

ориентировании колес (режим разворота отключен) описанная система работает в режи

ме демпфирования (см. подразд. 7.6.6 и§ 7.14), т.е. при возникновении самоколебаний 
колес типа «ШИММИ>> разворот колес будет передаваться через те же элементы ( 7, 8, 19, 20), 
но уже в обратном порядке на штоки гидроцилиндров 18, работающих в этом случае уже 
как гасители колебаний (демпферы). 

В развале цилиндров 18установлена качающаяся серьга замка убранного положения 17. 
Качание серьги в пределах ±10 мм необходимо для большей вероятности ее попадания 
в зев крюка замка и самоориентирования в зеве крюка при его повороте на закрытие 

(по стрелке М, см. схему на рис. 7.15, в). 
Шток амортизатора серьгой JОсвязан с рычагом (коромыслом) 13 по типу, показанно

му на рис. 7.34. На этом рисунке представлены также варианты конструкции сочленения 
рычага 3 со штоком амортизатора при помощи серьги 1. 

Поворотный хомут 8 на бронзовых втулках поворачивается на хромированных поясках 
нижней части цилиндра амортизатора и снизу поддерживается гайкой (см. также рис. 7.18, 
поз. 10), законтренной болтами, а сверху- упирается в буртик на стойке 1. 

Ось колес 12 (см. рис. 7.10, а) выполнена из толстостенной трубы и соединена болтом 
с рычагом 13. 

На рис. 7.11 показана передняя опора пассажирского самолета, выполненная по фер
менио-балочной КСС. Опора состоит из амортизационной стойки 5, к верхнему концу 
которой приварены клыки 4 с цапфами 3. Этими Цапфами стойка крепится к узлам 20 
на вертикальных продольных балках в носовой части фюзеляжа. На верхнем конце левого 

клыка установлен рычаг 2, соединенный с цилиндром-подъемником 1 стойки. Складыва
юшийся подкос является дополнительной опорой для стойки, он состоит из нижнего 12 
и верхнего 14 звеньев, соединенных шарнир но в точке С. На подкосе имеется замок выпу-
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щенного положения 13, запирающий подкос в выпрямленном положении. Этой же цели 
служит и стрела прогиба, образованная положением шарниров подкоса А, В, и С: точка С 

расположена ниже прямой, соединяющей оси шарниров А и В (см. аналогичную схему 

подкоса на рис. 7.15, а, где точка б лежит ниже прямой, соединяющей точки 7и 5). 
Верхнее звено подкоса выполнено в виде фермы и состоит из двух раскосов 1б, соеди

ненных сверху траверсой 18 со своими цапфами 15 для крепления подкоса в узлах 17 вер
тикальных продольных балок фюзеляжа. На траверсе 18 слева приварен рычаг 19 для со
единения подкоса с цилиндром-подъемником 1 стойки. При работе этого цилиндра на 
уборку стойки (после открытия замка выпущенного положения 13 на подкосе стойки) на
чинает складываться подкос и одновременно поворачиваться на уборку сама стойка с ко

лесом 8. 
Колесо повышенной проходимости с широким пневматиком и небольшим давлением 

зарядки. Ось колеса закреплена в вилке 7, которая, как и рычаг 13 в конструкции рассмот
ренной выше передней опоры (см. рис. 7.10, а), верхним концом шарнирно крепится 
к клыку 10(см. рис. 7.11, а) на поворотном хомуте 11 цилиндра амортизатора, а проуши
нами 9- к серьге штока амортизатора. 

Поворотный хомут 11 вертикальными болтами на его кронштейнах связан со штоками 
двух цилиндров б управления разворотом колеса. Сами же цилиндры б связаны шарнирно 

с цилиндром амортизатора 5. Все это позволяет подачей гидросмеси под давлением в один 
из цилиндров б через хомут 11, клык 10 и вилку 7 осуществлять поворот колеса 
в соответствующую этому цилиндру сторону. Эти же цилиндры б играют роль гасителей 

колебаний при возникновении на свободно ориентирующемся колесе колебаний типа 

<<ШИММИ». На верхнем конце вилки снизу расположена петля замка убранного положения 

стойки. Внутри цилиндра-подъемника 1 смонтирован замок выпущенного положения 
стойки. Его конструкция подобна показаиной на рис. 7.17. Как видно из рис. 7.11, ци
линдр-подъемник нагружается только в процессе уборки и выпуска стойки 5, что повы
шает надежность и ресурс работы этого цилиндра и замка внутри него. На рис. 7.11, б по
казан узел крепления стойки раскосами 4, цапфой 3 в кронштейне узла 20, крышкой 23, 
болтами 21. Бронзовый подшипник 24 смазывается через масленку 22 (25- стенка ниши 

передней опоры). 

На рис. 7.12, а приведена передняя опора легкого маневренного самолета, выполнен
ная по балочной КСС. В этой опоре амортизационная стойка представляет собой балку, 
закрепленную моментно в плоскости YOZ с помощью траверсы (втулки) 1 на вертикаль
ных продольных стенках в носовой части фюзеляжа под полом кабины летчика и на двух 

опорах в плоскости ХОУ- на оси траверсы 1 и в гнезде замка выпущенного положения 
стойки с помощью упора 15на верхнем конце амортизационной стойки (см. сечение А-А 

на рис. 7.12, а, в). К верхнему концу цилиндра амортизатора приварен рог 18, внутри ко
торого расположены части замка выпущенного положения стойки с серьгой 19, связыва
ющей штырь 14замка, подпираемого пружиной 19, с цилиндром-подъемником JЗстойки 2. 
Упорное кольцо 15 вокруг штыря 14 входит в гнездо замка 23, являющегося второй опорой 
стойки в плоскости ХОУ и расположенного снизу под полом кабины на верхнем своде от

сека под переднюю опору. При выходе штока цилиндра-подъемника 13 через болт 20 
серьга 19 и связанный с нею штырь 14 замка начнут двигаться вниз, преодолевая сопро
тивление пружины 1б. При этом штырь 14 выйдет из гнезда замка 23 и при дальнейшем 
движении штока цилиндра-подъемника 13 стойка начнет поворачиваться на уборку про
тив потока относительно оси (траверсы 1-1). Такое направление уборки стойки способст
вует ее более надежному выпуску как нормальным, так и аварийным способом, поскольку 

набегающий поток воздуха будет помогать выпуску стойки. 

На рис. 7.12, б схематически изображен замок убранного положения стойки. Основ
ной частью замка является упорная площадка 21, подпираемая пружиной 22. 
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В конце уборки стойки ппырь 14 замка начнет скользить по площадке 21, отжимая ее 
и пружину 22 до тех пор, пока, пройдя площадку, он не окажется в положении, показан
ном на рис. 7.12, б. Замок закрыт. При работе цилиндра-подъемника 13 на выпуск стойки 
ппок цилиндра через серьгу 19 выведет штырь 14 из зацепления с упором (площадкой) 21. 
Замок открыт. Стойка будет выпускаться. 

На нижней части цилиндра амортизатора на бронзовых втулках расположен поворот

ный хомут 4, который через звено 12 и вилку 6 связан с колесом так, что разворот колеса 
приводит к повороту хомута 4. С хомутом 4 через тяги и качалки связан привод гасителя 
колебаний 3, что и используется для гашения колебаний типа «шимми» свободно ориен
тирующегося колеса передней опоры•. И, наоборот, при управлении разворотом колеса 

от педалей ножного управления гаситель колебаний 3 используется как силовой цилиндр 
для разворота через поворотный хомут 4, звено 12, вилку 6 колеса 7. Второй опорой вилки 
является ось 11, посредством которой связана вилка 6 со штоком 5 стойки 2. 

На рис. 7 .12, а по казан о заземление 8 для отвода в землю статического электричества, накопив
шегася в металлических элементах конструкции самолета. Для этого все элементы конструкции са
молета соединены между собой специальными металлическими перемычками (металлизацией). На 
рис. 5.8, в уже был приведем пример соединения такими перемычками элементов узлов навески РВ 
с конструкцией стабилизатора. Надежное соединение между собой (металлизация) всех металличес
ких элементов конструкции самолета позволяет улучшить работу электронного оборудования само

лета и повысить противопожарную безопасность. 

На рис. 7.12: 9- ось колеса; 10- индикатор нагрева колеса; 17- зарядный штуцер. 

§ 7 .6. ВАРИАНТЫ КОНСТРУКТИВНЫХ РЕШЕНИЙ 
ОТДЕЛЬНЫХ ЭЛЕМЕНТОВ ШАССИ 

Рассмотренными выше конструкциями основных и передних опор самолета и 

их отдельных элементов, естественно, не исчерпывается все многообразие конструктивных 

решений этих элементов и опор в целом. Однако уяснение назначения отдельных элементов 

и анализ конкретных форм их реализации в конструкции шасси позволят правильно разби

раться и в других вариантах конструктивных решений тех же самых элементов шасси. 

7.6.1. Варианты конструкций траверс стоек и креплений к ни~ раскосов представлены 
на рис. 7.13. На этом же рисунке показаны узлы крепления траверс 1 амортизационных 
стоек 16 к силовым элементам конструкции фюзеляжа. Как видно, конструктивное вы
полнение траверс как поперечных балок, связанных с верхней частью амортизационных 

стоек, различно. 

На рис. 7.13, а представлена труба 1, на обоих концах 3 которой закреплены раскосы 2, 
а внутрь вставлена ось 7 траверсы. Здесь же по казаны кронштейн 5 узла крепления тра
версы 1 (оси ?траверсы) к вертикальной балке 4 отсека стойки шасси в фюзеляже, сама 
ось 7 траверсы, бронзовая втулка 9, крышка 10, фиксирующая ось траверсы болтами 6 
в кронштейне 5 узла. Смазка подводится к бронзовой втулке (подшипнику) 9 от пресс-мас
ленки 8. Все это позволяет стойке (траверсе 1 вместе с раскосами 2) поворачиваться вокруr 
оси 7при уборке и выпуске шасси. 

Близко, в принципе, и конструктивное решение узлов крепления стойки (траверсы, рас

косов и узлов крепления оси траверсы), показанное на рис. 7.13, б. Иное конструктивное 
выполнение узлов подвески стойки шасси приведенона рис. 6.15, г и на виде II на рис. 6.16. 

При установке основных опор самолета в крыле используются крепления стоек шасси 

по типу, по казаниому на сечении А-А на рис. 7.9 (это в основном для легких маневренных 
самолетов), и по типу, показанному на сечениях А-А и Б-Б на рис. 7.13 и 3.13 для шасси 

• Подробно конструкция гасителя колебаний рассматривается в подразд. 7.6.6. 
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тяжелых самолетов большой размерности. Так, в конструкциях, приведеиных на рис. 3.13, 
балками, на которые устанавливают узлы крепления стоек шасси и которые воспринимают 

нагрузки от них, служат лонжероны и подкосные балки (см. рис. 3.13, б, в) или поперечные 
балки (усиленные нервюры), опирающиеся на эти силовые элементы. Нарис. 7.8, 7.10 
и 7.11 показаны варианты конструкции траверс, а на рис. 7.11, б- конструкция узла креп

ления стойки на траверсе с помощью цапф, образующих ось вращения стойки шасси. 

5 

10 

9 б 7 6 

1с. 7 .13. Варианты конС11Jукций траверс стоек шасси н уЗJiов их креплении 
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Интересно конструктивное решение траверсы, приведеиное на рис. 7.13, в, г. 

На рис. 7.13, в функции траверсы выполняет ферма из стержней 1, 1'и рычага J", прива
реиного к верхней части стойки 16. Цапфами 15, образующими ось вращения стойки при 
ее уборке-выпуске, траверса зафиксирована в узлах подвески стойки. Здесь: 2- раскос; 

11, 12- карданы; 13- подкос; 14- цилиндр-подъемник. На рис. 7.13, г траверса 1 обра
зована стержнями горизонтальной фермы, которая цапфами 15 фиксируется в узлах 5 
крепления стойки съемными крышками 10с помощью болтов 18, подобно показанным на 
сечениях А-А и Б-Б. Ферма траверсы 1 связана со стойкой 16 проушинами на кронштей
нах 17и раскосами 2. Конструктивное решение траверс в виде ферм вызвано скорее ком
поновочными и весовыми соображениями, когда плоскость расположения стоек 16 не 
совпадает с плоскостью расположения основных силовых элементов, к которым целесо

образно в силовом отношении крепить стойку. Скажем, требуется при минимальной вы

соте опоры обеспечить необходимые значения ее параметров е, q>0, r (см. рис. 7.3). Это оп
ределяет положение стойки. Но плоскость ее расположения может и не совпасть с 

плоскостью расположения основных силовых элементов в фюзеляже или в крыле. Тогда-то 

и прибегают к решениям, показанным на рис. 7.13, в, г. 
В стреловидном или треугольном крыле с подкосной балкой наилучшим в силовом и 

весовом отношении местом для расположения узлов крепления стойки является место 

между лонжероном и подкосной балкой вблизи их стыка. Но определившееся таким об

разом место крепления стойки может не согласовываться с другими требованиями, на

пример минимальной высоты стойки при обеспечении требуемых значений других пара

метров шасси (особенно значений q>0, у, е, В). Чтобы примирить эти противоречия, 

меняют, в частности, место стыка лонжерона с подкосной балкой, изменяют угол между 

подкосной балкой крыла и продольной осью самолета и т.д., вплоть до изменения цент

ровки самолета и смещения крыла вдоль продольной оси самолета. 

На рис. 7.14, а, в показаны передние 2 и задние 6 узлы крепления стоек шасси в виде 
мощных кронштейнов с проушинами, устанавливаемых на стыках усиленных нервюр 4 с 
передним 1 и задним 5 лонжеронами крыла. Узлы усилены башмаками 7 (см. рис. 7.14, г), 
связывающими кронштейны 2 с поясами и стенкой лонжерона. Кроме того, для воспри
ятия сил Pz, действующих на стойку, между кронштейнами 2 поставлены подкосы 3. 
Такого типа узлы крепления стоек шасси часто используются при установке основных опор 

самолета в гондолах шасси на крыле. На рис. 7 .14, б по казан узел крепления двигателя. 
7.6.2. ВариаИТЪI констр)ТПIВНЫХ реwеввй подкосов. Подкосы стоек обеспечивают гео

метрическую неизменяемость силовой схемы опоры в выпущенном положении и фикса

цию стоек в выпущенном положении, а в некоторых кинематических схемах опор 

(см. рис. 7.11, а, 7.24, а и 7.31, б)- поворот стоек в убранное положение. Создавая опору 

для стойки, подкосы разгружают ее, уменьшают действующие на нее изгибающие момен

ты, повышают жесткость стоек. Фиксация стоек в выпущенном положении обеспечива

ется стрелой прогиба в элементах подкоса, механическим и гидравлическим замками, за

пирающими подкос. Подкосы убирающихся стоек делают либо из двух складывающихся 

звеньев, шарнирно соединенных между собой, со стойкой шасси и с узлом крепления 

подкоса в фюзеляже или крыле, либо телескопическими. Звенья подкоса могут выпол

няться в виде стержней трубчатого (см. рис. 7.8, 7.13, г) илидвутаврового сечения (нижнее 
звено подкоса на рис 7.11, а, 7.33 и верхнее звено подкоса на рис. 7.13, в). Верхнее или 
нижнее звено подкоса по условиям компоновки (силовой завязки) может выполняться 

в виде ферм, чаще из трубчатых стержней (см. верхНее звено подкоса на рис. 7.11, а, 7. 33 
и нижнее звено подкоса- на рис. 7.13, в). 

В креплении звеньев подкоса могут использоваться шарниры с одной или двумя осями -
карданы (см. 11 на рис. 7.13, в). Увеличение числа осей- степеней свободы- в крепле

нии звеньев подкоса упрощает технологию сборки подкоса и его крепления к стойке и 
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Рис. 7 .14. Конструкция узлов креолеНИJI стойки шасси и двиrатеJ\JI 

к узлам в фюзеляже или крыле, а также в определенной мере предотвращает заклинива

ние звеньев подкоса. 

Крепление верхнего звена подкоса, выполненного в виде фермы, цапфами 15 
(см. рис. 7.11) реализуется конструктивно по аналогии с креплением траверсы стойки 
шассй в узлах, подобных узлу 5 на рис. 7.13 (сечения А-А и Б-Б) или узлам 7 (см. рис. 
6.15, г), в которых верхнее звено подкоса устанавливается при помощи осей, зафикси
рованных в горизонтальном стержне фермы подкоса. В конструкции, показаиной на 

рис. 7.13, в, крепление верхнего звена подкоса в виде стержня двутаврового сечения 
с карданными узлами на концах осуществлено с помощью оси - болта 12 кардана 11 
(болтом 12 подкос 13 своим верхним концом соединяется с проушинами в узле крепле
ния в фюзеляже). 

В рассмотренных конструктивных схемах подкосов из-за их шарнирного крепления 

одним концом к стойке шасси, а другим - к силовым элементам фюзеляжа или кръща они 

работают только на осевые силы в плоскости расположения подкоса (в плоскости ХОУ, 

см. рис. 7.11, 7.13, 7.27, 7.31, б, 7.33 и в плоскости YOZ, см. рис. 7.8, а, 7.24, а, б). Если не
обходимо увеличить жесткость крепления стойки и несколько разгрузить верхние узлы ее 

крепления от боковой силы Pz подкосом, расположенным в плоскости ХОУ, то в этом слу
чае подкос должен работать на изгиб и в плоскости действия на него изгибающего момента 

представлятъ собой двухпоясную балку с моментными узлами на обоих концах (см. рис. 7 .28). 
Для повышения надежности фиксации шасси в выпущенном положении необходимо 

обеспечить фиксацию звеньев складывающегося подкоса между собой. Это достигается 

благодаря использованию подкоса со стрелой прогиба и механических замков в месте со

единения звеньев подкоса. 
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На рис. 7.15, а показана принципиальная схема подкоса со стрелой прогиба Н между 
прямой 7-5, соединяющей оси шарниров 7, 5 (см. точки А, В на рис. 7.8 и 7.11), и осью 
шарнира б (см. точку С на этих же рисунках). Стрела проrиба не дает подкосу сложиться 

(по стрелке А), а упоры 3 на звеньях подкоса не позволяют ему сложиться в противопо
ложную сторону (по стрелке Б). Чтобы сложить такой подкос при уборке стойки, следует 

принудительно повернуть звено подкоса 4 по стрелке А, используя в этих целях, напри
мер, рычаг 19 на верхнем звене подкоса (см. рис. 7.11 ), на который воздействует цилиндр
подъемник 1 при уборке стойки 5. В такой схеме цилиндр-подъемник 1 используется сна
чала для открытия замка, образованного стрелой проrиба подкоса, а затем для складыва

ния подкоса и поворота самой стойки шасси на уборку одновременным воздействием 

на рычаг 19 на подкосе и рычаг 2 на стойке. В других конструктивных схемах цилиндр
подъемник непосредственно за верхнее звено подкоса не только открывает замок подкоса 

в виде стрелы прогиб а, но и поворачивает стойку на уборку и убирает ее через звенья под

коса (см. рис. 7.31, б}. Здесь цилиндр-подъемник не связан со стойкой шасси непосредст
венно, как это сделано в конструкции опор на рис. 7.7, 7.9 ... 7.11. Возможны схемы 
(см. рис. 7.24, б}, где специальный гидроцилиндр 16 служит только для открытия замка 
подкоса 18и его складывания одновременно с уборкой стойки шасси от другого основно

го цилиндра-подъемника 17. 
Аналогичная конструктивная схема уборки стойкипоказана на рис. 7.33. В этой схеме 

механические замки подкоса 12, 14 открьшаются цилиндром 13, а стойка 4 убирается ци
линдром-подъемником 18через рычаг Зна траверсе стойки 2. 

Для повышения надежности фиксации в выпущенном положении звенья складываю

щегося подкоса запираются механическими замками. 

7 .6.3. Механические замки аыпущевноrо и убранного ПОJiожевнй стоек шасси. На рис. 7 .15, б ... г 
показана принципиальная конструктивная схема механического замка. Основными час

тями такого замка какдля убранного положения стойки (см. рис. 7.15, б}, таки для выпу-

f1 г 

Рис. 7 .15. Замки фиксации стоек в выпущенном и убраввом ноложеВВJIХ (подкос со стрелой вропtба, замоктипа 
крюк-защеJООI) 
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щенного положения (см. замок на подкосе, рис. 7.15, г) являются крюк 1 и защелка 2, за
крепленные между щеками замка б на осях 7 и 5, пружины 3 и 11 и цилиндр 8 открытия 
замка. Защелка в рабочем положении (замок закрыт) своим выступом над хвостовиком 

крюка 1 не дает ему провернуться на своей оси 7, закрепленной либо в корпусе замка б 
(см. рис. 7.15, б), либо на верхней части подкоса 9 (см. рис. 7.15, г), и выпустить из зева 
крюка соответственно в замке убранного положения валик серьги замка 4 (см. рис. 7.15, б) 
либо палец 4 нижней части подкоса замка выпущенного положения (см. рис. 7.15, г), что
бы запереть подкос в распрямленном положении. 

Пр ужина 3 удерживает защелку 2 на хвостовике крюка 1, предотвращая случайное от
крытие замка (такой поворот крюка 1 в положение, при котором валик серьги замка или 
палец подкоса 4 может выйти из зева крюка). Замок открывается от усилий на штоке гид
рацилиндра 8, разворачивающем защелку 2 на ее оси 5 (по стрелкам А на рис. 7 .15, б) и ос
вобождающем при этом хвостовик крюка 1. Замок открывается, и валик серьги замка 4 
(см. рис. 7.15, б) или палец 4 в нижней части подкоса (см. рис. 7.15, г) можеттеперь сво
бодно выйти из зацепления с крюком. Гидрацилиндры 8на механических замках служат, 

таким образом, только"' для открытия замков воздействием на защелку 2 (по стрелке А). 
После открытия замка пружина 3 (см. рис. 7.15, б) или 11 (см. рис. 7.15, г) разворачивает 
крюк 1 в положение, когда длинный скос его зева готов принять валик серьги 4 при уборке 
стойки (см. рис. 7.15, в) или при выпуске стойки- палец 4подкоса при его распрямлении. 

При этом валик серьги или палец 4, входя в зев крюка, скользит по его длинному скосу и, 
давя на него, создает момент М относительно оси 7, разворачивающий крюк 1 на его оси 7 
(см. схему на рис. 7.14, в) до тех пор, пока валик серьги или палец 4 полностью не войдет 
в зев крюка, а защелка 2 под действием пружины 3 не заскочит своим выступом на хвосто
вик крюка, запирая замок. 

При закрытом положении замка выпущенного положения стойки шасси (подкос рас

прямлен и заперт) в кабине экипажа на щитке шасси загорается зеленая лампочка выпу

щенного положения соответствующей стойки шасси. Сигналы на лампочки поступают от 
концевых выключателей 14 (см. рис. 7.15, г), штоки которых 15 утапливаются в корпуса 
выключателей рычагом 10. Положение рычага 10 жестко связано с положением защелки 2. 
Когда защелка 2 запрет полностью крюк 1 (см. положение крюка и защелки на рис. 7.15, г), 
рычаг 10 утопит шток концевого выключателя, и только в этом случае замкнется электри
ческая цепь зеленой лампочки. На рис. 7.15, г: 12- ось (болт), связывающая оба звена 13 
и 9подкоса (на рис. 7.8, а и 7.11, а оси 12соответствовала точка С, положение которой оп
ределяло величину стрелы прогиба подкоса); 11 - пружина, разворачивающая крюк на 

открьrrие замка. 

Аналогично устроены датчики сигнализации на замках убранного положения шасси. 

Когда защелка 2 (см. рис. 7.15, б) запрет полностью крюк 1 замка убранного положения 
стойки, концевые выключатели замкнут цепь красной лампочки соответствующей стойки 

на том же щитке шасси в кабине экипажа. Механический замок описанной схемы стал ти

повым. На рис. 7.16 показана конструкция замка убранного положения стоек шасси со
временных самолетов••. Здесь при закрытии замка в зеве крюка запирается валик серьги 

замка, закрепленной на стойке шасси (см. поз. 12 на рис. 7.8; поз. 4 на рис. 7.9; поз. 17 
на рис. 7.10). На рис. 7.16 защелка крюка выполнена в видедвуплечего рычага с упорами: 
для крюка (на рис. 7.16, б показано положение крюка и защелки, когда замок открыт, на 
рис. 7.16, в- положение тех же деталей, когда замок закрыт), для штоков концевых вы
ключателей электрической сигнализации положения стоек шасси и для штоков гидроци-

• В rидроцилиндре может быть смонтирован гидрозам о к, повышающий надежность фиксации стойки 
в выпущенном положении. 

•• Читателю предлагается самостоятельно, используя приведеиное выше описание, разобраться в 
конструкции замка на рис. 7 .16. 
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Рис. 7 .16. KOBC'J11YJЩIIJI и рабочие uoлoжeiiiiJI замка убравною (вьшущенвоrо) пoлoжeiiiiJI СТОЙIIИ шасси 

линдров открытия замка (см. положение штоков и упоров на защелке при открытом и за

крытом положениях замка). 

На рис. 7 .16, а показаны трос и рычаг открытия замка от аварийной системы, управле
ние которым производится из кабины рукояткой. При переводе рукоятки на выпуск трос 

разворачивает рычаг и сдвигает защелку (ее упор) с хвостовика крюка, освобождая тем са

мым крюк. Крюк разворачивается на своей оси, так как валик замка серьги передает 

на скосы зева крюка на пекотором плече относительно его оси подвески силу от стойки 

шасси Р ст• равную тсткп (n - перегрузка на шасси), и выпускает валик серьги из своего 
зева. Стойка шасси под действием силы Рст выпускается (<<выпадает») и, если она убира

лась против полета, дожимается скоростным напором до положения, когда закрываются 

замки выпущенного положения. Так, например, выполнена кинематика уборки и выпус

ка стойки передней опоры МиГ-21. Для стоек с обратным направлением уборки скоро

стной напор препятствует выпуску стоек, что затрудняет их аварийный выпуск. 

С учетом больших нагрузок на замки убранного положения от опор самолета (относи

тельная масса шасси mш = 0,04 ... 0,06, а расчетные перегрузкиn могут достигать 12 ибо
лее) их крепление производится к усиленным элементам конструкции фюзеляжа или 

крыла, например на стыках продольных силовых балок со шпангоутами или к усиленным 

шпангоутам в отсеках шасси в фюзеляже, к узлам на стыке усиленных нервюр и лонжеро

нов в крьmе. Один из таких узлов подвески замка убранного положения к продольной дву

тавровой балке отсека шасси показан на рис. 7.16, б, в. 
7.6.4. Циливдр-оодьемиик и механический замок-ввуrри иеrо. На рис. 7.17, а показана 

типовая конструкция цилиндра-подъемника и механического замка внутри него, исполь

зуемого как дополнительное средство фиксации стоек шасси в выпущенном положении. 

Цилиндр-подъемник состоит из цилиндра 1, штока 13 с поршнем 2, в котором по окруж
ности сделаны гнезда под шарики замка 5, запираемые в канавке кольца б плунжером 8под 
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действием пружины 9, опирающейся на rайку 10, контрящуюся кольцом 11 (12- втулка). 

Поршень на штоке фиксируется контрящейся гайкой 16 и кольцом 15. Корпус 14 
плунжера 8 с пружинами 9, штуцером 7 подвода гидросмеси и с кольцом 6 гайкой 4 за
креплен на корпусе цилиндра 1. Уплотнения 3 - резиновые кольца круглого сечения -
обеспечивают герметичность полостей цилиндра-подъемника. 

При выпуске стойки шасси шток с поршнем и шариками перемешается в крайнее по

ложение под действием на поршень сил давления гидросмеси. К концу хода штока ruryн

жep 8 скосами на своей поверхности входит внутрь поршня 2 и встречает шарики 5. Оrжи
мая шарики в канавку кольца 6 и подпирая их там, плунжер 8 запирает тем самым 
поршень со штоком внутри цилиндра-подъемника. На рис. 7.17 показано положение, 
когда замок заперт. В этом положении сдвинуться поршню со штоком на уборку стойки 

(влево) не позволяют закрытый замок (поршень- шарики- кольцо- плунжер) и давле

ние гидросмеси в полости Б цилиндра, а в другую сторону - корпус 14, в который упира
ется поршень 2 (диаметр корпуса 14 меньше диаметра поршня). При выпущенном поло-

73 891011 
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2 

.f 

18 fl 20 l! 12 

Рис. 7.17. Конструкция цилиндра уборки стойки с шариковым и цанговым замками. Конструкция вюrrовоrо 
по;n.емника 
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женин стоек шасси гидросмесь заперта в полости Б гидрозамками в гидросистеме уборки 

и выпуска шасси. При этом упор штока с поршнем в корпус 14 освобождает от нагрузки 
шариковый замок, уменьшая износ канавки кольца б и повышая тем самым надежность и 

ресурс работы замка. 

Для открытия замка через штуцер 7 подается гидросмесь в полость С под плунжер 8. 
В то же время гидросмесь из полости Б через друтой штуцер будет уходить на слив. Под 

действием сил давления гидросмеси на IUiyнжep он начнет перемешаться (вправо), отжи

мая пружины 9 внутрь корпуса 14, освобождая шарики в канавке кольца б от радиального 
подпора. Шарики выйдут из канавок кольца, замок откроется, а под давлением гидросме

си в полости С поршень вместе со штоком начнет перемешаться (влево) на уборку стойки 

шасси. УтоiUiенные в гнездах поршня шарики не будут этому препятствоватъ. 

Разновидностью такого типа замка является цанговый замок, где вместо шариков ис

пользуют закреiUiенные на штоке пружинящие цанги 18 (см. рис. 7.17, б) спрофилирован
ными под гнезда замка элементами 17. В остальном конструкция и работа такого замка 
аналогичны описанным выше. 

Для уборки и выпуска стоек шасси могут использоваться и винтовые подъемники 

(см. рис. 7.17, в). Такой подъемник состоит из цилиндра 21 и винтовой пары (винта 20, по
лучающего вращательное движение от привода через редуктор 19, и гайки 23, иреобразу
ющей вращательное движение винта в поступательное движение штока 22 подъемника). 
Гайка 23 выполнена за одно целое со штоком подъемника, связанного со стойкой шасси. 
Для уменьшения трения в винтовой паре и снижения потребной мощности привода подъ

емника в канавках между резьбой винта и гайки размещаются шарики. Шток подъемника 

может фиксироваться в любом положении (при отключении привода) заклиниванием 

шариков в канавках при возникновении нагрузки на гайку 23 со стороны штока подъем
ника 22. Эти возможности винтовых подъемников шасси могут использоваться, напри
мер, в грузовых самолетахдля наклона стойки ( «приседания» шасси) с целью уменьшения 
расстояния от грузового пола до земли (см. рис. 7.36). 

7 .6.5. Варианты привода от силовых цилиндров разворота колес передней опоры к колесам 
и, наоборот, от колес к цилиндрам, но уже выполняющим в этом случае функцию демп

феров- гасителей колебаний, описаны выше и показаны на рис. 7.10 ... 7.12. 
На рис. 7.18 (см. общий вид передней опоры, вид средней части стойки с кинематичес

кими звеньями привода и на дополнительных сечениях) показан еще один достаточно 

распространенный вариант конструктивного решения привода к гасителю колебаний: от 

колес 4 на оси штока 5 через шлиц-шарнир 3 на хомут 11, звено 9, рычаги 12 и 14, находя
щиеся на оси 13, на шток В цилиндра гасителя колебаний 2, закреiUiенного проушинами 
20 на верхней и нижней щеках 7, привареиных к цилиндру амортизатору 1. Хомут 11 уста
навливается на цилиндр-амортизатор 1 на бронзовых втулках-подшипниках скольжения. 
Сверху и снизу хомут фиксируется от перемещения закраинами бронзовых втулок, упира

ющихся сверху в буртик на цилиндре-амортизаторе, а снизу- на кольцо и гайку JОна ци

линдре-амортизаторе 1. На видах-сечениях А ... Д (см. рис. 7.18, б) показана конструкция 
узловых сочленений привода, осуществляемых с помощью различного типа осей-болтов 

15, проушин на рычагах 12, 14, звена 9, штока 8, цилиндра 2, щек 7, кронштейна 21. В се
чении узла (вид В) показан кронштейн 17 со съемной крышкой 18 для крепления оси 13, 
рычагов 12 и 14. 

По рис. 7.33 передней опоры самолета можно проследить, как осуществляется на этой 
опоре разворот амортизационной стойки 4 вместе с колесами 9 внутри шпинделя 1 с по
мощью цилиндров разворота 15, установленных в верхней части шпинделя и связанных со 
стойкой проушинами 17. Цилиндр-амортизатор 4 стойки установлен на бронзовых втул
ках (подшипниках) внутри корпуса шпинделя 1. При подаче гидросмеси в один из цилин
дров 15 будет происходить разворот внутри шпинделя стойки с колесами в соответствую-
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Рис. 7 .18. KoHC1JIYJЩIIJI передней 
опоры с цилиндром управления раз

воротом (демпфером •ши-н•) 
передних колес 

щую работающему цилиндру сторону. При возникновении колебаний свободно 

ориентирующихся колес такой передней опоры разворот колес и самой стойки будет пе

редаваться на гидрацилиндры 15, которые в этом случае будут выполнять функцию гаси
телей колебаний•. 

На рис. 7.18: б- траверса; 16, 19- втулки. 

7 .6.6. Гаситель колебаний служит для предупреждения возникновения незатухающих 
колебаний ( «Шимми») колес передней опоры при движении самолета по земле (на пробеге 
и разбеге). Физическая суть этого явления будет рассмотрена подробно в§ 7.14. Здесь же 
рассматриваются вопросы конструкции и работы гасителя колебаний. 

Гаситель колебаний 2 (см. рис. 7.18, а) установлен на цилиндре-амортизаторе 1 и ки
нематически (звеньями 9, 12 ... 14) связан с поворотным хомутом стойки 11 и далее через 
шлиц-шарнир 3 со штоком 5 амортизационной стойки и колесами 4. Гаситель колебаний 
поршневого типа состоит из цилиндрического корпуса 2, поршня со штоком 8, разделяю
щим корпус 2 на две рабочие камеры, заполненные рабочей жидкостью (маслом АМГ -10). 
Камеры соединяются сквозным каналом с жиклерами (пробками с калиброванными от

верстиями диаметром меньше l мм на обоих концах канала внутри поршня). Поршень со 
штоком, двигаясь внутри корпуса, перемешает жидкость из одной рабочей камеры в дру

гую через жиклеры, преодолевая при этом большое гидравлическое сопротивление. Та

ким образом, в случае возникновения колебаний энергия колеблющейсямассы (колес и 

элементов привода (см. рис. 7 .18, а) от колес к демпферу) расходуется на преодоление гид-

• Более детально конструкция этой опоры рассматривается в подразд. 7.9.2. 
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Рис. 7.19. Конструкции rасителя колебаний (демп
фера «ШИММИ•) 

равлического сопротивления при перетека

нии жидкости внутри цилиндра 2 гасителя 
колебаний и на ее нагрев. При этом гидрав

лические сопротивления нарастают пример

но пропорционально квадрату скорости пе

ремещения поршня 8 гасителя колебаний 2. 
Начавшиеся колебания вследствие этого за

тухают. 

На рис. 7.19, а показан еще один из вари
антов демпфера <<ШИММИ>> и его привода: от 

колес, рычага 7, звена 8 через поворотный 
хомут б, кинематические звенья передачи от 

хомута (серьгу 5, качалку 4) к поводку 11 демп
фера J. В корпусе демпфера З находится пор
шень 10, разделяющий корпус на две рабочие 
камеры (А и Б), заполненные рабочей жид

костью. Полости А и Б соединяются каналом 

1б, на концах которого ввернутыпробкис ка

либрованными отверстиями - жиклеры 15. 
Поршень 10 перемешается в корпусе повод
ком 11, кинематически связанным с пово
ротным хомутом б. При повороте поводка по 

стрелке М (см. рис. 7.19, б) поршень начинает 
перемешаться в сторону камеры Б, вьщавливая 

из нее жидкость через жиклеры в камеру А. Так 

же, как и в описанной выше схеме, при пере

мещении поршня и перетекании жидкости 

через жиклеры возникают большие гидрав

лические сопротивления, на преодоление 

которых расходуется энергия колебаний, и 

они затухают. 

На рис. 7.19: 1 - амортизационная стойка; 9-
донышки корпуса демпфера 3; 12 - ушки его под
вески; 14 - корпус компенсационной камеры 

с крышкой 13. 

В демпфере, показаинам на рис. 7.19, в, кроме рабочихкамерА и Б, в корпусе естьеще 
компенсационная камера со своим поршнем 2, поддавливающим под действием пружин 
14 находящуюся в этой камере жидкость. Она идет на восполнение утечек жидкости из ка
мер А и Б. По высоте выхода штока поршня 2 над крышкой камеры 13 (по положению 
красной контрольной риски, см. видА на рис. 7.19, в) можно судить о достаточности жид
кости в камерах демпфера (о его зарядке) и своевременно подзаряжать демпфер. 

7.6.7. Двухэвенинки (1Ш1иц-шарниры) служат для передачи крутящего момента Мк 
от штока к цилиндру амортизационной стойки и для фиксации штока с колесами от разво

рота. Некоторые варианты их конструктивного воплощения уже рассматривались вы

ше (см. рис. 7.7, 7.8, 7.18). 
На рис. 7.20 приведены типовые конструктивные решения и нагружение двухзвении

ков и их элементов силами, уравновешивающими деЙствие Мю а также конструкция уз
лов крепления двухзвеЮiиков к штокам и цилиндрам амортизационных стоек. 

На рис. 7.20, а ... в: 1- верхнее звено; 2- нижнее звено; 3- пpoyunrnы на штоке; 4- проушины наци
лин.цре-амортизаторе; 5- боJПы, фиксирующие положение осей-боJПОв 6 крепления звеньев к узлам на 
штоке (вид В), цилиндре-амортизаторе (видА) и между собой (вид Б); 7- бронзовые втулки-подшипники. 
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Конфигурация звеньев и их конструктивное выполнение в виде двуrавровых балок, вы

сота которых возрастает к узлам их крепления к штоку или к цилиндру, определяется дейст

вующими в них нагрузками. На рис. 7.20, г показаны силы Т и Q и изгибающие моменты 
(эnюры М) в элементах двухзвенника от действующего на шток круrящеrо момента М к. 

7 .6.8. Схемы креWiения колес к стойке (рис. 7.21) различаются элементами, с помощью 
которых колеса крепятся к штокам амортизационных стоек шасси. На рис. 7.21, а показа
но крепление колеса при помощи консольной полуоси, на рис. 7.21, б- полувилки с кон-

а 

~ 
7 6 1 

ь 
2 

J 

Вид Г 

~-
6 7 

г 

Рис. 7 .20. Варианты констр)'IЩИЙ JWJИЦ-шарниров и уз
лов их кременИJI 
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Рис. 7.21. 8apиatn1o1 крепленИJI колес к штоку стойки 

сольной полуосью, на рис. 7. 21, в- вилки с осью на двух опорах, на рис. 7.20, г- креп

ление двух колес на консольных полуосях на нижнем конце штока. 

Как видно из этих рисунков, наиболее короткая опора при прочих равных условиях 

(одинаковые диаметры колес и величины стояночных нагрузок на опору Рк.ст) может быть 

получена при схемах, приведеиных на рис. 7.21, а и г. Однако стойка (см. рис. 7.21, а) 
в этом случае от сил Ру и Рх, приложенных к колесу, будет дополнительно нагружаться изги

бающим М= Ру а и крутящим Мк = Рха моментами. В схемах, приведеиных на рис. 7.20, б и в, 
опоры получаются длиннее, но зато они разгружены от изгиба от силы Ру и кручения (пле

чо а= 0). Однако большая ширина опоры затрудняет ее уборку, особенно в крыло. Поэто
му вильчатое крепление колеса применяется в основном на передних опорах. Опоры со 

спаренными колесами имеют повышенную проходимость, меньший диаметр колес и луч

шие вследствие этого условия для их уборки. Их часто применяют в качестве передних 

опор. 

Таким образом, выбор той или иной схемы крепления колес к штоку амортизацион

ной стойки определяется прежде всего габаритами опор, кинематикой их уборки, компо

новочными соображениями. 

Полуось, представляющая собой стальную трубу (см. рис. 7.21, а, б), приваривается 
к башмаку на нижней части штока или полувилки. Полувилка и вилка (см. рис. 7.21, д) 
обычно сварной конструкции. При подвеске колеса на рычаге (см. рис. 7.31) рычаг делают 
сварной конструкции коробчатого сечения для восприятия изгибающего и крутящего мо

ментов. Если рычаг при такой подвеске колес выполняют в виде вилки или полувилки, 
то на ней делают проушины (см. рис. 7.21, д) для ее крепления к штоку и цилиндру амор
тизационной стойки. 

§ 7. 7. МНОГОКОЛЕСНЫЕ ОПОРЫ 

Многоколесные опоры используются на самолетах большой массы. Примене
ние большого числа колес меньшего диаметра на одной опоре вместо одного большого коле

са способствует повышению проходимости самолета,· уменьшению массы опоры и миделя 

ниши, необходимой для ее уборки, уменьшению вырезов в крыле или фюзеляже для ниши и 

площади створок, что в свою очередь связано с уменьшением весовых затрат. Увеличение 

числа колес на опоре приводит к повышению безопасности полетов в случае разрушения од

ного из пневматиков и может дать некоторое увеличение энергоемкости тормозов. 

270 



Увеличение числа колес на опоре реализуется как увеличением числа колес в ряду 

и числа рядов колес на одной стойке, так и увеличением числа стоек в многостоечных 

опорах. Последнее обеспечивает лучшее копирование рельефа и более плавное движение 

самолета при переезде неровностей аэродрома, что особенно важно при эксплуатации тя

желых самолетов на rрунтовых аэродромах. Выбор числа колес в ряду и числа рядов 

на стойках опор определяется в основном компоновочными соображениями (объемами 

и конфигурацией ниш для уборки стоек шасси с колесами). 

Наибольшее распространение на современных тяжелых самолетах получили стойки с 

многоколесными тележками, где колеса крепятся к продольной балке тележки - коро

мыслу на осях в два (реже- в три) ряда по два (четыре) колеса в одном ряду (см. рис. 7.8). 
Конструктивные варианты установки на стойке четырех колес в одном ряду по казаны на 

рис. 7.24. 
Тележки с колесами обеспечивают соприкосновение самолета с аэродромом и переда

чу возникаюших при этом статических и динамических наrрузок на амортизационную 

стойку. Конструкции тележек приведены на рис. 7.22 и 7.23•. В конструкцию тележек 
(см. рис. 7.22) входят: продольная балка 15 (коромысло), шармирно связанная со штоком 
2 амортизационной стойки проушинами 14 с закрепленными на ее концах осями 8 в вил
ках 21 колес б; тормозные рычаги 7и тормозные тяги 13, 4, передающие на шток 2силы, 
уравновешивающие моменты от тормозов колес, и демпферы 17, соединяющие со што
ком заднюю ось колес тележки. Демпферы служат в основном дЛЯ придания тележке оп

ределенного положения при посадке (передние колеса приподняты над задними) и гаше

ния ее колебаний. Конструкция тележек, показанных на рис. 7.8 и 7.22, достаточно 
типична для тяжелых самолетов. 

На тележке, представленной на рис. 7.22, а, коромысло 15 выполнено в виде пустоте
лой трубы, состоящей из трех сваренных частей. Каждая из частей коромысла сделана ме

тодом горячей штамповки из высокопрочной стали. В средней части коромысла располо

жены мощные проушины 14, которыми тележка крепится шармирно к нижнему концу 
штока 2 амортизационной стойки 1 основной опоры. Оси 8колес вставляют в патрубки на 
концевых частях коромысла и крепят там каждую двумя болтами. С обеих сторон тележки 

на оси колес надевают рычаги 7, которые могут свободно проворачиваться на них. Рычаги 7 
фланцами крепят к корпусу тормоза колес. Рычаги передней и задней пар колес связаны 

между собой тормозной тягой 13. Кроме того, верхние концы рычагов 7 передней пары 
колес связаны тягами 4 с проушинами на нижней части штока амортизатора. Возникаю
щий в тормозе колеса тормозной момент через рычаги тормозными тягами 4 и 13 переда
ется на узлы 3 на нижней части штока стойки. Тормозные тяги являются одними из самых 
наrруженных элементов шасси, так как за время только одной посадки с торможением ко

лес наrрузки в них повторяются сотни раз, достигая значительных величин. 

Значение этой наrрузки можно определить, зная максимальный тормозной момент 

колеса Мт, схему и геометрию тележки. Так, например, дЛЯ тележки с числом колес Zк = 4, 
диаметром D, шириной В и D х В порядка 1000 х 300 мм при энергоемкости тормоза колес 
Мт = 107 Н· м, при схеме тележки, подобной представленной на рис. 7.22, а, усилие S4 
в каждой из двух тормозных тяг 4 можно приближенно определить, приняв расстояние а 
между осью тяги 4 и осью 8 равным 0,2 м, из выражения 

(7.8) 

• Читателю рекомендуется nри знакомстве с оnисанием элементов конкретной конструкции на одном 
из рис. 7.22 и 7.23 работать сразу с обоими рисунками и уяснить различия в устройстве элементов, имею
шик одно и то же назначение. 
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Рис. 7 .22. Варианты ковстрУJЩИИ миоrоколесвых тележек и их отдельных узлов 

На заднем конце коромысла установлен рычаг 16 для крепления демпфера 17, который 
в этой схеме СЛ}"ЖИТ еще и жесткой тягой для разворота тележки с колесами при уборке 

шасси в положение, параллельное оси стойки 1. В этих целях ось крепления тележки 14 
несколько смещают по отношению к оси стойки 1 в сторону той части коромысла, кото
рая при уборке будет двигаться вверх (на рис. 7.22, б смещение оси тележки 14по отноше
нию к оси стойки 1 более заметно). Это позволяет в схеме тележки (см. рис. 7 .22, б) сделать 
меньшей высоту проушин под ось 14 и сэкономить на их массе. 

Ось 8колес 6 (см. рис. 7.22, а) состоит из двух полых консолей, выточенных из высо
копрочной стали. Для фиксации колеса на оси используют втулку 9, контровочную шайбу 
10, стакан 12с контровочными винтами и гайку 11. 

Шарнирная подвеска тележки к амортизационной стойке в проушинах 14 обеспечива
ет ее поворот относительно оси подвески и перераспределение нагрузок между колесами 

при посадке самолета и при его движении по аэродрому, при наезде колес на неровности, 

а также разворот тележки с колесами в некоторых схемах опор при уборке шасси. Однако 

в случае использования тормозов колес при пробеге и рулении самолета силы сцепления 

Т колес с поверхностью ВПП создают момент относительно оси подвески тележки, увели-
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Рис. 7.23. Элементы конструкции тележек 

чивающий нагрузку на передние колеса и разгружающий задние колеса. Величинадогрузки 

(разгрузки) для четырехколесной тележки ±f).p = 4 ТН/ В, гдеН-расстояние от поверхности 
ВПП до оси 14 подвески тележки; В - расстояние между осями передних и задних колес. 

Перегрузка передних колес приводит к их повЬШiенному износу. Чтобы уменъwитъ пере

грузку передних колес при торможении, используют рассмотренные выще системы из тор

мозных рычагов 7, связанных с корпусами тормозов колес, и тяг 4 и 13, которые передают 
суммарный (от всех колес тележки) тормозной момент на щток 2 амортизационной стойки 
1 (сами колеса при такой схеме свободно установлены на осях 8тележки). 

Условие равномерного нагружения колес тележки в этом случае (см. рис. 7.22, а, б) можно 
получить, составив уравнение моментов относительно оси 14 подвески тележки (точка 0): 

(7.9) 

Здесь S4 - усилия в тормозной (тормозных) тяге 4; Zт- число тормозных тяг (объrчно Zт = 1, 
см. рис. 7.22, б, реже Zт = 2, см. рис. 7.22, а. Эти тяги расположены между передними ко-
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лесами и штоком 2 стойки 1 так, чтобы работать на растяжение); Ь - расстояние от оси 14 
тележки (см. рис. 7.22, в) до тяги 4. 

Как видно из схемы (см. рис. 7.22, в) и уравнения (7.9), положение тормозной тяги 4 
должно быть выбрано так, чтобы равнодействующая сил S4 и Т проходила через ось 14 
подвески тележки. 

На рис. 7 .22, б и 7.23, а по казаны близкие к рассмотренному (см. рис. 7 .22, а) варианты 
конструктивного выполнения тележек. Принципиальной особенностью их конструкции 

является то, что оси колес (см., например, поз. 5 на рис. 7 .23, а) не фиксируются здесь бол
тами в коромысле тележки 3, как это сделано в конструкциях тележек, подобных показан
ным на рис. 7.22, а, а посажены на бронзовых втулках (подшипниках) 14 (см. сечение Г-Г 
на рис. 7 .23) в проушипах вилок 4, привареиных к обоим концам коромысла тележки. Оси 
колес поэтому могут свободно проворачиватъся в проушипах вилок 4 коромысла. Между 
проушинами этих вилок на оси колес посажены тормозные рычаги 7. Положение рычагов 
на оси 5 фиксируется болтами перемениого диаметра 8 и втулкой (см. сечение А-А на 
рис. 7.23) для увеличения площади среза болтов. Аналогичная конструкция показана на 
сечении Д-Дна рис. 7.22, б. Передний тормозной рычаг 7на рис. 7.22, б- двуплечий. 

Сверху он карданом 19 связан болтами 23 с тормозной тягой 4 (см. виды А, Б и Ж на 
рис. 7.22, б), а снизу- карданом 24стормознойтягой 13(см. виды В и Е и сечение Г-Гна 

рис. 7.22, б). В схеме тележки на рис. 7.22, б в отличие от рассмотреннойвыше на рис. 7.22, а 
всего одна только тормозная тяга 13 и одна тормозная тяга 4. Задний тормозной рычаг 7-
одноплечий и связан только с тормозной тягой 13 (см. рис. 7.22, б). Здесь сверху на задней 
вилке коромысла сделаны проушины 16 для крепления демпфера 17, который использу
ется также и для разворота тележки при уборке шасси. Для обеспечения компактной убор

ки тележки в положение, параллельное оси стойки 1, оси проушин на нижней части штока 2 
значительно смещены относительно оси штока. 

Для передачи тормозного момента от тормозов колес на амортизационную стойку ис

пользуются фланцы 1 (см. рис. 7.23, а), посаженные на оси 5колес на шлицах и связанные 
с корпусами тормозов 9 болтами 10 (см. сечения Б-Б и Г-Гна рис. 7.23, а). Тормозной 
момент, таким образом, передается на ось 5, а с нее через болт 8- на тормозной рычаг 7 
(см. сечение А-А на рис. 7.23, а). Тормозной момент, как это можно проследить по рис. 
7.22, б, от задней пары колес через задний рычаг 7, тягу 13, передний рычаг 7и тягу 4 пе
редается на узел 3 на штоке амортизационной стойки. От передней пары колес тормозной 
момент сразу передается от переднего рычага 7 через тягу 4 на стойку (узел 3). В сечении 
В-В (см. рис. 7.23, а) по казан о соединение тормозного рычага 7 с тормозной тягой 2. Для 
устранения заеданий в этом соединении используется сферический подшипник 13 со 
смазкой от пресс-масленки 12. В сечении Б-Б (см. рис. 7.23, а) по казаны посадка на шли
цах на ось колес фланца 1 и крепление этого фланца на оси колес 5 гайкой 11. Болты 1 О и 
6 (сеч. В-В) фиксируют тягу 2 на рычаге 7. 

Тележка, представленная на рис. 7.23, б, по конструктивной схеме близка к тележке, 
показаиной на рис. 7 .8. Здесь оси колес 5 неподвижно болтами 15 зафиксированы на кон
цах коромысла 3, а фланцы 1 с тормозными рычагами 6, связанные с корпусами тормоз
ных колес, посажены на оси колес на бронзовых втулках и через тормозные тяги 2 переда
ют тормозной момент колес на проушины 17 нижней части штока. Большая высота 
проушин в центре коромысла 3 позволяет разворачивать тележку с колесами при уборке 
шасси в положение, параллельное оси амортизационной стойки. Сравнение конструк

тивных решений для обеспечения разворота телеЖJG:I при уборке стойки шасси, показан

ных на рис. 7.22, б и 7.23, б, в весовом отношении говорит в пользу схемы на рис. 7.22, б, 
где высота и толщина проушин 14 значительно меньше, чем у проушин 16 в конструкции 
на рис. 7.23, б. 

На рис. 7.22: 5, 20- фланцы; 18- IIШиц-шарнир; 22- IIШицы; 24- кардан; 25- болт. 
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На рис. 7.24 показаны амортизационные стойки основных опор тяжелых самолетов 
с четырьмя колесами, расположенными в один ряд. На стойке самолета (см. рис. 7.24, а) 
четыре колеса в один ряд в виде двух спаренных установок смонтированы на каждой из 

стоек основных опор этого самолета (см. рис. 7.5). Каждая из таких установок состоит из 
двух колес 1 на оси 3, закрепленной посередине на рычаге 5. Этот рычаг связан с аморти
затором 6 через рычаг 2. Рычаг 5 и амортизатор б через рычаг 4 крепятся к поперечной бал
ке 7 стойки 8, установленной на подшипниках в корпусе шпинделя 9. К шпинделю при
варенатраверса 13, с помощью которой опора устанавливается в нише и относительно 
которой она поворачивается при уборке посредством рычага 20на шпинделе и подкоса 10. 
Такое устройство опоры позволяет посредством рычага 11, связанного с верхним концом 
стойки 8, и тяги 19 разворачивать балку 7 с колесами 1 относительно вертикальной оси 
стойки 9 на 90' во время уборки шасси, разворачивать с помощью цилиндра 12 колеса ос
новных опор самолета во время разворота на ВПП (при посадке с боковым ветром) 

(см. на рис. 7.24, в схему возможного положения колес и центра вращения самолета О при 
его развороте на ВПП). Максимальный уrол разворота колес основных опор при разворо

те самолета на ВПП и при необходимости на посадке - 20'. Это вместе с разворотом колес 
передней опоры обеспечивает самолету хорошую маневренность на аэродроме при сни

жении сопротивления развороту самолета и уменьшении износа пневматиков. Большее 

число амортизаторов (по два на каждой стойке шасси вместо одного) позволяет снизить 

жесткость амортизации, rшавнее (мяrче) копировать рельеф при движении самолета по 

аэродрому и свести к минимуму отклик самолета на неровности этого рельефа. Последнее 

улучшает условия работы оборудования самолета. 

в 
Рис. 7 .24. Вари8111'Ы ковструхции опор со мноrими 
колесами в одном ряду 
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На рис. 7.24, б показан еще один вариант стойки основной опоры самолета гораздо 
меньшей, чем в предыдущем примере, размерности, с четырьмя колесами в одном ряду, 

убирающейся при уборке шасси с разворотом стойки с колесами на 90°*. 
Выбор такого конструктивного решения (по четыре колеса в одном ряду) продиктован 

главным образом стремлением повысить проходимость самолета и условиями компонов

ки основных его опор в убранном положении. 

Недостатки шасси с многоколесными тележками: 

сложность их конструкции и уборки; 

большой крутящий момент на стойку шасси при развороте самолета вокруг одной из 

стоек, когда на передние колеса тележки действует боковая сила одного направления 

(против разворота), а на задние - обратного направления; 

ухудшение маневренности самолета при движении по аэродрому. 

Использование разворота колес основных опор, как это сделано на стойках шасси 

(см. рис. 7.24, а), улучшает маневренность самолета на аэродроме (самолет может развер
нуться на ВПП на 180° при стандартной ширине полосы). Возможность разворота тяже
лого самолета на аэродроме с небольшим радиусом при развороте передних и хотя бы час

ти колес основных опор, как правило, устраняет необходимость разворота самолета 

вокрут одной из его стоек и ее нагружения большим крутящим моментом. 

§ 7 .8. КОНСТРУКТИВНО-СИЛОВЫЕ СХЕМЫ ШАССИ 
И ИХ АНАЛИЗ 

По способу восприятия и передачи нагрузок, т.е. по КСС, шасси разделяются 

на ферменные, балочные и ферменно-балочные. 

7.8.1. Фермеиное шасси представляет собой совокупность стержней- пространствеи
ную ферму, к которой прикреплены опорные элементы (колеса, лыжи). Стержни фермы 

при всех видах нагрузок на шасси работают на растяжение-сжатие, поэтому шасси, вы

полненное по такой КСС, оказывается наиболее легким. Типовые конструкции фермеи

ных опор самолета приведены на рис. 7.25. 
На рис. 7.25, а, в показано пирамидалъное фермеиное шасси. Стержни стоек этого 

шасси, образующие пирамиду, крепятся к крьшу и фюзеляжу. 

На рис. 7.25, в приведены конструктивная схема фермеиного шасси самолета Ан-2 
и конструкция его основных узлов / .. .V и сочленений. Здесь 1- узел крепления к крылу 

амортизатора; //- узел крепления задних подкосов к фюзеляжу; ///- узел крепления пе

редних подкосов к фюзеляжу; /V- узел крепления заднего подкоса к переднему подкосу; 

V- узел крепления полуоси к переднему подкосу; 1, 7, 9- спецмасленки; 2- верхнее 

ушко подкоса; 3, 15- обоймы; 4, 16- шаговые вкладыши; 5, 8- карданы; 6- ушко под
коса; 10- вилка амортизатора; 11- ушки полуоси; 12- гребенка подкоса; 13- вилка 

заднего подкоса; 14- ушко переднего подкоса. 
На рис. 7.25, б по казан другой вариант фермениого шасси. Здесь плоская ферма, обра

зованная осью колес, двумя стержнями с амортизаторами и двумя боковыми подкосами, 

подпирается двумя задними подкосами. 

Невозможность уборки таких опор в полете ограничивает их пр именение на легких са

молетах с небольшой скоростью полета. 

7 .8.2. Балочное шасси. В такой КСС шасси основным силовым элементом опоры явля
ется балка - амортизационная стойка, работающая на все виды нагрузок, от которых в ее 

сечениях возникают осевые и поперечные силы, изгибающие и крутящие моменты. 

• Читателю предлагается, используя аналогии в конструкции опор на рис. 7.24, а и б, самостоятельно 
оnределить название, назначение и работу всех элементов оnоры на рис. 7 .24, б при ее уборке и выпуске. 
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Рис. 7 .25. Варианты конструкции ферменноrо шасси 

Амортизационная стойка представляет собой либо консольную моментно закрепленную 

балку, либо балку на двух опорах в плоскости уборки и с моментной заделкой в другой 

(перпендикулярной)плоскости. 

В первом случае верхний конец стойки шасси соединен жестко (моментно) с конст

рукцией самолета (крыла или фюзеляжа), а к ее нижнему концу крепится колесо (лыжа). 

Здесь нет подкосов, стойки не убираются, они проще по конструкции и компоновке. 

Однако изгибающие моменты, действующие на такую стойку, пропорциональны ее высо

те, что при увеличении высоты шасси приводит к увеличению массы не только шасси, но 

и тех силовых элементов, к которым оно крепится. Все это, особенно неубирающиеся 

стойки, резко ограничивает применение такой схемы шасси в чистом виде. 

С известным приближением к такой КСС шасси можно отнести убирающиеся стойки, 

имеющие вторую (кроме оси траверсы) опору, расположенную выше траверсы и на близ

ком к ней расстоянии. Последнее обстоятельство как раз и позволяет в силовом отношении 

считать такие стойки консольными балками, защемленными в верхней части. Эпюры из

гибающих моментов для таких стоек от сил Рк (Рх, Ру), приложеиных к колесам, подобны 
эпюре Mz на рис. 7.26, а. Характер эпюры Mz объясняется наличием на верхнем конце 
стойки второй опоры. Это или упор 3 для стойки 2 в замке выпущенного положения 4 
(см. рис. 7.26, а, узел J), или рычаг 20(см. рис. 7.24, а) к подкосу JОна шпинделе 9стойки 
в плоскости ее уборки, или рычаг 16 (см. рис. 7.33) на траверсе 2к подкосу 14. Проигрывая 
по величине изгибающего момента и как следствие по массе стойкам с креплением под

коса ниже оси траверсы (см. рис. 7.26, в), такие стойки могут оказаться рациональными 
только при небольшой высоте стоек и при других получаемых при этом преимуществах 

(например, в простоте кинематики уборки и компоновки опоры в выпущенном и убран

ном положениях). 

Во втором случае - балка на двух опорах - стойка кроме оси траверсы имеет еще одну 

расположенную ниже траверсы опору либо в виде упора в замке выпущенного положения 
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Рис. 7.26. KoвcтpYJЩIUI и вarpyжetDte передней опоры балочной КСС. Эпюры изrибающих моментов. 
ВлИIIние подкоса на величину изrибающеrо момента 

(см. поз. 6 рис. 7.1 О и этот же замок на рис. 6.16, 6), либо в виде подкоса в плоскости уборки 
стойки(см.рис. 7.7, 7.9, 7.26,в, 7.29, 7.32идр.).Ноприэтомстойкамоментнозаделанас 
помощью траверсы в перпендикулярной плоскости. Вторая опора позволяет существенно 

снизить действующие на стойку изгибающие моменты (см. эпюры моментов на рис. 7. 7, 
7.26, в) и нагрузку на узлы ее крепления, увеличить жесткость всей опоры. Если вторая 
опора амортизационной стойки выполнена в виде подкоса или цилиндра-подъемника 

стойки, то они от силы Рк на колесо работают только на осевые силы, так как и к стойке, 
и к силовым элементам конструкции крЬUiа (фюзеляжа) крепятся шарнирно. Если вторая 

опора стойки - упор в замке выпущенного положения или серьга на стойке, запираемая 

в замке, то на стойку в этом месте будет действовать сила реакции, разгружающая стойку 

от изгиба выше замка (см. поз. б на рис. 7.10). 
Наибольшее распространение получила балочная КСС стоек с одним подкосом в на

правлении уборки. Характерные конструктивные особенности основных и передних опор 

самолета, выполненных по такой КСС, описаны выше в подразд. 7.5.2 и 7.5.3. Здесь про
должается рассмотрение этих вопросов с позиции КСС этих опор. Например, в опоре, 

представленной на рис. 7.12 (7.26, а), цилиндр-подъемник не играет роль подкоса и вооб
ще не представляет собой дополнительную опору для стойки. Здесь дополнительной 

(кроме оси траверсы) опорой является упор 3 (см. рис. 7.26, а) в замке выпущенного поло
жения 4, в который упирается (при действии силы Рк на колесо) буртик 6вокрут штыря 5 
замка на верхне!;t роге 7 стойки 2. В такой конструкции замка его штырь 5 предохраняется 
от действия поперечных (срезающих) сил в случае лобового удара при посадке самолета и 

при движении по неровному грунту (эти силы передаются через буртик 6 и упор 5 на кор
пус замка выпущенного положения 4 и уравновешиваются на горизонтальной жесткости 
ниши шасси). Штырь 5 замка, входящий в гнездо замка 4, фиксирует стойку в выпущен
ном положении. При таком конструктивном решении цилиндр-подъемник 1 стойки 
(см. рис. 7.26, а) не воспринимает нагрузок от стойки при посадке и движении самолета 
по аэродрому. Разгружен от сил, воспринимаемых опорой в выпущенном положении, 

и цилиндр-подъемник 1 в схемах стоек, представленных на рис. 7 .11. Здесь нагрузки от 
стойки кроме узлов ее подвески с помощью траверсы воспринимаются подкосом 12. 

Рассмотренные конструктивные решения, освобоЖдая от нагрузок цилиндр-подъем

ник стойки при посадке самолета и его движении по аэродрому, дают возможность повы
сить надежность работы шариковых или цанговых замков внутри этих цилиндров 

(см. рис. 7.17) и повысить ресурс их работы, а в стойке (см. рис. 7.10) позволяют вообще 
обойтись без складывающегося подкоса (второй опорой для нее является петля 6 замка 
выпущенного положения на стойке). 
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Для опоры, рассмотренной на рис. 7 .12, на рис. 7 .26, а по казан о наrружение стойки си
лой Рк (Рх, Ру), даны схема ее уравновешивания и эпюра Mz от силы Рх в плоскости ХОУ. 
Особенности конструкции замка выпущенного положения такой стойки приводят к тому, 

что от упора 3 этого замка (узел 1) на стойку действует только горизонтальная сила реак
ции. На рис. 7.26, б приведены схемы уравновешивания силы Pz и эпюра Мх для этой же 
стойки. На рис. 7 .26, 8 по казана для сравнения стойка с подкосом. При одинаковых гео

метрии и наrрузках стоек, предстаменных на рис. 7.26, а, в, и, следовательно, равенстве 
изгибающих моментов в сечениях а-Ь, равно отстоящих от центров колес одинакового 

диаметра, стойка 2на рис 7.26, в менее наrружена изгибающим моментом. Подкос 8-9, 
являясь дополнительной опорой для стойки, разrружает ее от изгиба (пунктирная линия 

bd на эпюре Mz в случае, если бы стойка была без подкоса и защемлена в точке С). Срав
ните ординаты cd на эпюре Mz на рис. 7.26, а и 7.26, 8. Поэтому стойки с подкосом при 

прочих равных условиях (эти условия уже оговаривались выше) всегда легче. Но для таких 

стоек нужны узлы для крепления подкоса и силовые элементы в крыле или в фюзеляже 

для восприятия силы S8_9, приходящей на узел (узлы) крепления подкоса к аrреrатам 

планера. 

Подкосы, как это видно из рисунков рассмотренных стоек, могут подкреплять стойку 

(находиться) как в плоскости ХОУ, так и в плоскости УОZв зависимости от того, как ре

шены на самолете вопросы компоновки опор в выпущенном и убранном положениях 

и какова кинематика при уборке стоек шасси. Решение этих вопросов для основных и пе

редних опор самолета С-5 и Ил-76 рассматривается на рис. 7.24 и 7.33. 
7 .8.3. Ферменво-балочвое шасси также получило большое распространение на совре

менных самолетах, так как оно при относительно небольшой массе имеет габариты, не на

много превышающие габариты стоек балочной КСС. В такой КСС балка - амортизаци

онная стойка - работает на все виды наrрузок, а подкрепляющие ее стержни - раскосы 

и подкосы, работая на осевые силы, позволяют существенно снизить действующие на 

стойку изгибающие моменты. По ферменио-балочной КСС выполнены стойки шасси, 

предстаменные на рис. 7.8, 7.18, 7.27. Конструкция элементов ферм- траверс, раскосов 

и подкосов - описана выше, а варианты конструктивного выполнения этих элементов 

предстамены на рис. 7.8 ... 7.13, 7.18 и др. Каквидно из этих рисунков, конструктивное ре
шение и сами схемы стоек шасси, выполненных по ферменио-балочной КСС, существен

но отличаются друг ОТ друга. Различия в конструкции определяются прежде всего распо
ложением стоек и узлов их крепления на самолете, напрамением уборки и самой 

кинематикой уборки стойки. 

На рис. 7.27 приводятся схематическое изображение передней опоры, ранее представ
ленной на рис. 7 .18, а, ее наrружение силами Рх, Ру и Pz, схема уравновешивания этих сил 
в узлах подвески стойки и эпюры моментов от этих сил. Опорами для стойки, кроме тра

версы 3, являются узлы крепления стойки к траверсе 3, к раскосам в точках 2, 2', в плос
кости YOZ и к подкосу в точке 1 в плоскости УОХ. Or сил Р к (Рх, Ру) и Pz, приложеиных к 
колесам, в стойке возникают осевые силы, перерезывающие силы и изгибающие моменты 

в плоскостях ХОУ и YOZ, а также крутящий момент. По характеру эпюр этих силовых фак
торов можно определить наиболее наrруженные сечения стоек и по величине действую

щих в этих сечениях сил и моментов- напряжения. Как видно из эпюр (см. рис. 7.27), 
раскосы и подкосы, подкрепляющие стойку, работая на осевые силы, действительно су

щественно разrружают стойку от изгибающих моментов в плоскостях, где они сами рас

положены. Во всех рассмотренных выше случаях конструкций ферменио-балочных опор 

шасси различных самолетов раскосы и подкосы крепились к стойке и к силовым элемен

там конструкции планера шарнирно. Поэтому сами раскосы и подкосы от сил Рк (Рх, Ру) 

и Pz работают только на осевые силы. Подкосы в плоскости ХОУ с моментными закрепле
ниямина обоих концах (рис. 7.28) решают специальные задачи, связанные с конкретны-
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ми особенностями опоры. Работая еще и на изгиб, они повышают жесткость всей опоры, 

что может избавить ее от колебаний типа «ШИММИ». Сами подкосы в этом случае на концах 

имеют моментные узлы и представляют собой двухпоясные балки в плоскости действия 

изгибающего момента. 

На рис. 7.26, 7.27 и 6.15 показаны силы, передающиеся от шасси на усиленные элемен
ты конструкции планера. Узлы подвески стоек шасси (крепления траверс, подкосов) 

должны быть рассчитаны на восприятие расчетных величин этих сил с учетом их направ

ления и на дальнейшую их передачу по силовым элементам фюзеляжа (крьmа) до их пол

ного уравновешивания. 

7 .8.4. Применеине на самолете той или иной КСС опор определяется типом и назначени
ем самолета, его размерами, местом расположения шасси, кинематикой уборки и выпуска 

и располагаемыми объемами для уборки шасси. Все эти вопросы тесно взаимосвязаны. 

Их решение должно обеспечивать удовлетворение требований компоновки шасси на са

молете- требуемые значения параметров шасси (см.§ 7.3), не усложняя силовую схему 
агрегатов, к которым шасси крепится, и не нарушая их силовую схему при уборке и вы

пуске шасси, кратчайшим путем передавая нагрузки от шасси на силовые элементы агре

гатов планера для их восприятия и уравновешивания (см. примеры крепления стоек 

в крьmе с подкосной балкой на рис. 7.29, 7.32 и в отсеках фюзеляжа- на рис. 7.30, 6.15 
и 6.16). Так, для легких маневренных самолетов наиболее распространенной КСС стоек 
шасси для основных и передних опор является балочная - балка с подкосом. В качестве 

подкоса в этих КСС часто используют цилиндр-подъемник (см. рис. 7.9, 7.29, 7.30, 7.32). 
Однако близкие к таким КСС стойки используют и на таких сверхтяжелых самолетах, как 

С-5 (см. рис. 7.24, а и 7.33*), хотя подкосы на этих стойках расположены выше траверс и 
стойки могут рассматриваться как консольные балки. Это объясняется небольшой высо

той стоек и относительно малыми вследствие этого изгибающими моментами в узлах их 

крепления. Для самолетов большой размерности и с большой высотой стоек шасси ис

пользуются в основном стойки ферменио-балочной КСС (см. рис. 7.8, 7.10, 7.18 и др.). 
На рис. 7.29 по казаны: основная опора балочной КСС легкого маневренного самолета 

(а), узел ее крепления (б, в), механизм разворота 5колеса 4при уборке стойки и подкос 1. 
Узел крепления стойки (траверса стойки 2 с осью 9 и кронштейны 10 и 8 на лонжероне 6 
и подкосной балке 7 крьmа) расположен рядом со стыком 11 лонжерона с подкосной бал
кой и передает почти всю вертикальную нагрузку от стойки 3 на подкосную балку 7. Это 

• Описание стойки, показаиной на рис. 7.24, а, былодано в§ 7.7, а конструкция стойки на рис. 7.33 рас
сматривается в подразд. 7.9.2. 
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позволяет кратчайшим пуrем передать основную на

грузку от стойки шасси на узлы крепления подкосной 

балки к силовому шпангоуrу и уравновесить ее потоком 

касательных усилий на обшивке боковин фюзеляжа. 

При этом подкосная балка работает на сдвиr и изrиб от 

вертикальных сил (реакций в узле по~вески стойки), а от 

горизонтальных, значительно меньших по величине, 

чем вертикальные, сил стенка подкосной балки работает 

на сдвиr, передавая его на пояса балки в виде осевых сил. 

Удачный выбор в этой консrрукции точки подвески 

стойки у стыка лонжерона и подкосной балки, а также 

выбор длины стойки с колесом обеспечивает получение 

приемлемых значений параметров шасси при хорошем 

согласовании силовых схем крыла и фюзеляжа и предо-

Рис. 7 .28. Подкос с момеН111Ь1М уз
лом кремении к стойке 

ставлении необходимых объемов для уборки шасси. На рис. 7.30 показан еше один вариант 
консrрукции стойки основной опоры, выполненной по балочной КСС в виде балки 1 с под
косом 2- цилиндром-подъемником. Горизонтальное расположение балки продиктовано 

желанием увеличить колею шасси. Стойка здесь с выносным амортизатором 5 и колесом 6 на 
рычажной подвеске 7 (см. § 7.9). Все это позволяет удовлетворить требования по значению 
параметров шасси на самолете с такими опорами. Большой диаметр горизонтальной балки 1 
стойки объясняется большими действуюшими в ней поперечными силами и изгибающими 

моментами. Балка - пустотелая, заполнена сжатым воздухом как емкость воздуunюй систе

мы. Рычаr 7 с подвешенным на нем колесом 6 имеет систему подТЯГа 4 колеса для обеспече
ния ero уборки между силовыми шпангоуrами фюзеляжа. Силовая схема фюзеляжа при этом 
не нарушается. Крепление траверсы 3 балки и верхнего конuа цилиндра-подъемника 2 к си
ловым элементам в фюзеляже (к силовым шпанrоуrам и специальным жесткостям) обеспе

чивает передачу сил от стойки шасси на эти элементы и их уравновешивание. 

7 

а 

Рис. 7.29. KoнcтpyJЩIIJI основной опоры балочной 
КСС С ПОДJ(ОСОМ 

2 

Рис. 7 .30. KoиcтpYJЩIIII основной опоры балочной 
КСС с подкосом и рычажной подвеской колеса 
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В гл. 6 (см. рис. 6.15 и 6.16) рассматривалось крепление стоек ферменио-балочной 
КСС тяжелых самолетов и уравновешивание воспринимаемых ими сил. 

Таким образом, рассмотренные примеры позволяют понять, как удовлетворяются 

указанные выше компоновочные требования, обеспечиваются необходимые значения 

параметров шасси и объемы для уборки стоек и производится увязка силовой схемы стоек 

шасси с силовой схемой агрегатов планера, к которым стойка крепится. Читателю пред

лагается самостоятельно проследитъ, как удовлетворяются компоновочные требования 

по отношению к шасси самолетов, компоновки которых приводятся в ТИ ЦАГИ. 

§ 7.9. СХЕМЫ КРЕПЛЕНИЯ ОПОРНЫХ ЭЛЕМЕНТОВ 
К СТОЙКАМ ШАССИ И ИХ АНАЛИЗ 

По схеме крепления опорных элементов (колес, лыж или опорных элементов 

других типов) к стойкам шасси стойки разделяют на телескопические и рычажные. 

7.9.1. Телескопические стойки. На телескопических стойках опорные элементы• уста
навливают на осях, закрепленных непосредственно на штоке амортизатора. Такие стойки 

(см. рис. 7.7; 7.8; 7.18; 7.24, б; 7.27; 7.29) амортизируют нагрузки, действующие только 
вдоль их оси. Or сил, нормальных к оси стойки, амортизатор, находящийся внутри стой
ки, не обжимается. В результате лобовой и боковой удары воспринимаются изгибом стой

ки (см. эпюры на рис. 7. 7, 7 .26, 7 .27). Крутящий момент от штока к цилиндру амортизато
ра передается с помощью двухзвенника (шлиц-шарнира, см. рис. 7.20). Для смягчения 
лобового удара стойку иногда устанавливают с наклоном вперед под углом 10 ... 12" к вер
тикали. В телескопических стойках уплотнения амортизаторов испытывают большие ра

диальные нагрузки и работают в тяжелых условиях, что во избежание течи жидкости из 

амортизатора не позволяет поднимать в них давление зарядки воздухом более 

(30 .. .40) · 105 Па. Оrсюда большие поперечные размеры амортизаторов на телескопичес
ких стойках. Но так как при логлощении энергии самолета на посадке для снижения пе

регрузок желательно иметь большое вертикальное перемещение колес (а оно в телескопи

ческих стойках равно перемещению штока амортизатора и может достигать 400 мм и 
более), то и габаритные размеры амортизаторов в телескопических стойках получаются 

значительно большими, чем при других схемах подвески опорных элементов. Все это при

водит к увеличению массы таких стоек. 

7.9.2. Рычажные стойки. На рычажных стойках (рис. 7.31) опорные элементы (колеса 5, 
лыжи) закрепляют на рычаге 6, и нагрузки от колеса передаются на стойку через рычаг, 
связанный одним концом шарнир но либо с нижним концом стойки 1 (а), либо с клыком 8 
на стойке 1 (б), либо шарнирно через промежуточное звено 7на стойке (в). Второй точкой 
крепления рычага с колесом к стойке являются шарнирные узлы крепления: штока 4 вы
носиого амортизатора 3 к рычагу 6 (а); промежуточного звена 7 к рычагу 6 (б); штока 4 к 
рычагу 6 (в) и штока 4 амортизатора 3 к рычагу 6 (г). Наименьшей высоты рычажной стой
ки можно достичь, закрепляя шарнирнорычаг 6 и амортизатор 3 непосредственно на си
ловых элементах планера (г). В этом случае силовая стойка не нужна. Как видно, стойки 

с рычажной подвеской колес по конструктивной схеме можно подразделить на стойки 

с выносным (см. рис. 7.24, а; 7.30; 7.31, а, г; 7.32) и внутренним (внутри стойки) (см. рис. 
7.31, б, в; 7 .33) амортизаторами. В этих стойках нагрузки, действующие в плоскости колеса 
и приложеиные к колесу, вызывают поворот рычага и обжатие амортизатора, т.е. такие 

стойки способны амортизировать ударные нагрузки nод углом к стойке в отличие от теле

скопических стоек. Способность воспринимать не толысо вертикальные, но и горизонталь-

• Далее для упрощения вместо термина •опорные элементы» будем применять термин •колесо~. под
разумевая, что вместо колеса мoryr быть и другие опорные элементы, например лЫJКа. 
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Рис. 7 .31. КонстрУJЩИИ опор с рычuивой подвес"ой "олеса 
с выносными амортизаторами а (н г) н амортизаторами внут

ри стойки шасси, отлнчающнеси способом креплении рычаrа 
к стойке н штоку б (н в) 

ные (лобовые) нагрузки- важное преимущество стоек с рычажной подвеской колес, особен

но при движении по неровному грунту. 

В стойках с выносвым амортизатором последний подвешен шарнирно верхним концом 

к проушине 2 на стойке 1, а нижним (шток 4) - к рычагу 6 и поэтому воспринимает только 
осевые силы вдоль своей оси (см. рис. 7.31, а). Такой амортизатор разгружен от изгиба. 
Это способствует уменьшению сил трения, улучшает условия работы уплотнений в амор

тизаторе и вследствие этого позволяет поднять в нем давление зарядки по сравнению 

с амортизатором в телескопической стойке. Последнее дает возможность получить мень

шие размеры диаметра амортизатора. Однако и габаритные размеры амортизатора в ры

чажных стойках (длина L) значительно меньше, чем в телескопических стойках. Это объ
ясняется меньшей длиной хода штока в рычажных стойках по сравнению с телескопичес

кими стойками при одинаковых перемещениях колес (см. схему рис. 7.31, а). 
Основными параметрами рычажной стойки являются начальный (до обжатия) угол на

клона рычага а0 и передаточный коэффициент <р, определяющийся отношением силы Рам• 
действующей в амортизаторе, к силе Рк, действующей на колесо. Как видно из рис. 7.31, 
параметр <р = РамfРк при перемещении колеса будет изменяться, и его значение будет оп

ределяться размерами и положением рычага 6, а также плечом 1 до оси амортизатора от точ
ки крепления рычага. В рычажных стойках современных самолетов а0 ::::: 40 .. .45", <р = 2 ... 3. 

На рис. 7.3 1, а показаны силы, действующие на элементы рычажной стойки от силы Р к 
на колесо, эпюры Q, М, N и М к по размаху рычага и рациональное поперечное сечениеры
чага для восприятия указанных силовых факторов. 

Рычажная стойка с выносным амортизатором (см. рис. 7.31, а и 7.32) получается более 
громоздкой и тяжелой, чем рычажные стойки с внутренним амортизатором, и поэтому 

требует больших объемов для уборки. Цилиндр 1 такой стойки может быть использован 
как емкость для сжатого воздуха. Преимущества выносного амортизатора снижают ука

занные недостатки. 

На рис. 7.32 показана стойка 6 с рычажной подвеской колеса JOc выносным аморти
затором 11 и подкосом 5 в виде цилиндра-подъемника. Здесь же изображена довольно 
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часто встречающаяся конструкция узлов 1, 2 креiШения стойки (ее траверсы 13) вблизи 
стыка лонжерона 12 и подкосной балки 3 в крьше. 

На рве. 7.32: 4 - замок убранного положения; 7 - буксировочное ушко; 8 - серьга подвески 

стойки в убранном положении; 9- рычаг; 14- механический указатель положения стойки шасси. 

Приемлемые общие габариты такой стойки, лростота компоновки и кинематики поз

волили использовать ее в качестве основной опоры на легком маневренном самолете. 

На рис. 7.24, а была приведена многоколесная стойка основной опоры самолета С-5 
с выносными амортизаторами. При вертикальном перемещении колес порядка 500 мм 
при такой схеме удалось получить достаточно компактную опору с хорошими амортизи

рующими свойствами, позволяющими мягко колировать неровный рельеф грунтового 

аэродрома (описание стойки см. в§ 7.7). 
На рис. 7.31, б, в показавы стойки с внутренним амортизатором. Как видно из схемы 

действующих на элементы стойки сил, амортизаторы в таких стойках от изгиба не разгру

жены, хотя сами силы Рам• действующие на амортизатор, направлены под небольшим уг

лом к его оси (см. рис. 7.31, б, в). В таких стойках давление зарядки меньше, а размеры 
амортизаторов больше, чем в стойках с выносными амортизаторами, но они более ком

пактны и их часто применяют для передних опор (см. рис. 7.10 ... 7.12 и 7.33), так как в та
ких конструктивных схемах стоек сравнительно несложно осуществлять управление перед

ними колесами при развороте самолета и гашение колебаний типа «ШИММИ>> (см. подразд. 

7.6.5 и 7.6.6). 
На рис. 7.33 представлена схема одной из двух передних опор самолета С-5 с рычажной 

подвеской колес и внутренним амортизатором. При сравнительно небольших габаритах 

опор максимальное вертикальное перемещение колес достигает 660 мм, а использование 
на самолете двух таких передних стоек с более мягкой, чем при одной стойке, амортиза

цией позволяет значительно снизить нагрузки от передних опор на носовую часть фюзе-
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Рис. 7 .32. Конструкция основвой опоры балочной 
КСС с подкосом и рычажной подвеской колеса 
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с подкосом ВЬIШе траверсы и рычажной подвеской колес 



ляжа. На рис. 7.33: 1- шпиндель с траверсой 2; внутри шпинделя на бронзовых подшип
никах установлена амортизационная стойка 4 со штоком 11, клыком 5 и промежуточным 
звеном 6. Рычаг 7с колесами 9на оси 10крепится шарнирнос одного конца к промежу
точному звену 6, а второй точкой его крепления является ось 8 на рычаге нижней части 
штока. Как уже отмечалось в подразд. 7.6.5, верхняя часть амортизационной стойки свя
зана рычагами 17 с силовыми цилющрами 15 управления разворотом колес при рулении. 
Эти же цилиндры при свободной ориентации колес играют роль гасителей колебаний. 

Стойка устанавливается с помощью шпинделя 1 и траверсы 2 в отсеке передней опоры. 
Рычаг 3 на траверсе 2 и цилиндр-подъемник 18 служат для уборки и выпуска стойки. 
Подкос, расположенный выше траверсы, состоит из двух звеньев 14 и 12, из которых 
верхнее звено, выполненное в виде фермы, имеет замок, запирающий подкос в рас

прямленном (выпущенном) положении. Замок управляется цилиндром замка 13. 
На рис. 7.33: 16- рычаг подкоса; 17- рычагиразворотастойки 4внутри шпинделя 1 ци
линдрами 15. 

Конструкции промежуточноrо звена. Как видно из рис. 7.10; 7.11; 7.31, б, в; 7.33, чтобы 
обеспечить поворот рычага с колесом при одновременном перемещеiШи связанного с ры

чагам штока внутри стойки, необходимо промежуточное звено (см. поз. 7 на рис. 7.31, б, в), 
которое в одном случае связывает шарнирно конец рычага с цилиндром-амортизатором 

(см. рис. 7.31, в и 7.33), а вдругом-рычаг со штоком (см. рис. 7.31, б; 7.10; 7.11). Если 
в первом случае промежуточное звено по конструкции подобно одному из звеньев шлиц

шарнира, то во втором случае промежуточное звено представляет собой шатун-серыу 1 
(рис. 7.34) с двумя проушинами на концах. 

На рис. 7.34 показаны варианты сочленений рычага со штоком амортизационной 
стойки при помощи такой серьги. На рис. 7.34, а приведен общий вид стоек, на видах /и 
Г- варианты конструкции серьги и ее крепления к рычагу и элементам внутри штока, се

чении Б-Б- конструкция проушин серьги, на рис. 7 .34, б- серьга, шток и детали креп

ления серьги к штоку для варианта конструкции, показанного на виде/'. Из двух вариан

тов конструкции серьги 1 и ее креплений наиболее типичной является конструкция 
серьги на виде I и сечении Б-Б. 

Здесь: 1- серьга из двух частей, соединеннЬIХ на резьбе; 8- каналы дrrя подвода смазки бронзо
вых втулок 9 (подшипников) и шаровых вкладышей 11; 7- поршень с пружиной дrrя создания под
пора смазки для вкладышей; 10- болты с гайками, закрепляющие верхнюю проушину серьги в цап
фе 5, а нижнюю проушину - в кронштейне на рычаге 3 подвески колес; б- гайка, фиксирующая 
цапфу 5 внуrри штока стойки; 4- донышко штока. 

В сечении Б-Б показаны проушины 1 серьги и ее крепление болтами 10 к цапфе 5 
в штоке и к кронштейну 2 на рычаге 3. Цапфа опирается на донышко штока и фиксируется 
внутри него от проворота. В проушинах серьги- шаровые вкладыши на бронзовых втул

ках, куда подводится смазка. Такое соединеiШе обеспечивает передачу силы Рам от рычага 
на шток для любого наклона рычага и серьги при обжатии амортизационной стойки. 

В рычажных конструкциях стоек шасси, где колеса крепятся к вилке (см. рис. 7.11, 7 .12) 
или полувилке (см. рис. 7.9), последние выполняют роль рычага. Обычно рычажная под
веска колес с рычагом в форме вилки используется для передних опор, когда на стойке 

только одно колесо. Эго и подтверждается конструкциями передних опор, показанных на 

рис. 7.11 и 7.12. Как видно, на стойке (см. рис. 7.11) передний (верхний) конец вилки имеет 
развитые проушины для шарнирного крепления к клыку 10 стойки 5. Проушины на вилке 
здесь разнесены для передачи на клык момента от боковой силы Pz. В конструкции этой 
стойки (см. рис. _7 .11) промежуточное звено - серьга - связывает кронштейн 9 на вилке 7 
со штоком амортизационной стойки, как это было описано выше и показано на рис. 7.34. 
На стойке (см. рис. 7.12) вилкадля крепления колеса 7образованадвумя криволинейНЪIМИ 
рычагами 6, верхние концы которых соединяются болтом на промежуточном звене 12, 
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Рве. 7 .34. Вариаи11о1 КОИС'J11УJЩИИ 
серьпt кремекия рычаrа к шrоку 

амортизационной стойки 

нижние- на оси колеса, а для крепления вилки б к штоку 5используется ось 11. Раци
ональная форма рычага при виде сбоку должна повторять эпюру изгибающих моментов 

(см. рис. 7.31, а*), а сечение рычага должно иметь форму замкнутого контура для вос
приятия крутящего момента. Наибольшее распространение в конструкциях стоек с ры

чажной подвеской колес получила сварная конструкция рычага коробчатого сечения 

(см. рис. 7.31, а). 

§ 7.1 О. ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ ПЕРЕДНИХ ОПОР 

Передняя опора может быть в трехопорной, двухопорной (велосипедной) 

и многоопорной схеме шасси самолета. Особенности конструкции передних опор в этих 

схемах шасси связаны с особенностями распределения нагрузок между опорами в процес

се взлета и посадки самолета и при его передвижении по аэродрому. Распределение нагру

зок между опорами в этих случаях определяется параметрами шасси (см.§ 7.3), центров
кой самолета, характером и качеством посадок, неровностями аэродрома, необходи

мостью удлинения передней опоры для увеличения угла атаки при взлете самолета 

• При виде в плане рациональная форма рычага должна повторять эпюру изгибающих моментов, дейст
вующих на рычаг в горизонтальной плоскости. 
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с двухопорной схемой шасси и др. Здесь любые отклонения от расчетных значений могуr 

привести к значительным изменениям нагрузок на переднюю опору. Так, например, для 

трехопорной схемы шасси изменение центровки в возможном для данного конкретного 

самолета диапазоне может вызвать возрастание нагрузки на переднюю опору более чем 

в два раза. Это особенно сушественно для пассажирских самолетов с расположенной 

в хвостовой части силовой установкой и вследствие этого с большим диапазоном центро

вок. Сушественно и динамическое догружение передней опоры при торможении колес 

основных опор. Все это налагает особые требования на конструкцию узлов крепления пе

редней опоры и передачу нагрузок с этих узлов на силовые элементы фюзеляжа, а также 

на характеристики амортизации. Здесь полезно увеличение вертикального перемещения 

колес передней опоры и уменьшение жесткости амортизации (применение амортизато

ров с двумя воздушными камерами или для тяжелых самолетов - двух передних стоек с 

менее жесткой амортизацией на каждой). 

Особенности конструкции передних опор определяются еще и тем, что колеса этих 

опор должны быть свободно ориентирующимися для обеспечения путевой устойчивости 

самолета (см. рис. 7.3, б) и управляемыми- для обеспечения разворота самолета. В связи 

с этим в целях обеспечения устойчивости движения самолета по аэродрому ось колес 

должна быть смещена назад по отношению к оси стойки. Чем больше величина выноса 

колес t (рис. 7.35, а), тем больше восстанавливающий момент М8 = tР6ок• но тем больше и 
потребные объемы для уборки стойки с колесами, что при очень стесненных условиях 

компоновки носовой части фюзеляжа обеспечить трудно. Поэтому ограничиваются вы

бором значения t, близкого к радиусу колеса R. 
Выше, в подразд. 7 .6.5, уже рассматривались различные варианты приводов от цилинд

ров управления разворотом колес передних опор к колесам и, наоборот, от свободно ори

ентирующихся колес к цилиндрам - гасителям колебаний. 

В передней опоре шток свободно проворачивается внутри амортизатора. Чтобы не ус

ложнять условия работы уплотнений, шток иногда делают из двух частей с шариковым 

замком, соединяющим нижнюю и верхнюю части штока и передающим на верхнюю часть 

штока с поршнем и уплотнениями только поступательное движение. Соединение частей 

штока с помощью шарикового замка (конструкция подобного замкапоказана на рис. 7.17) 
позволяет свести до минимума сопротивление трения при вращении нижней части штока 

относительно оси стойки. 

Особенностью конструкции передней опоры является также наличие кулачкового меха

низма в амортизационной стойке для установки колес передней опоры в нейтральное (по по

лету) положение после отрыва колес от поверхности 

аэродрома при взлете (см. рис. 7.35, б). Кулачок 1 штока 
входит в зацепление с кулачком 2 в цилиндре, попадая в 
его выемку при распрямлении стойки сразу после отде

ления колес передней опоры от поверхности аэродрома. 

При этом кулачок 1 скользит своими скосами по скосам 
кулачка 2и разворачивает шток вместе с колесами в нейт

ральное положение. При обжатом амортизаторе кулачки 

1 и 2 находятся на большом расстоянии друг от друга и не 
мешают развороту колес при рулении самолета. 

Для двухопорной схемы шасси передняя опора дела

ется «Вздыбливаемой» с целью увеличения высоты пе

редней стойки и угла атаки самолета для облегчения 

взлета. Принципиально схема такой опоры может 

включать амортизационную стойку с изменяемым 

уровнем заправки амор~изатора жидкостью с целью 

2 

а 

Рис. 7 .35. Вынос J[Олес передвей 
стойки. КулаЧJ[овый механизм дли 

установки колес передвей опоры по 

полету после отрыва от ВПП 
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Рис. 7 .36. Конструкции передвей опоры 
с винтовым подъемником 

увеличения выхода штока (удлинения стойки 

в процессе взлета) или соединение в одном агрега

те амортизационной стойки и гидроцилиндра. Уд

линение гидроцилиндра увеличивает обrnую дли

ну передней опоры и приводит к увеличению угла 

атаки самолета на взлете. 

У транспортных самолетов с большой грузо

вместимостью для удобства погрузки через перед

ний и задний грузовыелюки (см. рис. 6.38) стойки 
шасси делают укорачивающимися. Это относится 

как к передним, так и к основным опорам. Укора

чивание опор может производиться и за счет сли

ва части жидкости из амортизаторов в специаль

ные мерные резервуары с последующей подзаряд

кой из них амортизаторов до нормального уровня 

после окончания погрузочных работ, и за счет на

клона стойки. Последнее для передней опоры мо

жет осуществляться с помощью винтового подъ-

емника, подобного представленному на рис. 7.17, 
в. Один из вариантов такого конструктивного решения передней опоры приведен на рис. 
7.36. Соединение подъемника 1 со стойкой 2целесообразно производить так, чтобы в на
клонном положении стойки цилиндр-подъемник работал на растяжение. Использова

ние шариков в канавках винта 3 снижает трение при работе подъемника и обеспечивает 
самоторможение при его остановке в любом промежуточном положении. 

§ 7. 11. ОПОРНЫЕ ЭЛЕМЕНТЫ 

7 .11.1. Типы опорных элемеиrов и области их применеиия. В качестве опорных эле
ментов (см. рис. 1.4) на современных самолетах наибольшее применение получили колеса, 
обеспечивающие нормальную эксплуатацию самолетов как на ВПП с искусствеюшм покры

тием, так и на грунтовых ВПП (ГВПП) с прочностью грунта criP = 0,45 ... 0,55 М Па и выше. 
Для повышения проходимости самолетов на ГВПП и, главное, при эксплуатации 

самолетов на снежных (ледовых) аэродромах применяются лыжи с небольшим удельным 

давлением q0. Для снеговой лыжи q0 = 0,02 ... 0,04 МПа. Для лыж-самолетов, использую
щихся на ГВПП, значения удельных давлений лыж на грунт должны быть меньше значе

ния criP ГВПП. Колесно-лыжные опорные элементы, сочетающие в себе колесо и небольшо
го размера лыжу, являются компромиссным решением, сглаживающим недостатки колес 

и лыж в диапазоне значений criP = 0,4 ... 0, 7 М Па. 
Гусеничное шасси с опорным элементом в виде траков или сплошной ленты, натянутой 

на большое число барабанов, - гусеницы обеспечивает меньшее, чем в случае колеса, 

удельное давление на грунт и более высокую проходим ость. Распространение такое шасси 

не получило из-за недостатков принципиального характера (ограничений по скорости от

рыва, посадочной скорости, недостаточного противодействия боковым силам, невысо

кой надежности, трудностей в уборке и др.). 

Лодки, поплавки, rидролыжи и специально спрофилированная нижняя часть корпуса 

(фюзеляжа) самолета применяются как опорные элементы на гидросамолетах. 

Шасси на воздушной подушке различных схем и принцилов создания воздушных поду

шек под самолетом, как и на других транспортных средствах на воздушной подушке, 

должны обеспечивать проходимость и эксплуатацию с малопрочных грунтов. Это же от

носится к воздушно-лыжным и колесно-воздушно-лыжным опорам. 
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7.11.2. Требования к опорным элементам. Основным требованием к опорным элемен
там самолетов любого назначения является обеспечение нормальной эксплуатации в оп

ределенном (характерном для конкретного типа самолета) диапазоне условий при прием

лемых габаритах, массе, надежности и ресурсе опорных элементов. 

Удовлетворение этого требования достигается прежде всего обеспечением необходи

мой проходимости самолета, его взлета, посадки и передвижения по аэродрому с опреде

ленными прочностью грунта crrp и размерами Lвпп без разрушения поверхности ВПП. 
При этом значение коэффициента сопротивления движению f, определяемое типом 
опорных элементов, их удельным давлением на грунт и состоянием поверхности ВПП 

(значение crrp), не должно препятствовать страгиванию самолета с места на собственной 
тяге двигателей и взлету самолета с заданной длиной разбега Lp. Первое условие - усло

вие страгивания с места - определяется соотношением значений тягавооруженности са

молета Р = P/G и коэффициента/и принимается в виде Р > 1 ,4/; второе определяется ус
ловием LP ~ Lвпп/k (k = 1,4). Длина разбега Lp зависит от значений коэффициента 
сопротивления движению f, так как значения этого коэффициента и тягавооруженности 
в большой степени определяют достижимое при разбеге ускорение dV/dt и в конечном 
счете значения LP. Из уравнения движения самолета при разбеге 

mdV/dt= Р-Х- f(G- У) (7 .1 О) 

после деления на G = mg получаем 

dV/dt=~P- ~ -1(1- ~)]. (7.11) 

Чем меньше разница ( Р - f), тем м~ньше располагаемое ускорение дЛЯ взлета dV/dt 
1! больше значение LP. При значениях Р, близких к значениюf(при нарушении условия 
Р > 1 ,4/), самолет может вообще не стронуться с места на собственной тяге, не говоря уже 
о невозможности взлета с аэродрома с определенной Lвпп· Поэтому необходимо, чтобы 

значения/выбранного типа опорных элементов в определенных условиях эксплуатации 

самолета обеспечивали условие LP ~ Lвпп/k. 
Опорные элементы используют при взлете, посадке и движении самолета по аэродро

му. Для этого необходимо, чтобы коэффициент сопротивления движению f изменялся 
в широком диапазоне значений. С этой целью в тех опорных элементах, где это возможно, 

осуществляют управление значением коэффициента/ Так, например, в колесном шасси 

применение тормозных устройств позволяет получать значения/от 0,05 ... 0, 1 О при свобод
ном качении колес по аэродрому с искусственным (бетонированным) сухим покрытием 

ВПП и до 0,8 при торможении колес. Используют тормозные устройства и для лыжи в ви
де костьшя или сошника, который при заглублении в грунт увеличивает сопротивление 

движению, но такие устройства портят поверхность аэродрома. 

Если при воздействии опорного элемента на грунт значение его удельного давления q0 
превышает crrp, происходит внедрение опорного элемента в грунт с образованием колеи. 
Глубина h колеи будет тем больше, чем больше разница между значениями q0 и cr rp· 

Для колеса qo::::: Ро (ро- давление зарядки пневматиков). Отсюда приро > crrp самолет 
с колесным шасси будет оставлять колею на грунте и тем самым разрушать поверхность 

аэродрома, делая ее непригодной дЛЯ дальнейшей эксплуатации. Дело в том, что увеличе

ние глубины колеи h, рост их числа на поверхности аэродрома и отвердение закраин колеи 
увеличивают возможность появления больших переменных нагрузок на стойки шасси, 

возникновения колебаний самолета при движении по такой поверхности. Это может при

вести к аварии самолета из-за поломки стойки, особенно при движении по аэродрому на 

большой скорости. При большой глубине колеи h возрастает значение/, и это может при-
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вести к увеличению LP и даже к тому, что самолет (при небольшой тяговооруженности) 
вообше не взлетит. Поэтому одним из требований к опорным элементам является неразру

шение ими поверхности аэродрома. Для колеи от колес допустимое значение h = 5 ... 8 см. 
Давление зарядки пневматиков колес р0 многих современных самолетов, особенно 

легких маневренных, применяющих малогабаритные колеса с пневматиками высокого 

давления, намного превосходит значения crrp самых прочных грунтов. Так, значения Ро 
у таких самолетов могут достигать 1,5 ... 1,8 МПа и более, в то время как crrp для редко 
встречающегося сухого глинистого грунта достигает всего 1,0 ... 1,2 МПа, а чаще только 
0,4 ... 0,7 МПа (для увлажненного грунта до 0,2 ... 0,3 МПа). Поэтому для большинства сов
ременных самолетов необходимы ВПП с искусственным покрытием . 

Важным требованием к опорным элементам являются высокие амортизационные 

свойства и их участие вместе с амортизаторами опор в восприятии кинетической энергии 

самолета при посадке и движении по неровному грунту. Из всех опорнЬIХ элементов такие 

амортизирующие свойства (да и то практически без рассеивания поглощенной энергии) 

присуши только колесу. 

Колесо обладает и высоким сопротивлением боковому движению:fбок = 0,7 ... 0,8, что 
очень важно для сохранения прямолинейного движения самолета и в борьбе со сносом. 

Лыжа с продольными ребрами на подошве, лодки-поiVIавки и корпуса гидросамолетов с 

профилированными днищами позволяют решать хотя и с меньшей эффективностью та

кие же задачи. На самолетах на воздушной подушке в этих целях используют еще и до пол

нительные опоры с колесами. 

Для изменения направления движения самолета, его разворотов более пригодно ко

лесное шасси с тормозными устройствами в колесах. Самолеты с лыжным шасси требуют 

для этих целей применения буксировочных средств, а самолеты на воздушной подушке

дополнительного колесного шасси. 

Как видно из проведеиного анализа, несмотря на большое разнообразие типов опор

ных элементов, ни один из них полностью не удовлетворяет перечисленным выше требо

ваниям. Только колесо отвечает этим требованиям наиболее полно, чем и объясняется 

столь широкое использование колес в качестве опорных элементов у абсолютного боль

шинства современных самолетов. 

7.11.3. Конструкция колеса. Колесо состоит из трех основных элементов (рис. 7.37, а): 
пневматика 2, барабана 11 на оси 5 (на рис. 7.38, поз. J) и тормоза 3. Относительная 
(по отношению к массе самолета) масса колеса mкол ~ 0,02. На каждую из трех основнЬIХ 
частей колеса приходится примерно 1/3 общей массы колеса. 

Пиевматикбольшинства колес состоит из покрышки 2и камеры 1 (см. рис. 7.37, а). Он 
устанавливается на барабане колеса с целью повышения его проходимости и амортизации 

ударов самолета при взлете, посадке и движении по неровному грунту. 

Пневматики различаются по габаритным размерам: по наружному диаметру D 
(от 0,2 ... 0,3 до 1,5 м) и максимальной ширине В (до 0,6 м); по форме поперечного сечения: 
круглое (см. рис. 7.9, 7.12, 7.37, а) с отношением В/Dдо 0,3, «арочного» типа с широким 
профилем (см. рис. 7.11; 7.24, а; 7.33) при отношении В/Dдо 0,4; по давлению зарядкир0 
(низкое, среднее и высокое давление- от 0,3 до 2,0 М Па); по рисунку на беговой дорожке 
пневматика - протекторе, способствующему повышению сцеiVIения с поверхностью 

ВПП; по материалу и технологии изготовления и, наконец, по тому, входит в состав пнев

матика камера или пневматик бескамерный. 

Тенденции в развитии конструкции колес, и пневматиков в частности, свидетельству

ют о том, что диаметр D колес-пневматиков уменьшается (часто за счет увеличения шири
ны пневматика В или на тяжелых большеразмерных самолетах за счет применения много

колесных тележек с колесами меньшего диаметра), а давление зарядки р0 увеличивается. 
Это объясняется прежде всего желанием разрешить компоновочные трудности, связан-
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ные с уборкой колес. И трудностей тем больше, чем больше объем колеса при определен

ной стояночной нагрузке Рк.ст на него. Так как отношение объема колеса к его стояноч
ной нагрузке равно 

rt D2B D см 3 

Vуд =-р = (0,27 ... 0,29)-, Н [21], 
4 к.ст Ро 

то отсюда понятны указанные выше тенденции к уменьшению величины D и увеличению 
р0 . Кроме того, пр именение уширенных (арочного типа) пневматиков позволяет получить 

большую, чем у пневматиков круглого сечения, площадь контакта и меньшее удельное 

давление q0 на грунт, что при прочих равных условиях обеспечивает колесу с таким пнев

матиком более высокую проходимость•. Большая ширина пневматика дает возможность 

получить при тех же габаритах колеса большие объемы для размещения тормоза, повы

сить энергоемкость тормозов колес и уменьшить длину пробега самолета. Более равно

мерное распределение давления на грунт у уширенных пневматиков обеспечивает им 

больший ресурс. 

Ресурс пневматиков - это проблема, связанная не только и не столько с расходами 

на изготовление большого числа пневматиков при малом их ресурсе, сколько с готов

ностью самолетов к интенсивному исполыованию. Ресурс пневматиков достигал всего 

нескольких десятков посадок в первые годы развития реактивной авиации, потребовав

шей ВПП с искусственным покрытием для колес небольшого диаметра с высоким давле

нием зарядки. Усилия в разработке новых материалов и технологий изготовления пневма

тиков позволили сушественно увеличить ресурс пневматиков. 

Силовой каркас покрышки образует несколько слоев высокопрочных термостойких 

капроновых нитей (корда) (см. рис. 7.37, б), уложенных под определенным углом к плос
кости колеса и закрепленных на бортовых проволочных (арматурных) кольцах, воспри

нимающих действующие на пневматик нагрузки: Для защиты нитей корда от механичес

ких повреждений поверх каркаса наносится защитный слой из износостойкой резины -
протектор. Толщина протектора наибольшая на беговой дорожке покрышки. Этот слой 

и изнашивается в первую очередь при движении колес по ВПП со скольжением в затор

моженном состоянии. 

<<Рисунок~ на протекторе улучшает условия эксплуатации колеса на мокрой ВПП при неболь

том - в несколько миллиметров слое влаги, предотврашая глиссирование** колеса. При глиссиро

вании колесо перестает непосредственно соприкасаться с поверхностью ВПП, что приводит к нару
шению путевой устойчивости самолета, невозможности использовать тормоз. Самолет становится 
неуправляемым. Однако протектор с рисунком в процессе эксплуатации колеса истирается, и веро

ятность возникновения глиссирования возрастает. Хорошие результаты в борьбе с этим опасным яв
лением дает «рисунок~ на самой ВПП в виде канавок глубиной и шириной в несколько миллиметров 
снебольшим шагом в 20 ... 30 мм. При этом даже на мокрой ВПП получаются значения/, как и на су
хом бетоне. Значение/сохраняется и при полном износе протектора. Даже при сплошном слое воды 
до 2,5 мм не возникает глиссирования колес, тогда как «без рисунка~ на ВПП оно в этом случае по
явилось бы. Ресурс пневматиков возрастает. 

Интересны так называемые радиальные пневмаmки с нитями корда, расположенными перпен

дикулярно окружности пневматика. Они позволяют получить меньшую (на 5 ... 20 %) массу пневма
тика за счет меньшего числа слоев корда (1 ... 3 вместо 16 ... 20 у обычных пневматиков) и арматурных 
колец. 

Износ покрышки допустим до появления первых слоев корда. 

• Понятие проходимости самолета дается ниже. 
•• Глиссированием, или аквапланированием, называют скольжение колес по водяному слою без сопри

косновения с поверхностью ВПП под действием гидродинамических сил, возникаютих из-за повышен

ного давления в волне перед колесами. 
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Рис. 7.37. Конструкция колеса и диаrрамма его работы 

Сейчас широкое применение стали находить бескамерные пневматики с накачкой 

воздуха в герметичный объем, образуемый покрышкой и ободом колеса. Такие пневмати

ки легче, надежнее (нет опасности разрыва камеры или среза зарядного ниппеля при про

ворачинании камеры). Отсутствие в пневматике такого, менее надежного в прочностном 

отношении элемента, каким является камера, очень чувствительная к температурным ус

ловиям эксплуатации, повышает безопасность полетов. 

Одним из основных требований к пневматику являются его высокие амортизирующие 

свойства. Они определяются величиной поглощенной энергии Апн при обжатии пневма

тика. На рис. 7.37, в показана графическая зависимость нагрузки Рк на колесо от величи
ны обжатия пневматика 8, которая называется диаграммой работы пневматика. Зависи
мость Рк = /(8) почти линейная. Площадь, ограниченная этой кривой и осью абсцисс, 
определяет работу, поглощаемую пневматиком в процессе его нагружения (обжатия). Для 

максимально допустимого обжатия пневматика 8м.д 

Апн = Ам.д"" (0,45 ... 0,5)Рк.м.д8м.д· (7.12) 

Значения А м д для пневматиков в зависимости от их размеров D х В и давления зарядки 
Ро колеблются от (1,5 ... 2,0) • 103 до 100 • 103 Дж. 

Эта энергия идет в основном на сжатие воздуха в пневматике и лишь небольтая ее 

часть - на деформацию пневматика. Поэтому рассеивание энергии невелико, и после 

прекращения действия нагрузки поглощенная энергия возвращается самолету. 

График Рк = /(8) характеризует упругие свойства пневматика. Его жесткость, опреде
ляемая производной dPJd8, может быть принята равной постоянной величине (ввиду 
почти прямолинейного характера зависимости Рк = /(8)). Жесткость пневматика, естест
венно, зависит от давления зарядки. Поэтому чем больше значение р0 , тем больше жест-
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кость пневматика и тем круче зависимость Рк = /('6). Однако давление зарядки пневмати
ков р0 очень сильно влияет на проходимость самолета по rрунту. 

Проходимость самолета по грунту - это способность самолета на собственной тяге 

трогаться с места, совершать разбег и взлетать с полосы определенной длины, не оставляя 

на ее поверхности колеи глубиной более 5 ... 8 см. 
Жесткий пневматик при движении по мягкому rрунту оставляет колею. Выше уже от

мечалось, чтоглубина колеи тем больше, чем больше удельное давление q0 пневматика на 

грунт превосходит орочиость грунта crrp. Нормальным считается q0 :; Ро :; crrp. Так как у 
легких маневренных самолетов давление зарядки Ро пневматиков колес намного превос

ходит орочиость грунтовых ВПП (ГВПП), то эксплуатация таких самолетов с ГВПП 

практически невозможна, что значительно усложняет и удорожает их эксплуатацию и 

аэродромный маневр. Из-за разрушения ВПП с искусственным (бетонированным) пок

рытием нельзя использовать авиацию, базирующуюся на таких аэродромах, до их восста

новления. Некачественное восстановление ВПП приводит к большим нагрузкам на опо

ры и на весь самолет со всеми вытекающими отсюда последствиями (см. § 7.14). Вот 
почему так важно повышение проходимости самолетов и обеспечение их эксплуатации 

с ГВПП. Ниже при рассмотрении других типов опорных элементов анализируются их 

возможности по повышению проходимости самолетов, хотя поиску путей повышения 

проходимости колес также уделяется большое внимание. 

Интересно в этом плане пр именение на пневматиках высокого давления съемных тра

ков, обеспечивающих самолету высокую проходимость по мягкому грунту, так как уста

новка траков увеличивает площадь контактной поверхности колес. Для самолета F-16 
масса траков на колесах составляет до 60 кг, а давление на грунт колеса с траками- 0,55 М Па 
вместо 1,9 МПа без траков. Изучаются возможности использования траков на колесах 
других самолетов [31]. 

Конструкция барабана колеса. Как видно из рис. 7.38, барабан 1 колеса представляет 
собой деталь довольно сложной формы, устанавливаемую на оси 23 колеса (см. рис. 
7 .38, б) на двух опорно-упорных роликовых подшипниках 20, воспринимающих как ра
диальные, так и осевые нагрузки колеса. Изготавливается барабан из магниевых или 

алюминиевых сплавов литьем"'. Конфигурация барабана и материалы, из которых он 

изготавливается, обеспечивают получение жесткой и достаточно легкой конструкции. 

Однако с увеличением энергоемкости тормозов, которые монтируют внутри барабана, 

и ростом температур их нагрева магниевые сплавы, имеющие невысокую температуру 

плавления и потому небезопасные в пожарном отношении, перестали применять для 

изготовления барабанов. Перспективны сплавы на титановой основе. Они обладают 
высокой теплостойкостью и относительно малой теплопроводностью, что позволяет 

снизить теплопотоки от тормозов через барабан к пневматику и к деталям внутри само

го барабана. Максимально допустимая температура нагрева барабана из алюминиевых 

сплавов 120 ... 130 ·с (21] определяется началом снижения его сопротивления усталости 
и допустимой температурой нагрева пневматика и уплотнительных элементов внутри 

барабана. 

Достижение в процессе эксплуатации температуры, близкой к максимально допусти

мой, фиксируется специальными сигнализаторами для последующего контроля состоя

ния колеса, особенно состояния уплотнений. Нормальная работа подшипников зависит 

от чистоты смазочного материала, отсюда роль уплотнений 19 (см. вид/, рис. 7.38, а), за
щищающих внутреннюю полость колеса от попаданий грязи. Распор подшипников осу

ществляется распорными втулками 18, соединяемыми резьбой. Обычно такое соединение 
тарируется для определенной затяжки подшипников. 

• Появляются барабаны, состоящие из двух штампованных половин, соединенных болтами. 
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Пневматик монтируется на обод барабана 1 и фиксируется на нем двумя ребордами, 
одна (17) из которых- съемная. После установки пневматика на барабане ставится на 

обод съемная реборда и фиксируется на нем замком (например, из двух полуколец, соеди

няемых накладкой на винтах). На рис. 7.38 съемная реборда 17 состоит из двух полуре
борд, соединяемых после установки пневматика замком 22. 

ВН)'11>и барабана устанавливается тормоз. В зависимости от типа тормоза либо к бараба

ну, квнутренней части его обода, крепятся стальные тормозные рубашки 7(см. рис. 7.37, а) 
в случае использования камерных тормозов, либо на внутренней части обода барабана де

лаются IШiицы 28 для дисков, если колесо с дисковыми тормозами. 
Тормоза колес предназначены для сокращения длины пробега самолета Lnp и являются 

наиболее эффективным средством торможения самолета на посадке. На самолетах без 

тормозных паратютов и реверсоров тяги тормоза колес поrлощают от 60 до 80% кинети
ческой энергии самолета на посадке Enoc• а на самолетах с тормозными паратютами и ре
версорами тяги - до (0,3 ... 0,4 )Епос (величина Enoc = 0,5m V2 пос для современных самоле
тов может составлять десятки миллионов джоулей). Тормоза используются также для 

управления самолетом при движении по аэродрому и для удержания самолета на месте 

при опробовании двигателей и перед взлетом при полной даче газа•. 

В связи с этим тормоза должны иметь очень высокую энергоемкость, достаточную для 

потлощения указанной части кинетической энергии самолета при посадке, и обеспечи

вать быстрое рассеивание логлощенной энергии; создаваемый тормозами момент тормо

жения должен изменяться по воле летчика в зависимости от усилий, прикладываемых 

к тормозным педалям или к тормозной гашетке на ручке управления, чтобы иметь воз

можность регулировать интенсивность торможения колес на посадке и управлять движе

нием самолета при рулении и развороте. 

Энергоемкость тормозов определяется количеством кинетической энергии, которую 

они способны преобразовать в тепловую и частично рассеять, наrреваясь до максимально 

допустимого значения. Для колес современных самолетов энергоемкость тормозов со

ставляет от (2,0 ... 2,5) · 106 до (10 ... 20) · 106 Дж. 
Кинетическая энергия в тормозах колес превращается в тепловую из-за трения во 

фрикционных парах тормоза, которые в разных типах тормозов реализуются конструк

тивно по-разному. Известны тормоза колодочного, камерного и дискового типов. Но на

ибольшее распространение получили тормоза дискового типа как обладающие наиболь

шей энергоемкостью при тех же габаритах колес (барабанов). Однако и масса дисковых 

тормозов больше, чем тормозов других типов. В тормозах колодочного типа (рис. 7.39, а) 
тормозной момент создается силами Т при трении колодок 1 о тормозную рубашку вра
щающеrося барабана колеса. Для распора колодок (образования сил R и R1) используется 

силовой цилиндр, куда при включении тормоза (нажатии тормозных педалей или тормоз

ной гашетки на ручке управления) подается под давлением гидросмесь или сжатый воз

дух. Закреплены колодки 1 концом 2 к рычагу 5, неподвижно связанному фланцем 4 с 
осью колеса. Пружины 3 служат для растормаживания колес. 

В тормозах камерноrо типа (см. рис. 7.37, а и рис. 7.39, б)** тормозной момент создается 
при трении колодочек 8 (см. рис. 7.37, а) о тормозную рубашку 7, вращающуюся вместе с ба
рабаном колеса. Для распора колодочек используется камера 9, в которую при торможении 
колес через штуцеры 4 и 1 О подается сжатый воздух или гидросмесь. Расширяясь радиально, 
эта камера отжимает уложенные на нее в специальных пазах тормозного барабана 3 коло
дочки 8 и прижимает их к вращающейся тормозной рубашке 7. Для растормаживания колес 

• При этом на стационарных аэродромах под колеса ставятся еще и колодки. 
**На рис. 7.39, б показан фрагмент камерного тормоза. Здесь 6- тормозные колодочки; 7- камера; 8-

штуцер. 
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т 

а 

используются возвратные пружины, отжимаю

щие колодочки 8 от тормозной рубашки 7. 
Внуrренняя полость колеса закрывается крыш

койб. 

Рис. 7.39. Элементы конструкции тормозов ко-

Тормоз дискового типа. Конструкция тормо

за представлена на рис. 7 .38. В барабане колеса 1 
неподвижно размещен корпус тормоза 5. Не
подвижность корпуса тормоза обеспечивается 

либо егошлицевым соединением с неподвиж

ной осью колеса 23, либо его креплением к 
фланцу, жестко связанному с осью колеса свар

кой или болтовым (см. рис. 7.38, б) соединени
ем, по типу рассмотренных в§ 7. 7 и показанных 
на рис. 7.22 и 7.23 соединений. (В§ 7.7 были 

лодочноrо н камерноrо типов рассмотрены различные конструктивные ре-

шения вопросов обеспечения неподвижности 

корпусов тормозов и передачи от них тормоз

ного момента на стойки опор в многоколесных тележках.) В корпусе тормоза размещается па

кет из стальных и чугунных (из легированного чугуна) или металлокерамических дисков 14, 
15 (см. рис. 7 .38, а). При включении тормозов прижимной диск 13 под действием усилий, раз
виваемых блоком цилиндров 3 (9) с поршнями 4 в гильзах 2, расположенных по периМетру 
корпуса тормоза (по периметру диска 13), начинает перемешаться в осевом направлении и 
сжимать пакет дисков 14, 15, преодолевая сопротивление возвратных пружин 12. Диски 14 
связаны шлицевым соединением с вращающимся барабаном колеса 1, а диски 15- с не под

вижным, связанным с осью колеса корпусом тормоза 5. Расположенные через один диски 14, 
15 образуют при сжатии фрикционные пары с высоким коэффициентом трения llц>· Большое 
число тормозных поверхностей, равное удвоенному числу дисков пд, с площадью контактов у 

каждого Fд' ограничиваемой размерами тормоза (размерами колеса), а также высокое давле

ние сжатия дисков qт (qnnax = (6 ... 7) · 106 Па [21 ]) позволяют получить очень высокое значение 
максимального момента торможения колес Mnnax, развиваемого такими тормозами: 

Fд 

Мттах = пд Jl.rp qтrnax J Г dFд' 
где г- расстояние от оси колеса до элемента площади диска dFд. 

(7.13) 

При сбросе давления из цилиндров 3 пр ужины 12 (см. рис. 7 .38, а) отжимают прижим
ной диск 13 в обратную сторону, вследствие чего колесо растормаживается, так как между 
дисками 14, 15 образуется зазор. 

Ввиду большого разогрева дисков при торможении их делают из отдельных, связанных 

между собой упругими элементами (часто пружинами) секций (секторов). Это позволяет 

избежать коробления дисков при нагреве. Нагрев дисков сверх допустимой максималь

ной температуры trnaxдon приводит к уменьшению коэффициента трения J.!.rp и падению 
энергоемкости тормоза. Для дисков из стали или легированного чугуна trnaxдon порядка 

500 ... 600 ·с, для перспективных материалов, бериллиевых сплавов например, эта темпе
ратура может быть в 1,5 раза выше. Полагают, что переход на диски из бериллиевых спла
вов с большой удельной теплоемкостью или из композиционных материалов на основе 

волокон углерода снизит массу тормозов более чем в два раза. Дисковые тормоза с приме

нением КМ на основе волокон углерода на самолете «Боинг-7 4 7 -400>) позволили умень
шить массу колес на 820 кг. Диски с применением КМ на основе волокон углерода (мат
рицы, упрочненные углеродным волокном) позволяют компенсировать недостатки 

углерода (малую плотность, пористость, падение значения J.!.rp при увлажнении). 
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Очень важным остается вопрос принудительного охлаЖдения тормозов, так как они не 

успевают остывать, особенно при небольшом интервале времени межцу посадкой и оче

редным взлетом самолета. Для принудительного охлажцения применяют воду, продувку 

воздухом от вентиляторов - тормоза выносят из корпуса колеса в поток воздуха (колеса 

на основных опорах Ту-144). 

Интересно конструктивно в дисковом тормозе решен вопрос об автоматической регу

лировке величины зазора Б межцу прижимным диском 13 и лакетом тормозных дисков 14 
и 15 (см. рис. 7.38, а). Положение прижимногодиска в осевом направлении определяется 
стержнем 11, с которым он жестко связан гайкой. Но стержень 11 силами трения, превос
ходящими усилия сжатия возвратных пружин 12, связан еще с надетым на него упором 10. 
При истирании дисков 14, 15 и увеличении зазора Б при очередном срабатывании тормо
зов стержень 11, преодолевая трение в упоре 10, продвинется на величину зазора, на 
столько же переместится и прижимной диск 13. Таким образом, межцу прижимным дис
ком 13 и лакетом тормозных дисков автоматически поддерживается постоянный зазор Б. 

На рис. 7.38, а показан инерционный датчик 6 с шестерней 7и приводам от ведушей 
шестерни барабана колеса 8. Задача инерционного датчика как чувствительного элемента 
системы автоматического регулирования торможения замечать по замедлению угловой 

скорости колеса rок превышение тормозного момента над моментом сил трения, приводя

щее к появлению проскальзывания покрышки по поверхности ВПП и возрастанию ее из

носа, и включать систему растормаживания колес при резком уменьшении rок для сброса 

давления из блока цилиндров 3 через электромагнитный клапан. Этим самым должно 
предотвращаться полное затормаживание колес и их движение юзом (т.е. скольжение по 

поверхности ВПП), хотя летчик в процессе торможения колес может и }Je менять степень 
нажатия на тормозные педали (на гашетку тормозов). При уменьшении тормозного мо

мента угловая скорость колеса rок начнет возрастать, инерционный датчик отключит 

электромагнитный клапан, прекращая стравливание давления из тормоза, и давление 

в нем снова возрастет до величины, соответствующей степени торможения, заданной лет

чиком. Движение колес юзом приводит к повышенному износу пневматиков и снижению 

коэффициента трения, что увеличивает длину пробега самолета. При юзе одного из колес 

возможен резкий разворот самолета и сход с ВПП. Поэтому применение системы автома

тического регулирования торможения повышает безопасность полета, увеличивает ре

сурс пневматиков и уменьшает значение Lпр· Однако среднее значение коэффициента 

трения/т.ср на тормозном участке примерно на 25 % меньше, чем максимальное значение 
/тmах (значениеfтmах на сухом бетоне может быть больше 0,8, а значениеfт.ср не превышает 
0,5 ... 0,6), что объясняется в основном невысокой чувствительностью датчика к проскаль
зыванию колеса и инерционностью датчика и других элементов системы регулирования. 

Для нормальной работы подшипников 20(см. рис. 7.38, а, 6) важны правильная затяж
ка, хороший смазочный материал и отсутствие загрязнения. Для этого наружные кольца 

подшипников запрессовывают в гнезда барабана, а внутренние обоймы с роликами мон

тируют-и затягивают гайкой 24 на оси колеса 23. Между обоймами ставят распорную втул
ку 18, длину которой можно регулировать. Полости подшипников с набитой в них смаз
кой изолируют крышками 21 с сальниками 19. На рис. 7.38, а: 16- зарядный ниппель. 

Крепление колес на оси 23 осуществляется либо с помощью распорной втулки 25 
(см. рис. 7.38, в), контровочной шайбы 26, стакана 27и гайки 24, либо так, как это пока
зано на виде Б- гайкой и контровочной шайбой. 

7 .11.4. Конструкция лыж и опорных элементов дpyntX типов. 
Лыжи. Различают лыжи для эксплуатации на аэродромах со снежным покровом илы

жи для грунтовых ВПП. Для лыж по снежному покрову можно использовать кроме метал

лических деревянные или пластиковые конструкции, особенно для самолетов небольших 

размеров. Для самолетов, работающих с грунтов малой прочности, используют металли-
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ческие лыжи с удельным давлением от О, 15 до 0,3 М Па, что обеспечивает этим самолетам 
достаточно хорошую проходимость на таких грунтах. Однако с увеличением значений crrp 
возрастают и значения коэффициента сопротивления движению/ Примерзанне лыж зи

мой требует большой тягавооруженности самолета для страгивания его с места на собст

венной тяге. 

Недостатком лыж является отсутствие у них амортизационных свойств, вследствие че

го вертикальные и горизонтальные нагрузки на узлы крепления опор с лыжами при по

садке достигают значительных величин. Перегрузки и нагрузки на узлы крепления опор с 

лыжами при посадке самолета на 20 ... 30% выше, чем при колесном шасси [21). Лыжа не 
может обеспечить высокую путевую устойчивость самолета и хорошую управляемость 

при движении по аэродрому, так как имеет более низкое, чем у колеса, значение/бок (для 

повышения значений/бок под лыжей делают гребни-кили 5, сечение А-А на рис. 7.40). 
Для управления значением/используют впрыск под лыжу жидкости (уменьшают Л, а для 

увеличения f на пробеге самолета - торможение с помощью костыля или плуга 16 
(см. рис. 7.40, г). Масса лыжи примерно равна массе колеса. 

Конструкция металлической лыжи для эксплуатации легкого маневренного самолета 

с ГВПП показана на рис. 7.40, а. Корпус лыжи 1 изготавливают чаще монолитным, литьем 
или штамповкой из алюминиевого сплава, с профилированным носком 4 (для уменьше
ния/) и подошвой (для более равномерного распределения давления под лыжей). Про

дольные и поперечные ребра (диафрагмы) придают лыже необходимую жесткость и обес

печивают необходимую прочность. Эти же элементы используют для организации узлов 

подвески лыжи к стойке шасси, крепления стабилизирующего амортизатора 2, придаю
щего лыже определенный наклон перед посадкой, и цилиндра 3 (на рис. 7.40, г- цилинд-

А-А 
п 

Ч' 1 
6 5 

6 

iJ 

Рис. 7 .40. КонСЧJукции J1ЫЖ11 н отдельных ее частей 
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ра 14) управления тормозом 16 (костылем или плугом). Полоз лыжи б делают из специаль
ных жаропрочных сталей (его температура при движении лыжи на пробеге самолета 

может достигать 400 ... 500 ·с). Для большего ресурса лыжи полоз для нее делают съемным, 
так как он быстро изнашивается и подлежит замене. Удлинение лыжи Ал= lлfЬл = 4 ... 6, где 
lл и Ьл- соответственно длина и ширина лыжи. Увеличение Ал улучшает проходимость по 

неровному грунту, но ухудшает маневренность самолета. 

Для подвески лыжи к стойке шасси стремятся использовать унифицированные узлы, 

позволяющие быстро в эксплуатации менять колесо на лыжу и наоборот при переходе с 

грунта или снега на ВПП с искусственным покрытием. При подвеске лыж вместо колес к 

стойкам с рычажной подвеской колес снимают рычаг с колесом и навешивают на те же уз

лы рычаг 9 с лыжей (см. рис. 7.40, 6). Ось подвески лыжи располагают возможно ближе 
к подошве и позади ЦМ лыжи для получения более равномерного распределения нагруз

ки qл по длине лыжи /л при действии сил трения во время ее движения. Схема сил, дейст

вующих на лыжу, приведена на рис. 7 .40, а. 
На рис. 7 .40, б ... г по казаны общий вид и сечения одного из вариантов конструкции лыжи 

для снегового покрова самолета местных линий. Лыжа- металлическая сборно-клепаной 

конструкции. Она подвешивается к оси 7 (сечение Г-Г, рис. 7 .40) на конце рычага 9 с помо
щью проушин 10, устанавливаемых на специальной силовой коробке 11 (см. рис. 7.40, в), 
связанной с каркасом лыжи уголками 13 и тягами 12. Верхний конец рычага 9 фиксирует
ся на нижней части стойки осью 17 (сеч. Б-Б). Стабилизирующий амортизатор 2, закре
пленный на хвостовой части лыжи (см. рис. 7.40, 6), связан через рычаг 8с осью 7узла на
вескилыжи и управляетуглом наклона лыжи. Цилющр 14(см. рис. 7.40, г), закрепленный 
впереди узла навески лыжи, управляет качалкой 15, нижний конец которой представляет 
собой тормоз 16 («плуг>>, выходящий при торможении за габариты полоза лыжи). Конст
рукция профилированного носка лыжи 4, съемного полоза б, а также других частей лыжи 
с узлами крепления, связывающими их, показама на рис. 7.40, б ... г. 

Коистр)'IЩИJI колесио-JIЫЖИой опоры отличается от конструкции обычной опоры с ко

лесом сочетанием в качестве опорных элементов колеса и небольшой по габаритам лыжи 

(см. рис. 7.40, д). Движение по грунту с высокой прочностью crrp при таком шасси осу
ществляется на колесах (лыжа в это время поднята над поверхностью, не касаясь ее). Од

нако при слабом грунте и погружении колеса в грунт лыжа, соприкасаясь с поверхностью 

грунта, уменьшает вместе с колесом удельное давление на такой грунт и повышает прохо

димость самолета. 

Лыжа крепится к оси колеса посредством амортизатора, ход которого подбирается так, 

чтобы не допустить максимального обжатия колеса. 

Недостатком колесно-лыжных опор является их большая сложность, масса и трудно

сти уборки, если делать лыжи на приемлемые для высокой проходимости удельные давле

ния (т.е. достаточно больших размеров). 

Гусеничное шасси - см. подразд. 7 .11.1. 
Лодки, поплавки, гндролыжи применяют на гидросамолетах. Конструкция этих опор

ных элементов состоит из набора шпангоутов, стрингеров и обшивки, которым придана 

определенная форма (килеватость) для повышения путевой устойчивости. Материалом 

для их изготовления чаще служат различные пластмассы, причем из них изготавливается 

и силовой набор. Однако большая масса и большое аэродинамическое сопротивление в 

полете таких опорных элементов, определяемое их большим потребным объемом на еди

ницу массы гидросамолета, создает проблему при выборе опор для гидросамолетов. 

Воздушио-лыжиwе в колесио-воздушио-лыжиwе опоры предусматривают применение 

наряду с колесом и лыжей камер между подошвой лыжи и грунтом для создания воздуш

ной подушки, уравновешивающей большую часть массы самолета. Это позволяет разгру

зить лыжи (колеса), уменьшить коэффициент трения и повысить проходимость опор. Ав-
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торы таких проектов (В. Н. Кожахин и О.В. Дмитриев) считают, что опоры, использующие 

под лыжами воздушную подушку, по габаритам будут соизмеримы с обычными опорами, 

а затраты энергии на создание воздушной подушки и движение самолета по грунту могут 

быть даже ниже, чем при движении на обычных опорах по ВПП с искусственным покры

тием. 

§ 7. 12. АМОРТИЗАЦИЯ ШАССИ 

7.12.1. Назначение амортизации шасси- логлощение и рассеивание энергии 

ударов при посадке и движении самолета по неровному аэродрому с целью уменьшения 

действующих на него при этом нагрузок. При посадке кинетическая энергия удара А кию 

выражаемая через массу с~молета при посадке тпос и вертикальную скорость снижения Vy 
по формуле Акин = тпос VY /2, переходит в энергию деформации Адеф· Для самолетов зна
чения Vy составляют 3,0 .. .4,5 м/с. Значение Адеф определяется работой сил LРк, действу
ющих со стороны ВПП на опорные элементы (колеса) после их касания поверхности 

ВПП, при перемещении (опускании) ЦМ самолета на величину Нцм: 

Нцм 

Адеф = f LP кflH = РНцм. 
о 

(7.14) 

где Р есть среднее значение LP к- нагрузок на опоры (на самолет) - при опускании ЦМ 

самолета от нуля до Нцм· Далее можно записать 

2 
РНцм = тпос vY /2. (7.15) 

Как видно из соотношения (7.15), нагрузки на узлы крепления стоек шасси к элемен
там конструкции планера будут тем меньше, чем больше величина Нцм при посадке и чем 

меньше возникающие при этом перегрузки на шасси пш = (LPк>maxfLPк.r:r· Здесь (LPк>max
максимальное значение действующей на шасси (на самолет) нагрузки при посадке; LPк.r:r
значение стояночной нагрузки на шасси. 

Опускание ЦМ может происходить за счет деформации конструкции планера и грунта. 

Однако деформации планера невелики, а допустимые деформации грунта (глубина колеи h) 
не должны превышать 5 ... 8 см. Поэтому с целью существенного увеличения значений 
Нцм и уменьшения значений (LP к>mах• действующих на самолет при посадке, в ко нетрук
цию шасси вводят упругие (деформируемые) элементы - пневматики и амортизаторы 

(при колесном шасси), при других типах опорных элементов - только амортизаторы. 

Если обжатие пневматиков основных опор трехопорного шасси с передней опорой при 

посадке обозначить через Олю а амортизаторов - через бам• то для телескопических стоек 

можно принять Нцм = Опн + Оам• для стоек с рычажной подвеской колес Нцм = Опн + 
+ hверт.к• где hверт.к - вертикальное перемещение колеса при посадке (оно связано с Оам 
передаточным коэффициентом q>). Для колесного шасси значения Нцм могут составлять 
от 250 .. .400 мм на легких маневренных самолетах и до 600 ... 700 мм- на тяжелых не манев

ренных самолетах. 

Большие значения Нцм для тяжелых неманевренных самолетов при плавной зависи

мости LРк = q>(Н) (рис. 7.41, в) позволяют уменьшить величины сил LРк и перегрузок nш, 
передаваемых от шасси на фюзеляж или крыло при посадке таких самолетов, затраты мас

сы на усиление конструкции этих агрегатов и выработку их усталостиого ресурса при дви

жении самолета по неровному аэродрому. Применеине рычажной подвески колес с боль

шими значениями hверт.к при небольшой высоте стоек шасси на таких самолетах, 
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Рис. 7 .41. Диаrрамма работы однокамериоrо аморп~затора 

увеличение числа амортизаторов на многоколесных опорах (см. рис. 7.24, а; 7.33) и числа 
стоек в опоре со снижением жесткости амортизации (уменьшение производной lfLP кl dH) 
дает возможность в ряде случаев получить более легкую конструкцию планера. Однако 

увеличение Нцм приводит к увеличению габаритных размеров и массы опор. 

Для небольших маневренных самолетов при компактном, удобном для уборки шасси 

размещении стоек труднее обеспечить большие значения Нцм· Поэтому для них уровень 
перегрузок пш значительно выше, а амортизация - жестче. Но для этого типа самолетов 

сам планер рассчитывается на большие перегрузки в полете, и потому его агрегаты без до

полнительных затрат массы способны воспринимать повышенные нагрузки от шасси. 

График зависимости 'LP к = <р(Н) (рис. 7.41, в) называют диаграммой работы амортиза
ции шасси самолета. Площадь между кривой 'LРк = <р (Н) и осью абсцисс определяет ра
боту, воспринимаемую амортизацией: Адеф = Акин = 0,5m0 oc v}. Коэффициенты полноты 
диаграмм Тlам = Адеф!('LР= .НЗцм) во многом определяются характером изменения жест
кости dLPкfdH амортизационных систем по Н. 

Пневматики почти всю энергию, воспринимаемую ими, возвращают самолету, что 

должно вызывать его колебания. Но амортизаторы, входящие в амортизационную систе

му шасси, не только воспринимают энергию ударов, но и значительную ее часть превра

щают в тепло и рассеивают в атмосферу. Эrо приводит к быстрым затуханиям колебаний 

самолета при посадке. Пневматики воспринимают до 15 ... 20% кинетической энергии са
молета на посадке, остальные 80 ... 85 % - амортизаторы, поэтому амортизационные 

свойства шасси определяются в основном характеристиками амортизаторов. 

Для амортизационной системы шасси устанавливаются эксплуатационные значения 
э VY по нормам прочности и максимальное значение массы самолета тпос• с которой мож-

но производить посадку, т.е. тем самым задается значение эксплуатационной нормируе

мой работы А~ = m0 oc( v; )2 /2, которая должна быть логлощена амортизацией шас~и при 
нагрузках на агрегаты планера, не превышающих эксплуатационного значения r. Р к . 

Максимальная доля этой энергии, приходящейся на амортизатор основной опоры 

трехопорного шасси, равна А:м = 0,5 А~. Приходящаяся на амортизатор передней опоры 
э э 

максимальная доля энергии Ан может достигать значений 0,2 Ан*. 

• Нормы орочиости предусматривают поглощение амортизатором максимальной работы Amax; Amax = 

=А~ G8зл/Gnoc ;<: 1,5А:. Здесь G8зл и Gnoc- соответственно взлетный и посадочный вес самолета. 
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7 .12.2. Требования к амортизаторам. Основным требованием к амортизаторам каждой 
из опор шасси является логлощение и рассеивание приходящейся на их долю нормиро

ванной энергии при посадке самолета в случае нагрузок на узлы крепления амортизаци

онных стоек к агрегатам планера, не превышающих эксплуатационные значения, при ми

нимальных габаритах и массе амортизаторов и достаточной их прочности и долговечности. 

Для реализации этого основного требования: 

амортизатор должен быть рассчитан на логлощение приходящейся на его долю нор ми
э 

рованной энергии Аам ; 
э 

усилия в амортизаторе Рамдолжны нарастать плавно, достигая максимума Рам в конце 
его обжатия (см. линию ced на диаграмме работы амортизатора, рис. 7.41, а). При этом 
плавно изменяется и жесткость амортизатора dРамfd'бам· В целях предотвращения при об-

э 
жатии амортизатора нагрузок, превосходящих эксплуатационные (Рам> Рам), в его конст-

рукции доткны быть устройства, <<срезающие>) пики нагрузок (см. линию cfd на рис. 7.41, а), 
например противоперегрузочные устройства; сам амортизатор может быть двухкамерным; 

амортизатор должен быть многоразовым. Время пр ям ого и обратного ходов не должно 

превышать 1 с, а рассеивание логлощенной энергии при этом должно быть таким, чтобы 
амортизатор был готов к восприятию следующих ударов и при этом не было бы возраста

ния колебаний самолета (см.§ 7.14). Характеристики амортизатора должны как можно 
меньше зависеть от условий внешней среды; 

амортизатор должен иметь хорошие эксплуатационные характеристики и не требовать 

больших трудозатрат на обслуживание. 

В зависимости от применяемого в амортизаторах рабочего тела они могут быть жид

костно-газовыми, жидкостными, пружинно-фрикционными, резиновыми (пластинча

ТЬIМИ или шнуровыми) и др. Наибольшее распространение в шасси современных самоле

тов получили жидкостио-газовые амортизаторы как наиболее полно отвечающие 

перечисленным выше требованиям. 

7 .12.3. Конструкция н работа жидкостио-газового амортизатора. В качестве рабочего те
ла в таком амортизаторе используются газ и жидкость. Газ является упругим элементом 

амортизатора. Жидкость применяется для создания гидравлических сопротивлений и 

рассеивания поглощаемой энергии при работе амортизатора. Конструкция жидкостно

rаэового амор11133тора основной опоры самолета показана на рис. 7.42. Амортизатор состоит 
из стакана-цилиндра 7 и штока 8, опирающегося в цилиндре на две буксы 9 и 4 для передачи 
на цилиндр перерезывающих сил и изгибающих моментов (см. рис. 7. 7). Букса 9 неподвижно 
закреплена в нижней части цилиндра (см. рис. 7.42, в), а верхняя 4 (см. рис. 7.42, а, б)- под

вижная, связанная со штоком гайкой 3, играет роль поршня. В поршне сделаны отверстия 
большого диаметра. Вовнутрь штока входит плунжер 2 с профилированным отверстием в 
центре и канавками на боковой поверхности для протока жидкости при движении штока 

с поршнем. Донышко б, ограничивает снизу камеру внутри штока, заполненную жид

костью АМГ -1 О. Верхний уровень жидкости находится выше поршня 4. Сверху стакан ци
линдра закрыт верхним донышком 1, закрепленным в стакане гайкой. В донышко 1 ввер
нута и зафиксирована винтом верхняя часть плунжера. Сверху в донышке имеются два 

зарядных штуцера для азота и гидросмеси. Азот, выполняющий функцию упругого эле

мента в амортизаторе, заполняет всю верхнюю полость цилиндра, ограниченную сверху 

донышком 1, а снизу- верхним уровнем жидкости. 

Важным элементом в амортизаторе является плавающий клапан торможения жидкос

ти на обратном ходе 5 с несколькими калиброванными отверстиями маленького диамет
ра. Снизу он упирается в упор на штоке (см. рис. 7.42, б, г), в верхнем положении прижи
мается к поршню 4, перекрывая большую часть его отверстий и создавая тем самым 
большие гидравлические сопротивления при перетекании жидкости из одной полости 

цилиндра в другую. 
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Уплотнения штока, букс, донышек надежно предохраняют амортизатор от течи жид

кости и защищают внутреннюю полость амортизатора от попадания в нее грязи. Типовые 

варианты конструкции элементов уruютнения и сечения этих элементов показаны на 

рис. 7.42, в, д и на виде I. · 
Нижняя букса 9 (см. рис. 7.42, д) с уплотнениями фиксируется снизу гайками 12, 14 

и крышкой 1Зна винтах 15. На рис. 7.42, в букса 9с уплотнениями фиксируется торцевой 
гайкой 10*. 

На рис. 7.42, б приведена типичная конструкция верхней подвижной буксы- пор

шня 4 с отверстиями и каналами для перетекания гидросмеси: на прямо м ходе - из по

лости внутри штока в полости над и под поршнем (между стенками цилиндра и што

ка), а на обратном ходе -из полости под поршнем в полость над поршнем и вовнутрь 

штока. 

• На рис. 7 .42, в, д приведены разные варианты конструкции букс и уплотнений амортизаторов. 
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На рис. 7 .42, д: 11 - войлочный сальник; 16- манжета из капрол она; 17- уплотнительные ре
зиновые кольца; 18- наружное кольцо из материала Д16Т; 19- стальное стопорное кольцо; 20-
кольца клиновидные из фторопласта; 21- пресс-масленка; 22- уплотнительные кольца для удер
жания смазки; 23- кольца плоские кожаные. На рис. 7 .42, г: 24- профилированная игла. 

Работа жидкостио-газового амортизатора. Амортизатор должен поглощать и рассеивать 
э 

приходящуюся на его долю часть кинетической энергии самолета Аам· При соприкосно-

вении с поверхностью аэродрома во время посадюt самолета начинается обжатие аморти

затора- прямой ход. При этом уровень жидкости (обычно АМГ-10) внутри цилиндра 

поднимается- она подпирается снизу донышком 6 (см. рис. 7.42, а), двигающимся вмес
те со штоком вверх. При этом сокращается объем камеры с азотом в верхней части 

цилиндра. Давление азота возрастает по сравнению с давлением зарядки, воз~астают и 

усилия в амортизаторе Рам· На сжатие газа (азота) расходуется часть энергии Аам• равная 

Мг На диаграмме работы амортизатора Рам= /(о3м) (см. рис. 7.41, а, б) Mr определяется 
мощадью между политропой сжатия газа аЬ и осью абсцисс. При движении подвижных 

частей амортизатора вверх на преодоление сил трения между ними и буксами и трения в 
э 

умотнениях расходуется еще примерно 10% энергии Аам (на диаграмме на рис. 7.41, а 
эта доля дАтр определяется мощадью abdc). И, наконец, на преодоление гидравлических 
сопротивлений при перетекании жидкости через небольшие отверстия в плунжере (в дру

гих конструкциях амортизаторов -:- между отверстием в донышке мунжера 2 и профили
рованной иглой 24, см. рис. 7.42, г) расходуется оставшалея часть поглощаемой амортиза
тором кинетической энергии самолета Мж (на диаграмме это мощадь cedc). Таким 

э 
образом, поглощаемая амортизатором энергия Аам на диаграмме определяется мощадью 

между кривой ced и осью абсцисс. 
Энергия сжатого газа, накоменная в амортизаторе при его обжатии, в конце прямого 

хода после прекращен:.ия действия внешней нагрузки используется для обратного хода и 

возвращения всех подвижных частей амортизатора в начальное положение для воспри

ятия последующих ударов. Диаграмма работы амортизатора при обратном ходе определя

ется работой сил трения (abd'c') и работой жидкости (сО'е'с' ). 
На обратном ходе при расширении газа жидкость, перетекая из полости под поршнем 4, 

объем которой при этом уменьшается, в полость над поршнем (см. рис. 7.42, г), поднимает 
плавающее кольцо 5 (клапан торможения на обратном ходе) и прижимзет его к поршню 4, 
сокращая тем самым число и диаметр отверстий для прохода жидкости. Гидравлические 

сопротивления жидкости резко возрастают, и поглощенная амортизатором кинетическая 

энергия частично превращается в темо и рассеивается стенками цилиндра в атмосферу. 

Таким же путем рассеивается и тем о от работы сил трения. Рассеивание поглощенной на 

посадке энергии приводит к затуханию колебаний самолета при посадке. 

Вид диаграммы работы амортизатора и прежде всего вид зависимости cedc, характери
зующей жесткость амортизатора dPaмl dоам (уровень передающихся на манер нагрузок от 

стоек шасси), определяется законом изменения площадей проходных сечений для жидкос

ти по ходу движения штока амортизатора. Конструктивно это решается подбором диамет

ров и числа отверстий в JШУНЖере и поршне, профилем проходньrх сечений между IШуНЖе

ром 2 и портнем 4, между профилированной иглой 24 и отверстием в IШуНЖере 2 и т.д. 
Однако в амортизаторах приходится предусматривать различные дополнительные уст

ройства (противоперегрузочные клапаны) в целях медопущения пиковых нагрузок"', 

смягчения амортизации и снижения тем самым уровня нагрузок на агрегаты манера, 

к которым крепятся опоры самолета. Но уменьшение. жесткости амоотизатора приводит 
э э 1 

к уменьшению коэффициента 11 полноты диаграммы (ТJ = Аам /Рам оам) и недоиспользо-
ванию возможностей амортизатора. 

• Пунктирная кривая cfdнa рис. 7.41, а. 
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На рис. 7.43, а показана конструкция амортизатора современного пассажирского са
молета, а на рис. 7.43, б ... ж- схемы положения элементов амортизатора на прямом и об

ратном ходах. Амортизационная стойка основной опоры выполнена конструктивно в ви

де амортизатора, имеющего две изолированные друг от друга воздушные камеры. Такие 

амортизаторы стали называться двухкамерными. Они за счет более мягкой амортизации 

снижают уровень нагрузок на конструкцию при передвижении самолета по ВПП, обеспе

чивают плавность хода и увеличивают запас хода амортизатора при полностью загружен

ном самолете. 

Верхняя камера В для азота находится в верхней части гильзы 18. Она вставлена в ци
линдр-траверсу 4 (см. рис. 7.43, а, б) и разгружает цилиндр от внутреннего давления. 
Поэтому цилиндр изготавливается из алюминиевого сплава. Нижняя камера для азота Н 

находится в гильзе 12 внутри штока 8 и отделяется от средней части Д амортизационной 
стойки, где находится жидкость АМГ -10, плавающим пopllllieм 7. 

В гильзе 12 (см. рис. 7.43, а), в верхней части, установлен корпус 13, в котором смон
тированы профилированная игла 5 и клапан 6 с пружиной торможения обратного хода 
поршня 7. Гильза 18 в цилиндре-траверсе 4 закреплена гайкой 19. Внутрь гильзы ввернут 
зарядный клапан 1. На нижней части гильзы 18установлен колокол 17, в котором нахо
дится поршень 15 с пружиной 20 (см. вид/, рис. 7.43, а). В верхней части поршня 15 име
ется букса 16 с восемью клапанами 3 для перетекания жидкости в момент перекрытия от
верстия. В верхней части колокола 17 установлен клапан 2. Гильза 12 вставлена в дно 
штока 8 и затянута гайкой 11. В угольник трубки 10 ввернут зарядный клапан 9. 

Работа амортизатора. А. Начальное положение перед посадкой (см. рис. 7.43, б). За счет 
давления азота в камере В шток 8 выдвинут до упора вниз. Игла 5 своим грибком 14 оття
гивает вниз поршень 15, сжимая пружину 20. При этом отверстия 22, 23 в поршне 15 и 
в колоколе 17 обеспечивают свободное перетекание жидкости в амортизаторе. Плаваю
щий поршень 7 под давлением азота в камере Н находится в крайнем верхнем положении. 
Клапан торможения 6 под действием своей пружины находится в верхнем (закрытом) по
ложении. 

Б. Прямойходпри ударе (см. рис. 7.43, в). Шток 8вместе с иглой 5движетсявверх. В по
лости Д возникает избыточное давление, так как жидкость проходит из нее только через 

кольцевую проточку между иглой 5 и отверстием в донышке поршня 15. Отверстия 23 пе
рекръiты, поскольку избыточное давление жидкости преодолевает натяжение пружин 20. 
Жидкость попадает в полость В через отверстия 21, 22. Клапан 2 открывается. Азот в верх
ней камере сжимается. Усилие в амортизаторе Рам при этом складывается из силы сжатия 

азота, трения и гидравлического сопротивления жидкости при ее перетекании через коль

цевую проточку между иглой и донышком поршня 15. 
При движении штока с большой скоростью вверх давление жидкости в камере Д до

стигает величины зарядки азотом нижней камеры Н. Создаваемая этим давлением сила, 

преодолевая сопротивление пружины клапана 6, открываетего (см. рис. 7 .43, г) и перепус
кает жидкость в полость Е над плавающим поршнем 7. Поршень 7 опускается вниз, ежи
мая азот в камере Н. Одновременно уровень жидкости в камере В продолжает поднимать

ся. У с или е Рам теперь складывается из силы сжатия азота в камерах В и Н и дросселирова

ния жидкости через кольцевую проточку между иглой и донышком поршня. 

В. Прямой ход при ударе из обжатого положения Шlи при .медленном обжатии. После по

глощения энергии посадочного удара и остановки штока 8 давление во всех полостях, за
полненных жидкостью, выравнивается, пружина 20перемещает поршень 15, выполняю
щий функции противоперегрузочного клапана, в крайнее верхнее положение до упора 

(см. рис. 7.43, б), открывая отверстия 23 и 24 для свободного протока жидкости в полость В. 
Остается и свободное протекание жидкости в полость Е. В этом положении в случае наез

да на неровности ВПП работает только пневматика амортизатора. Величина Рам опреде-
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ляется степенью сжатия азота в обеих каме- р0" Кан~ра Н 
рах В и Н, чем и достигается большая мяг- р 3 
кость амортизации в процессе разбега, 1111 t--'-""-'-+-1 
пробега и рулежки самолета (см. диаграмму 

работы двухкамерного амортизатора на 

рис. 7 .44, где видно, что при работе сразу 
обеих камер жесткость амортизатора 

уменьшается). 

Конера 8 Канеры 8 иН 

Г. Обратныйход(см. рис. 7.43, е). Штокпод 
воздействием сжатого азота в камере В пере

мешается вниз, увеличивая объем полости Д и 

заполняя ее жидкостью. Клапан 2 закрывается 
пружинами. Жидкость проходит из полости В 

внутрь колокола и в полость Д из полости Е че-

Рис. 7 .44. Диаrрамма работы двухкамерною 
амортизатора 

рез дроссельные отверстия в поршне 3 и клапане 6, вызывая торможение обратного хода 
штока. Однако рассеивание поглощенной энергии оказывается при этом недостаточным. 

В конце обратного хода Штока (см. рис 7.43, ж) грибок иглы захватывает буртик пор
шня 15 и, сжимая пружину 20, опускает его вниз. При этом жидкость из полости К выжи
мается через ступенчато расположенные отверстия, за счет чего обеспечивается плавный 

подход штока 8 к упору 25. 
На рис. 7.44 показана статическая диаграмма работы двухкамерного амортизатора. 

Как видно из рисунка, жесткость амортизатора при вступлении в работу второй камеры 

сначала резко падает, что позволяет снижать нагрузки на шасси (на планер) при наезде на 

препятствия, а затем постепенно нарастает вновь. Энергия, поглощаемая двухкамерным 

амортизатором при сжатии газа (заштрихованная площадь на диаграмме), больше, чем 

однокамерным при одинаковых значениях Б:м и Р:м· При этих условиях двухкамерный 
амортизатор обеспечивает большую полноту диаграммы, чем однокамерный. Увеличени

ем числа камер в амортизаторе можно «настроить•> амортизатор на снижение нагрузок на 

шасси при наезде на неровности различной величины с различными, встречающимиен в 

заданных условиях эксплуатации скоростями. 

На рис. 7.42, г приведена упрощенная схема двухкамерного амортизатора с профили
рованной иглой 24 и вынесенными снизу рисунка положениями клапана торможения 
жидкости на обратном ходе 5, поясняющими его работу при прямом и обратном ходах 
штока. Читателю рекомендуется самостоятельно разобраться в работе этого амортизатора 

на прямом и обратном ходах. 

7.12.4. Друrие виды амортизаторов. Кроме описанных выше жидкостио-газовых амор
тизаторов в конструкции опор могут применяться, как указывалось выше, резиновые, 

пружинные (фрикционные) или жидкостные амортизаторы и их некоторые комбинации. 

Резивовые амортизаторы. При рассмотрении фермеиных конструкций шасси уже упо

минались резиновые пластинчатые амортизаторы, в которых при прямом ходе амортиза

тора имеет место обжатие резиновых пластин и их деформация между прокладками. Ра

бота сил, возникающих при этом, частично преобразовывается в тепло и рассеивается 

в атмосферу. И хотя в таких амортизаторах на обратном ходе возникает трение между 

пластинами и прокладками, однако малая величина гистерезиса резко ограничивает об

ласть применения таких амортизаторов на легких самолетах. Недостатком является и по

теря резиной своих упругих свойств при низких температурах. 

В резиновых амортизаторах из шнуровой резины гистерезис еще меньше. Здесь резина 

работает только на растяжение, что еще больше сужает применямость таких амортизаторов. 

Пружииио-фрикциоиные амортизаторы состоят из набора стальных внешних и внут

ренних колец, которые входят друг в друга при обжатии амортизатора. Работа возникаю-
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2 J ~ s 6 7 щих при этом сил трения превращается в 

тепло и рассеивается в окружающую среду. 

Малая удельная энергоемкость, большая 

жесткость, неизменная по мере обжатия, и 

большая масса такого амортизатора сделали 

его практически неприемлемым для совре-

менных самолетов. 

Рис. 7.45. Жидкостиый аморти:~атор Жидкостные амортизаторы. При очень 

высоких давлениях ((3 ... 5) · 102 МПа) жид
кость может изменять свой первоначальный объем на 15 ... 20 %. Это обстоятельство ис
пользуется в жидкостных амортизаторах (рис. 7.45), представляющих собой толстостен
ный цилиндр 1 со штоком 7и поршнем 2 с отверстиями 3, 8. Уплотнения обеспечиваются 
кольцом 4 и сальником 5, затягиваемым гайкой 6. 

Энергия удара поглощается сжатием жидкости в полости цилиндра и работой на преодоле

ние сил гидравлического сопротивления жидкости при перетекании через калиброванные от

верстия 3, 8. На обратном ходе в результате расиrnрения жидкости часть отверстий в поршне 
оказывается перекрытой, что увеличивает сопротивление перетеканию жидкости на обратном 

ходе. У таких амортизаторов очень высокий коэффициент полноты дИаграммы (ТJ;; 0,9), они 
более компактны и меньше по массе, чемжидкостио-газовые амортизаторы. Однако очень вы

сокая жесткость таких амортизаторов резко снижает их практическую применимостъ на совре

менных самолетах, где одной из важнейших проблем является снижение нагрузок на шасси, 

а значит, и на планер самолета, особенно при движении самолетов по неровному грунту. 

Комбинации рассмотренных видов амортизаторов позволяли улучшать характеристи

ки отдельных видов, но очень усложняли при этом конструкцию амортизатора, его экс

плуатацию и сужали область применения. 

§ 7.13. КИНЕМАТИЧЕСКИЕ СХЕМЫ УБОРКИ ШАССИ 

В самолетах, летающих на скоростях более 250 км/ч, применяют убирающееся в 
полете шасси. Это позволяет существенно уменьшить лобовое сопротивление самолета, по

лучить лучшие аэродинамические, а следовательно, и летные характеристики. Несмотря на 

некоторое увеличение массы и усложнение конструкции и эксплуатации самолета с убираю

щимел шасси, в целом его эффективность возрастает. При этом, конечно, чем проще кине

матическая схема уборки и выпуска шасси, чем меньше усложнение конструкции самих 

опор дополнитеJiьными элементами, обеспечивающими их уборку и выпуск, и, наконец, чем 

меньше усложнений силовой схемы крыла, фюзеляжа или гондол и меньше потребные объ

емы, в которые убирается шасси, тем больше выигрыш от уборки шасси в полете. 

Выбор кинематической схемы уборки и выпуска шасси - сложная конструкторская 

задача. При решении этой задачи определяющими являются КСС и конструкция самих 

опор, размерность и компоновка самолета, КСС его агрегатов (при уборке не должна на

рушаться целостность основных силовых элементов агрегата), располагаемые объемы и т.д. 

(конечно, легче решить вопросы уборки стойки шасси с одним колесом балочной КСС, чем 

стойки с многоколесной тележкой ферменпо-балочной КСС, да еще с разворотом тележки). 

Опыт самолетостроения показывает, что наиболее просты ми по кинематике являются 

уборка основных опор шасси в крьшо по его размаху или в гондолу на крьше при уборке 

основных опор вдоль хорды, уборка передних опор вперед или назад в носовой части фю

зеляжа. В этом случае поворот опоры происходит только вокруг одной оси, а необходимое 

положение колеса (колес) в убранном положении достигается выбором наклона оси тра

версы (оси вращения стойки шасси при уборке), см. рис. 7.9, поз. 11; рис. 7.29, ось 9; 
рис. 7.32, поз. 13 на виде А). На этих рисунках по казаны стоики шасси, убирающиеся вдоль 
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размаха крЬUiа в его корневую часть. Но так получается не всегда: при длинной стойке (сред

нерасположенном по высоте фюзеляжа крьmе) уже приходится усложнять кинематическую 

схему введением дополнительных элементов. Так, дополнительный определенной длины 

стержень, связанный с верхним кольцом рычага стойки с рычажной подвеской колеса, поз

воляет при уборке развернуть рычаг с колесом в сторону укорочения стойки и убрать колесо 

в корневую часть крЬUiа. Применение-параллелограммного механизма 1 (рис. 7.46, а), связан
ного со стойкой 2 и подвижной осью 3 колеса 5, позволяет при уборке стойки удержать колесо 
в вертикальном положении и убрать его в боковую часть фюзеляжа. Здесь (см. рис. 7.46, а) 
4- стержень, принудительно через параллелограммный механизм 1 разворачивающий в 
процессе уборки ось 3 с колесом 5 в положение для уборки в фюзеляж. 

На рис. 7.46, б, д показана кинематическая схема уборки и выпуска передних опор лег
кого маневренного самолета (см. рис. 7.12 и описание такой опоры) и самолета С-5. Убор
ка этих стоек происходит вперед по полету. Преимуществом такой уборки перед уборкой 

назад против полета является более надежный выпуск передней опоры. Так, даже при от

казе основной и аварийной систем выпуска шасси и открытии замка убранного положе

ния вручную с помощью троса (см. рис. 7.16, а) передняя опора под действием собствен
ной массы выходит в воздушный поток, скоростным напором дожимается до 

выпущенного положения и становится на замок выпущенного положения. 

На рис. 7.46, в, г показаны основная опора самолета с четырехколесной тележкой, под
вешенная рамой 20 к узлам 0-0 на заднем лонжероне кессонного крыла, и механизм, 
позволяющий при уборке опоры назад по хорде в специальную гондолу крьmа разворачи

ватьтележку с колесами на 180". При уборке стойки рама 20, поворачиваясь относительно 
оси 0-0 под действием силовых цилиндров 8, через рычаг 6, тягу 7, двуплечий рычаг 9 и 
стабилизирующий амортизатор JОразворачиваеттележку. На рис. 7.46, в, г: 19- подкос; 

21- штоки цилиндров-подъемников 8. 
Недостаток кинематической схемы уборки основной опоры, показаиной на этом ри

сунке, в том, что уборка тележки назад в гондолу на крЬUiе смещает ЦМ сечения крЬUiа на

зад, ухудшая противофлаттерные характеристики крЬUiа и усложняя выпуск стоек, осо

бенно от аварийной системы. 

На рис. 7.46, з приведена кинематическая схема уборки основной опоры самолета 
Ту-154. Сама конструкция этой опоры представляет интерес в связи с тем, что это изме

няемый в пространстве под действием нагрузок на опору механизм. Механизм образован 

шармирно закрепленными на силовых элементах крЬUiа амортизационной стойкой БДи 

подкосомАГ Д, соединенными через средний узел шлиц-шарнира Г между собой. Это поз

воляет разгрузить амортизационную стойку БВ от изгиба. Выгода в силовом отношении 

такой схемы опоры еще и в том, что подкос - цилиндр-подъемник стойки АГД- работает 

только на растяжение. Как видно из схемы опоры (см. рис. 7 .46, з), стойка БВ отклонена 
назад от вертикальной оси и при увеличении нагрузки на опору при сближении точек 

шлиц-шарнираЛиЦугол наклона стойки назад увеличивается, что и обеспечивает раз

грузку стойки от изгиба и работу подкоса на растяжение. 

Кинематическая схема уборки такой опоры включает в себя кроме рассмотренных 

элементов тележку с шестью колесами, стабилизирующий амортизатор ЕЖ, качалку ЕК, 

тягу ИД. Положение тележки определяется положением точки Д. При уборке основной 

опоры подкос-цилиндрАГД снимается с цангового замка (см. рис. 7.17, б) и начинает уд
линяться, поворачивая амортизационную стойку БВ и приводя ее в убранное положение. 

Тележка посредством стабилизирующего амортизатора ЕЖ, качалки ЕК и тяги ИД пово

рачивается относительно точки В, запрокидываясь колесами вверх. В выпущенном поло

жении опоры тележка наклонена передней частью вниз, что при приземлении самолета 

с поднятой передней опорой придает тележке горизонтальное положение и обеспечивает 

более равномерное распределение нагрузок между колесами тележки. 
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Рис. 7.47. Конструкция 

rондолы шасси н створок 
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После уборки основных опор люки их ниш в гондолах шасси на крьше закрываются 

щитками и боковыми передними и задними створками. 

На рис. 7 .46, е, ж приведена кинематическая схема уборки и выпуска основной опоры 
самолета С-5. Конструкция такой опоры была описана выше (см. § 7. 7) и показана на рис. 
7.24, а". При уборке такой опоры поперечная балка 11 (см. рис. 7.46, е, ж) стойки 12вмес
те с четырьмя колесами 13 и амортизаторами 14 разворачивается с помощью рычага 16 
и цилиндров 17в корпусе стойки 15 (шпинделе) на 90'. Стойка убирается в гондолы фю
зеляжа цилиндром-подъемником 18вверх колесами, занимая минимальный объем. 

На рис. 7.47, а показана гондола для размещения основной опоры шасси в убранном 
положении. Гондола располагается за задним лонжероном крьша. Ее передняя часть захо

дит на верхнюю и нижнюю паиели кессона крыла и соединяется с ними при помощи 

• Читателю целесообразно вернуться к описанию этой опоры в§ 7.7. 
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угольников. Сюювая связь гондолы с верхней паиелью крыла осуществляется также при 

помощи пояса силовой балки J. Силовой набор гондолы состоит из шпангоуrов, лонже
ронов, окантовывающих вырез под опору, силовой балки, стрингеров и обшивки. К л он

жеронам крепятся узлы крепления створок основной опоры. 

Вскрытая обшивка на гондоле позволяет определить ее основные силовые элементы, 

что и предлагается самостоятельно проделать читателю. Створки (см. рис. 7.47, б, в) 

по конструкции представляют собой коробку из внешней и внутренней обшивок, под

крепленных продольными профилями и диафрагмами. Управление створками осущест

вляется посредством тяг, связанных с амортизационной стойкой или с цилиндрами убор

ки и выпуска створок. На рис. 7.47, г ... е показаны варианты узлов 2 крепления створок 3 
к окантовкам ниш для шасси, кронштейнов на створках 4, узлов крепления тяг и силовых 
цилиндров управления створками 5. 

§ 7.14. КОЛЕБАНИЯ, ВОЗНИКАЮЩИЕ 
ПРИ ДВИЖЕНИИ САМОЛЕТА ПО АЭРОДРОМУ 

При рассмотрении особенностей конструкции передних опор (см. § 7.10) 
отмечалось, что свободно ориентирующиеся колеса передней опоры вместе со стойкой 

являются потенциально опасными с точки зрения возможности возникновения на опре

деленной скорости движения самолета самовозбуждающихся колебаний. Этот вид коле

баний, получивший название «ШИММИ», бьm связан в основном с передней опорой, коле

са которой вместе со стойкой имеют несколько степеней свободы и в процессе движения 

самолета могуr подвергаться несимметричному нагружению. Однако в последнее время 

явления <<ШИММИ>» наблюдались и на основных опорах тяжелых самолетов при недоста

точной общей жесткости опор, несимметричности нагружения и распределения масс 

и жесткостей в конструкции опор. 

Возникновение колебаний типа <<Шимми» вызывает интенсивные вибрации частей 

фюзеляжа и крьmа, к которым крепятся стойки шасси, и может привести к срыву пневма

тиков, обрыву деталей стоек и разрущению ими конструкции расположенных вблизи аг

регатов и, наконец, к поломке самих стоек и самолета. Отсюда то внимание, которое уде

ляется изучению этого явления и мерам борьбы с ним. 

Очень опасными являются также колебания с высоким уровнем динамических нагру

зок на опоры (и как следствие на самолет в целом), которые возникают в процессе разбега, 

пробега и рулеюш самолета по неровной поверхности аэродрома. При этом амплитуды 

колебаний частей самолета (например, концов крыла и фюзеляжа) могуr намного превос

ходить колебания этих частей в полете и вызывать в них пере грузки, превосходящие пере

грузки в ЦМ самолета в несколько раз, особенно для тяжелых самолетов с крьmьями боль

ших удлинений. Большие значения динамических нагрузок на опоры и через них на 

планер возникают при больших неровностях поверхности ВПП, когда амортизационная 

система на определенных скоростях движения самолета уже не обеспечивает плавного 

логлощения и рассеивания энергии ударов о неровности аэродрома. 

Ниже рассматриваются физические основы этих явлений и конструктивные меры 

борьбы с ними. 

7.14.1. Шимми. С явлением «шимми» столкнулись при эксплуатации самолетов с пе
редней опорой в начале 1940-х гг. Природа этого явления и меры борьбы с ним бьши ис

следованы академиком М. В. Келдышем в работе «Шимми переднего колеса трехколесно

го шассИ>» в 1945 г. Какпоказано на рис. 7.48 [17], колесо передней опоры имеет несколько 
степеней свободы: поворот относительно оси стойки (на угол е, рис. 7.48, а); боковую де
формацию пневматика (сдвиг на величину Л., рис. 7.48, б); закручивание пневматика (на 
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площаrlка 

а 

Рис. 7 .48. К объяснению явления колебаний типа «mимми• 

угол q>, рис. 7.48, в) относительно оси контактной площадки пневматика из-за его упру
гости, изгиб стойки от действующих на нее нагрузок. 

При случайномнесимметричном приложении нагрузки к колесу (сила Fна рис. 7.48, б) 
и достаточной кинетической энергии поступательного движения самолета, передаваемой 

колесу передней опоры от поверхности ВПП, возникают самовозбуждающнеся колеба

ния колеса (стойки), выражающиеся в колебательном взаимосвязанном изменении 

(см. рис. 7.48, г) величин 8, Л и q> от нуля до их максимального значения со сдвигом фаз, 
как правило, равным тс/2. 

Взаимосвязь колебательного изменения параметров Л, 8 и q> прослеживается на 
рис. 7.48, г. Так, если при нормальном вращении колеса точки А и В на беговой дорожке 
находятся в плоскости симметрии колеса, то при возникновении боковой деформации 

колеса сместится контактная площадка и точка А получит сдвиг на величину ЛА, а точка В

на величину Л в< ЛА, так как точка В находится выше точки А и она подойдет к контактной 
площадке с меньшим сдвигом [ 17]. При повороте колеса на угол а точки А 'и В'на контакт
ной площадке будут определять положение ее оси, которая повернется на угол q>, развора
чивая при этом плоскость колеса на угол 8 (если предположить, конечно, что колесо не 
проскальзывает относительно поверхности аэродрома). Точно также взаимосвязь колеба

тельного изменения этих же параметров можно проследить на примере случайного разво

рота колеса на угол 8 и последующего смещения контактной площадки на Л. По мере уве
личения сдвига Л из-за сил сцепления пневматика с поверхностью ВПП будет 

уменьшаться угол его разворота 8, пока не дойдет до нуля (при Лmах>· 
Дальше (как и в предыдущем примере) накопившийся сдвиг контактной площадки 

поведет к развороту колеса на угол 8, который по мере уменьшения Л будет возрастать до 
значения 8 = 8rnax• но уже в противоположную от начального поворота сторону. В рас
сматриваемом примере считал ось, что стойка абсолютно жесткая. Но реально это не так. 

Колебательный процесс, совершаемый колесом, вызывает изгибные колебания стойки 

и тем большие, чем меньше ее жесткость. Поэтому траектория качения колеса с учетом 

этого получается более сложной. 

Амплитуда описанных колебаний уменьшается, если энергия, подводимая к коле

су, меньше энергии демпфирования, главным образом за счет использования гасите

лей колебаний (см. подразд. 7.6.6), а также за счет сил трения и проскальзывания 
пневматика. 
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Скорость движения самолета, при превышении которой возникают колебания типа 

«ШИММИ>>, называют критической скоростью шимми Vкр· Если не использовать гасители 

колебаний, то Vкр = Jcti(JR) , где с- коэффициент, учитывающий жесткость стойки 
с пневматиком; t - вынос оси колеса относительно оси стойки; R - радиус колеса; J -
массовый момент инерции элементов передней опоры, вращающихся относительно оси 

стойки. 

Конструктивные меры предотвращения колебаний типа «ШВММН• включают в себя пре

жде всего использование на передних опорах специальных гидравлических гасителей ко

лебаний (демпферов), кинематически связанных с колесом (колесами). Конструкции демп

феров шимми, приводов к ним от колес, а также принцилы работы демпферов были 

описаны выше в подразд. 7.6.5 и 7.6.6. 
Явления шимми можно избежать, если параметры, входящие в выражение Vкр• обес

печивают получение значений Vкр• превосходящих скорости движения самолета на разбе

ге и пробеге. Увеличению значений Vкр способствуют: увеличение выноса tколеса (но при 
этом возрастают потребные объемы для уборки колес и трудности уборки передней опоры); 

увеличение жесткости опоры и колес; применение колес меньшего радиуса; уменьшение 

неравномерности разноса масс (и самого разноса масс) элементов опоры относительно 

оси стойки. Увеличению значений Vкр также способствует уменьшение нагрузок на опору 
и снижение коэффициента трения пневматика о поверхность ВПП. Увеличение жесткос

ти основных опор и уменьшение неравномерности разноса масс элементов стойки спо

собствуют предотвращению появления «ШИММИ» на основных опорах тяжелых самолетов 

с большой нагрузкой на опору. Показаиное на рис. 7.28 моментноезакрепление на стойке 
подкоса такой опоры способствует увеличению ее жесткости. 

7 .14.2. Для колебаний, возникающих при дввженни самолега по веровной поверхности ВПП, 
будь то неровная грунтовая ВПП или неровная бетонированная ВПП (например, после ее 

восстановления от повреждений боевыми средствами), характерно появление больших дина

мических нагрузок на опоры и весь самолет в целом при наезде на неровности. Наибольшую 

опасность такие нагрузки представляют для конструкции шасси и узлов подвески наружных 

грузов для самолетов с небольшой взлетной массой и высокой жесткостью конструкции, а для 

самолетов большой массы с более упругой конструкцией наиболее опасны: для конструкции 

шасси - ударные нагрузки, а для крьmа и двигателей под крьmом - колебания. 

Конструктивные меры борьбы с этими колебаниями самолета при движении по неров

ной поверхности ВПП заключаются прежде всего в улучшении свойств амортизационной 

системы шасси при пересечении неровностей ВПП за счет увеличения рассеивания энер

гии амортизацией шасси, повышения жесткости конструкции планера на изгиб и круче

ние, применения амортизаторов с активной системой управления, позволяющей в зави

симости от величины ускорений хода штока амортизатора изменять давление в амортиза

торе, изменяя в нем уровень жидкости. Для этого используется дополнительная система 

со своим насосом, бачком с жидкостью, следящей электронной системой, реагируюшей 

на вторую производную перемещения штока амортизатора. Будучи соединенной с полостью 

амортизатора, заполненной жидкостью, дополнительная система позволяет изменять 

уровень жидкости в амортизаторе и давление в нем [ 31]. 
Интересно использование с целью уменьшения дополнительных нагрузок на перед

нюю опору, возникающих при наезде основных опор на неровности (при этом появляется 

большой пикирующий момент), изменения вектора тяги двигателя. Оrклонение сопла до 

±5" по командам следящей системы, связанной опять-таки с ускорениями штока аморти
затора, позволяет значительно снизить нагрузки на переднюю опору. В такой системе воз

можно и применение средств механизации крьmа. Хорошие результаты дает здесь исполь

зование многокамерных амортизаторов, облегчающих преодоление неровностей 

аэродромов при соответствующей настройке каждой из камер. 
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КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. Определите назначение шасси. Проанализируйте различные схемы шасси (сделайте их эскизы). 
Покажите на сделанных эскизах параметры шасси. Укажите их возможные значения и от чего они 

зависят. 

2. Сделайте эскиз основной и передней опор, укажите название и назначение отдельных элемен
тов, входяших в конструкцию опор. 

3. Назовите наrрузки на шасси. Как эти наrрузки уравновешиваются на элементах конструкции 
планера? Опишите конструкцию узлов крепления стоек шасси. 

4. Назовите и проанализируйте КСС стоек шасси. Покажите на эскизах этих стоек наrружение, 
уравновешивание и характер эпюр М. 

5. Проанализируйте и дайте сравнительную оценку стоек с телескопической и рычажной подвес
ками колес (сделайте их эскизы). Покажите наrружение элементов этих стоек, их уравновешивание 

и характер эпюр Q, М и М к. 
6. Назовите особенности конструкции передних опор. Как конструктивно реализуется управле

ние разворотом передних колес? 

7. Охарактеризуйте мноrоколесные опоры, их преимущества и недостатки. Сделайте эскиз опо
ры с четырехколесной тележкой и объясните назначение элементов такой опоры. 

8. Опишите конструкцию цилиндров-подъемников стоек шасси, замков убрэнноrо и выпуruен
ноrо положений. 

9. Объясните назначение и назовите типы опорных элементов (сделайте их эскизы). Охаракте
ризуйте конструкцию колес, типы тормозов и дайте их сравнительную оценку. Каков уровень энер
гии, поrлощаемой тормозами при посадке? Объясните явление юза при тормож~нии колес и назо
вите конструктивные меры борьбы с этим явлением. Нарисуйте и объясните диаrрамму работы 

пневматика. 

10. Определите назначение и назовите типы амортизаторов. Сделайте эскизы их конструкции 
и схемы работы. Нарисуйте и объясните диаrрамму работы амортизатора. Назовите конструктивные 
решения, влияюшие на вид диаrраммы (характеристику жесткости амортизатора). 

11. Объясните явление «ШИММИ» и назовите конструктивные меры борьбы с этим явлением. 
12. Сформулируйте требования к шасси и приведите примеры реализации этих требований 

в конструкции шасси. 



Глава 8 

СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ САМОЛЕТОМ 

§ 8. 1. НАЗНАЧЕНИЕ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ И ТРЕБОВАНИЯ, 
ПРЕДЪЯВЛЯЕМЫЕ К НИМ 

8.1.1. Виды и назначение систем управления. Системы управления самолетом 
можно подразделить: 

на основную систему управления, предназначенную главным образом для изменения 

траекторий движения самолета, его балансировки и стабилизации на задаваемых режимах 

полета; 

дополнительные системы управления, предназначенные для управления двигателями, 

шасси, закрылками, тормозными щитками, воздухозаборниками, реактивным соплом и др. 

Эти системы управления рассматриваются в специальных курсах при изучении сило

вых установок и энергетических систем самолета как источников энергии для выпуска и 

уборки шасси, закрылков и др. Поэтому ниже для упрощения изложения термин <•система 

управления самолетом>> будем относить только к основной системе управления. 

Система управления современным самолетом представляет собой совокупность элект

ронно-вычислительных, электрических, гидравлических и механических устройств, 

обеспечивающих решение следующих задач: 

пилотирования самолета (изменение траекторий полета) летчиком в неавтоматичес

ком и полуавтоматическом режимах; 

автоматического управления самолетом на режимах и этапах полета, предусмотрен

ныхТ1Т; 

создания достаточной мощности для отклонения органов управления; 

реализации на самолете необходимых (заданных) характеристик устойчивости и уп

равляемости самолета; 

стабилизациJ.' установленных режимов полета; 

повышения безопасности полета путем своевременного оповещения экипажа о подхо

де к опасным (по скорости, высоте, переrрузкам, углам атаки, скольжения и крена и дру

гим параметрам) режимам полета и вьщачи команд на отклонение органов управления, 

препятствующих выходу на эти режимы. 

Чтобы изменить траекторию движения самолета в полете, нужно изменять действую

щие на него силы и моменты. Процесс изменения действующих на самолет сил и момен

тов, создаваемых отклонением в полете органов управления, называется процессом управ

ления. 

В зависимости от степени участия в процессе управления человека системы управле

ния могут быть неавтоматическими, полуавтоматическими, автоматическими и комби

нированными. 

Системы, в которых человек (летчик) вырабатывает необходимые управляющие им

пульсы (сигналы) и посредством только своей мускульной энергии приводит в дейст

вие органы управления, обеспечивая этим самым изменение траектории движения са

молета в нужном направлении, называют неавтоматическими. Такие системы включа-
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Рис. 8.1. Элементы снетемы неавтоматнческоrо управления самолетом 

ют: рычаги управления (РУ)- ручку или штурвал 2 (рис. 8.1), педали 1, отклонением 
которых летчик вводит в систему управляющие сигналы и осуществляет их дозировку; 

органы управления (элероны 3, РВ 4 и РН 5), отклонение которых в соответствии суп
равляющими сигналами (отклонением РУ) создает необходимые для изменения траек

тории полета силы и моменты; проводку управления, соединяющую РУ с органами уп

равления. 

Системы, в которых необходимые управляющие сигналы вводятся летчиком посредст

вом отклонения РУ и в которых, кроме РУ, органов управления и проводки управления, 

имеется еще целый ряд механических, гидравлических и электрических устройств и сило

вых приводов рулей (бустеров), преобразующих управляющие сигналы в отклонение ор

ганов управления, называются полуавтоматическими. Эти системы облегчают летчику 
управление самолетом и повышают качество управления. 

В автоматических системах управляющие сигналы формируются комплексом автома

тических устройств (автопилотом или другими автоматическими системами, обеспечива

ющими в автоматическом режиме выполнение отдельных этапов полета, например этап 

наведения и сопровождения цели, полет по заданному маршруту, заход на посадку). Даль

ше эти импульсы, как и в полуавтоматических системах, преобразуются силовыми приво

дами в отклонение органов управления. 

На современных самолетах чаще применяют различные комбинации этих систем уп

равления. Так, например, на самолетах с небольшими дозвуковыми скоростями полета 

применяется неавтоматическая система управления в сочетании с автопилотом, освобож

дающим летчика от непосредственного управления самолетом при длительном полете. 

Для скоростных самолетов характерно насыщение системы управления различными ав

томатическими устройствами и мощными силовыми приводами, обеспечивающими ре

шение всего (или большей части) перечисленного выше комплекса задач. 

Однако успехи в развитии электронной техники и разработка многоканальных приво

дон высокой надежности [27] в последние годы создали техническую базу для замены 
многочисленных автоматических и полуавтоматических систем с их датчиками, вычисли

телями и исполнительными механизмами единой мощной многократно резервирован

ной автоматической бортовой системой управления, выполняющей все их функции. 

Но и в этих системах не исключены человек, РУ, органы управления и проводка управле

ния (см. далее рис. 8.26). 
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Если все устройства системы управления находятся на борту самолета, то такие систе

мы называются автономными. Несмотря на явные достоинства самолетов с такими систе

мами, на многих типах самолетов часть устройств системы управления (особенно те, что 

требуют мощных источников энергии, большого объема для своего размещения, имеют 

большую массу, а также могут одновременно обслуживать несколько самолетов) перено

сится на землю. В этом случае часть функций бортовой системы управления передается 

таким наземным устройствам (например, устройствам системы наведения, навигации, 

слепой посадки и др.). Такие решения целесообразны для самолетов с точки зрения эко

номии массы, объема, а главное- повышения эффективности их использования и сни

жения стоимости. 

8.1.2. Роль человека в системе управления самолетом заключается в том, что он являет
ся одним из элементов замкнутого контура управления <<летчик - система управления -
самолет>). Характеристики системы управления, само качество этой системы определя

ются характеристиками входящих в контур управления основных элементов - челове

ка, системы управления и самолета как объекта управления, их взаимосвязью и взаим

ным соответствием. Вот почему характеристики возможностей человека как элемента 

такого контура наряду с типом и назначением самолета определяют вид, структуру, 

а также во многом и характеристики самой системы управления, устанавливаемой на 

самолете. 

Упрощенно человека (летчика) можно рассматривать как систему автоматического ре

гулирования, состоящую из трех взаимосвязанных элементов (рис. 8.2): 
органов чувств, выполняющих функции датчиков, воспрюшмающих при изменении 

физических ощущений (усилий на РУ, положения горизонта и показаний приборов) сиг

налы рассогласования e(t) между заданными и действительными значениями параметров 
полета V, Н, n, а, у,~, ... ; 

центральной нервной системы, обрабатывающей информацию от органов чувств 

(оцениваются величина и знак рассогласования параметров полета) и вырабатывающей 

на основании опыта пилотирования решения, направленные на устранение рассогласова

ний e(t) (командные сигналы для движения скелетно-мышечных механизмов); 
скелетно-мышечных механизмов, выполняющих функции исполнительных органов и 

энергетической системы, преобразующих командные сигналы в перемещения РУ X(t) 
с усилиями P{t), достаточными для отклонения органов управления на углы 8, необходи
мые для изменения параметров полета и устранения замеченных рассогласований. 

Цt) 

P(t), X(t) 

Сист~на 
1JЛра6лениR 

Рис. 8.2. Контур управления «человек-система управления-самолет~ 
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Центральная нервная система может также выполнять функции задающего устройства 

по информации, полученной из полетных документов, по каналам связи, визуально или 

от других органов чувств. 

Быстрота и точность управляющих усилий и их соответствие управляющим импульсам 

падают с увеличением перегрузок в полете, при кислородном голодании, с увеличением 

частоты пульса при усложнении воздушной обстановки, при увеличении скорости изме

нения высоты, крена, курса и других параметров полета, при одновременном изменении 

сразу нескольких параметров. Время запаздывания реакции летчика составляет 0,2 ... 0,3 с 
в нормальных условиях полета и до 3 ... 5 с- при неожиданном для него изменении обста

новки. Все это ограничивает возможности использования летчика для непосредственного 

управления сверхзвуковыми самолетами с большой околозвуковой скоростью и требует 

ввода в систему управления различных автоматических устройств, осуществляющих функ

ции управления самолетом более четко и без ограничений, присущих человеку. Кроме то

го, недостаточная мощность мышц и их быстрая утомляемость требуют ввода в систему 

управления различных усилителей мощности с энергетическими и следящими система

ми. По этим причинамнепосредственное управление самолетом летчиком в неавтомати

ческом режиме целесообразно только на самолетах с небольшой дозвуковой скоростью 

полета. Во всехдругих случаях наличие летчика (штурмана) на борту позволяет более эф

фективно использовать самолет в быстро меняющейся, не поддающейся прогнозам воз

душной обстановке, когда автоматическое управление самолетом дает возможность эки

пажу больше внимания уделять складывающимся условиям полета, вовремя заметить 

и устранить неисправности в автоматике системы управления и отклонения от нормаль

ного режима полета. Все это позволяет повысить безопасность полета. 

8.1.3. Требования к системе управления. Система управления должна обеспечивать 
в определенных пределах значения характеристик управляемости и устойчивости са

молета• в зависимости от его типа, весовой категории и диапазона скоростей с тем, что

бы самолет мог выполнять в заданных условиях эксплуатации все задачи, предусмот

ренные его назначением. Это основное требование (конкретизируемое в специальных 

нормирующих документах, например в [ 14]) должно выполняться при соблюдении об
щих ко всем частям и агрегатам самолета требований минимума массы системы, высо

кой надежности и безопасности полета, живучести, удобств осмотра, эксплуатации и 

ремонта. 

Специфические для системы управления требования: 

углы отклонения органов управления должны обеспечивать с некоторым запасом воз

можность полета на всех требуемых полетных и взлетно-посадочных режимах (РВ вверх 

20 ... 35', вниз 15 ... 20', РН 20 ... 30' в обе стороны, элераны вверх 15 ... 30', вниз 10 ... 20', боль
шие значения углов относятся к маневренным самолетам, меньшие - к неманеврен

ным)**. Крайние положения органов управления должны ограничиваться упорами, вы

держивающими расчетные нагрузки; 

деформация фюзеляжа, крыльев, оперения и проводки механического управления не 

должна приводить к снижению максимально возможных углов отклонения органов уп

равления и их эффективности или вызывать хотя бы кратковременное заклинивание сис

темы управления; 

величина максимальных кратковременных усилий на РУ, потребных для пилотирова

ния самолета, зависит от типа и массы самолета и не должна превышать 500 ... 600 Н в про
дольном управлении, 300 ... 350 Н- в поперечном управлении, 900 .. .1050 Н- в путевом 

управлении [14]. Усилия на РУ должны нарастать плавно и быть направлены в сторону, 

• Эти характеристики изучаются в дисциплине «динамика полета». 
•• В этих диапазонах уrлов отклонения органов управления они наиболее эффективны. 
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противоположную движению РУ. На продолжительных режимах полета должна обеспе

чиваться балансировка самолета не только по моментам, но и по усилиям на РУ; 

система управления должна работать плавно, без заеданий, автоколебаний и опасных 

вибрациЙ, угрожающих прочности и (или) затрудняющих пилотирование. В проводке 

системы управления не должно быть люфтов; 

размещение механизмов тяr, тросов и друrих деталей системы управления должно ис

ключать возможность соприкосновения их с друrими деталями, трения подвижных час

тей системы управления об элементы конструкции самолета, повреждения или заклини

вания в процессе эксплуатации (грузами, пассажирами и т.д.). Силы трения в проводке 

управления, передающиеся на РУ, также зависят от типа и массы самолета и не должны 

превышать 30 ... 70 Н. При больших значениях этих сил в системе управления надо предус
матривать компенсаторы сил трения, снимающие эту нагрузку с РУ; 

должны быть предусмотрены меры, исключающие возможность рассоединения эле

ментов проводки механического управления, обестачивание или снижение давления 

в энергетических частях системы; 

должно быть предусмотрено резервирование и дублирование основных жизненно 

важных элементов системы управления для повышения ее надежности; 

для обеспечения высокой безопасности полетов необходимо, чтобы система управле

ния включала устройства, не допускающие выхода самолета на опасные режимы полета 

и своевременно сигнализирующие о приближении таких режимов; 

должно быть исключено попадание в систему управлен,ия посторонних предметов; 

должна быть обеспечена независимость действий органов управления по крену и тап

гажу при отклонении ручки или штурвала. 

В систему управления современными самолетами независимо от степени ее сложнос

ти и насыщенности автоматикой и приводами в качестве основных и обязательных эле

ментов входят органы управления, расположенные на крЬVIе и оперении, командные пос

ты управления с рычагами управления, находящиеся в кабине экипажа, и проводка 

управления, соединяющая рычаги управления и друrие элементы системы управления с 

органами управления. 

§ 8.2. ОРГАНЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Устройства, посредством которых в процессе управления самолетом создают

ся необходимые для этого силы и моменты, называются органами уnравления. Их отклоне

ние вызывает нарушение равновесия аэродинамических сил и моментов, в результате чего 

возникает вращение самолета с угловыми скоростями rox, roy, roz относительно связанной 
системы осей OXJ'Z(pиc. 8.3) и изменение траектории движения, или, наоборот, баланси
ровку (стабилизацию) самолета на заданных режимах полета. Таким образом, отклонение 

органов управления обеспечивает: 

поперечную относительно оси ОХ управляемость (элероны, флапероны, элевоны, ин

терцепторы, дифференциально отклоняемые половины ЦПГО); 

продольную относительно оси OZ управляемость (РВ, элевоны, ЦПГО, плоские уп
равляемые сопла реактивных двигателей); 

путевую относительно оси О У управляемость (РН, ЦПВО). Однако для разворота са

молета - изменения его курса - нужно одновременно с отклонением РН еще и создать 

силу Z = Ysiny (у - угол крена), искривляющую траекторию движения в горизонтальной 

плоскости (см. рис. 1.14 и 2.9). Последнее достигается созданием крена самолета в сторону 
желаемого разворота. Чтобы при развороте самолет не терял высоту, надо увеличить его 

подъемную силу (величина Ycosy должна равняться силе тяжести самолета) увеличением 
угла атаки и (или) скорости полета. Для этого надо увеличить тягу двигателей. 
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Рис. 8.3. Орrаны управленИII самолетом 

На рис. 8.3 показаны органы управления сверхзвукового самолета: элероны, ЦПГО 
и РН в отклоненных положениях и возникающие вследствие этого разворачивающие мо

менты и уrловые скорости разворота rox, roy, roz при отклонении ручки управления вперед 
(от себя) и влево, а левой педали вперед (от себя). При противоположных отклонениях РУ 

органы управления также отклонятся в противоположную сторону. Конструкция органов 

управления, их нагружение и работа под нагрузкой рассматривались в гл. 4, 5. Кроме пе
речисленных выше органов управления, на орбитальных самолетах и самолетах ВВП ис

пользуют струйные рули. 

На многих современных самолетах, особенно на легких маневренных, для создания 

вертикальных и боковых управляющих сил, изменяющих траекторию полета самолета 

при непосредственном управлении подъемной и боковыми силами, могут быть использо

ваны в качестве органов управления дополнительные рулевые поверхности (см. рис. 3.39, 
3.40), закрылки и РВ (ЦПГО), синхронно отклоняемые на обеих консолях крыла интер
цепторы, поворотное передне~ ГО, адаптивное крыло и др. 

§ 8.3. КОМАНДНЫЕ ПОСТЫ УПРАВЛЕНИSI 

Командные посты управления состоят из рычагов управления• и элементов их 

крепления в кабине экипажа. Рычаги управления - это устройства, посредством которых 

(при отклонении которых) летчик вводит в систему управления управляющие сигналы и 

осуществляет их дозировку. 

Различают командные посты ручного управления с рычагами управления в виде ручки 

или колонки со штурвалом и командные посты ножного управления с рычагами управле

ния в виде педалей. Первые используются в каналах поперечного и продольного управле

ния, вторые - в канале управления по курсу. 

На рис. 8.4, а показаны командные посты управления легкого маневренного самолета в 
виде ручки 1, педалей 15, установленных на полу 11 кабины летчика. На рис. 8.4, б приведенъr 
схема установки оси 25 ручки 1 в подшипниках кронштейнов 4 и 16, установка самой ручки 1 
в проушинах вилки 24 на конце оси 25, а также рычаги б, 7и тяги 3, 17в проводкак управле
ния к РВи элеронам. Стрелками на рис. 8.4, б показаны возможнъrе перемещения ручки уп-

•в [35] вместо термина «рычаг упрамения~ используется термин «командный рычаг~. В сочетании 
с термином «командный пост упрамения~ это излишне. 
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равления и рычагов и тяг проводки управления. Для изменения трассы проводки управления 

к элеранам между тягами 2 и 17 (см. рис. 8.4, а) поставлена двуплечая качалка 19. 
На рис. 8.4, а показаны конструкция рычажно-параллелограммного механизма 8, 12, 

13, кронштейн 10 крепления этого механизма к полу кабины, конструкция педалей 15, 
рычаг 9 и тяrа 5 управления РН. 

8.3.1. Комавдиые посты ручноrо управления представлены на рис. 8.4 ... 8.6. 
Ручка управления служит для управления рулем высоты (ЦПГО) и элеранами (интер

цепторами) в основном маневренных самолетов и представляет собой рычаг, имеюший 

две степени свободы (см. рис. 8.4, б и 8.5, а ... г). Шарнирное крепление нижней части руч
ки на оси 25 (см. рис. 8.4, б) или к оси 2 (см. рис. 8.5, а ... г) и шарнирное крепление самих 
этих осей к полу кабины (кронштейны 3 на рис 8.5) позволяют отклонять ручку: на себя 
до 400 мм и от себя до 180 мм при управлении рулем высоты (ЦПГО) и вправо-влево до 
200 мм при управлении элеронами. 

Независимость управления в продольном и поперечном каналах в любой из кинемати

ческих схем установки ручки (см. рис. 8.4, б; 8.5, а ... г) достигается выполнением определен
НЬIХ условий. Например, в схеме, показаиной на рис. 8.4, б, точка А на оси проушины тяги 3 
должна находиться на продолжении осевой линии, проходяшей через ось 25 подвески ручки 1. 
В схемах, показаннЪIХ на рис. 8.5, а и б, точка А на конце тяги 5 должна находиться на про
должении оси вала 2. В схеме, приведеиной на рис. 8.5, г, для обеспечения независимости 
управления в точке О должны пересекатъся оси 1 и 2, а в точке А - тяrа 5 с продолжением 
оси 2. При управлении элеранами тяга 3 (см. рис. 8.4, б) или тяга 5 (см. рис. 8.5, а) управле
ния РВ (ЦПГО) описывает коническую поверхность с вершиной в точке А с неизменной 

длиной образуюшей (длина тяrи 3 или 5), чем и обеспечивается независимость управления 
этими органами. На рис. 8.5, а ... г рычаг б служит для управления элеронами. 

Как видно из рис. 8.5, а ... г, ручка 1 представляет собой двуплечий (относительно точки О) 
рычаг- трубу с рукояткой в верхней части (см. также рис. 8.4). Ручка крепится к продольной 
трубе- оси 2, устанавливаемой в кронштейнах на подшипниках 3 (см. рис. 8.5). На рис. 8.4, б 
это ось 25 в подunшниках кронштейнов 4, 16. Кронштейны крепятся к полу кабины. 

Поперечные трубы-оси для установки ручки встречаются значительно реже, так как 

такие установки хуже компонуются с катапультируемым сиденьем и с установкой педа

лей, а также могут мешать движению ног при управлении педалями. 

а 
Рис. 8.4. КонС11Jукция комавдноrо поста управлеННJI 
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Рис. 8.5. СхемыкомаНДИЬIХ постов ручного упрамеНИII 

Еще одна схема установки ручки приведена на рис. 8.5, в. Ручка 1 имеет здесь ось вра
щения О-О в проушипах 7 продольного вала 2. При этом тяга 5 к РВ от нижнего конца 
ручки проходит вдоль оси вала 2, чем и обеспечивается независимость управления РВ и 
элеронами. Последние управляются от рычага 6 на валу 2, а сам вал поворачивается в под
шипинках 3 ручкой, с которой вал связан болтом через проушины 7. 

На самолетах с электродистанционным управлениемнебольшого размера ручка уп

равления (см. рис. 8.5, д) устанавливается, как правило, на правом борту (самолет А-320). 
Этой ручкой задаются управляющие сигналы в продольных и поперечных каналах управ

ления самолетом. 

Рукоятки ручек облицованы пластмассой с профилированной (ребристой) поверхно

стью .!IЛЯ удобства обхвата ручки пальцами рук. Стандартов здесь пока нет. На рукоятках 

23 (см. рис. 8,4, а) устанавливаются гашетки 20, 21 для управления тормозами колес и во
оружением и кнопки и переключатели 22 включения и управления различными устройс
твами, например .!IЛЯ управления триммерами, включения автопилота, самолетного пере

говорного устройства (СПУ) и т.д. На современных истребителях на рукоятках ручек 

могут устанавливаться, например, кнюпель и кнопка захвата цели локатором, гашетка уп

равления всеми видами вооружения и др. 

Рукоятка 23 (см. рис. 8.4, а) ручки может быть связана с верхней частью трубы 1 при 
помощи карданного устройства, обеспечивающего ее «Перелом» (отклонение) в продоль

ном и поперечном направлениях. Такой перелом рукоятки необходим для экстренного 

перехода на ручное управление при включенном автопилоте в случае возникновения 

опасных для полета ситуаций. Рукоятка возвращается в нейтральное положение пружина

ми, размещенными внутри нее. При этом одновременно к проводке управления снова 

подключается автопилот, так как отклонение рукоятки и ее возвращение в нейтральное 

положение связаны с включением и отключением микровыключателей электрических 

цепей автопилота. 

Штурвальное управление- колонки управления, показанные на рис. 8.5, е, ж и 8.6, служат 
для управления РВ неманевренных самолетов отклонением колонки управления от себя и на 

себя и элеронами- поворотом штурвала 1 (см. рис. 8.6, в) алево-вправо. Штурвал располо-

v. 11* 323 



жен в кабине выше колен летчика и не требует при управлении самолетом такого большого 

пространства между ногами летчика, как ручка управления. Все это позволяет при штурваль

ном управлении уменьшить расстояние между педалями ножного управления (сравните рас

стояние между педалями на рис. 8. 7, а и 8.8) и упростить компоновку кабины экипажа. 
На рис. 8.6, а, б представлено достаточно типичное штурвальное управление самолета 

Ту-134. Колонка управления состоит из штурвала 1, литой головки 2, дюралевой трубы 3, 
литого колена 4 и секторной качалки 13. В головке 2 на шарикоподшипниках установлена 
свободно врашающаяся стальная ось 8. На ее конце на шпонках закреплен штурвал 1 уп
равления элеронами. От перемещения вдоль оси 8 он зафиксирован с двух сторон гайка
ми, навернутыми на наружную резьбу оси 8. На этой же оси на шпонках закреплена звез
дочка 9, через которую перекинута зубчатая цепь 10. К вильчатым наконечникам 11 цепи 
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nрисоединены тросы 12, спускающиеся внутри трубы колонки в колено, где они закреn
ляются на секторной качалке IЗ. 

Штурвал 1 выполнен из магниевого сплава. Его рукоятки облицованы пластмассой с 
ребристой поверхностью. Нажимные кнопки на рукоятках пггурвала служат для управле

ния триммерами РВ, включения автопилота, СПУ, рации, выпуска гасителей подъемной 

силы. (На штурвалахдругих самолетов назначение кнопок может быть иным.) Рычаг 7на 

колене 4 служит для nрисоединения nроводки управления РВ. В приливе колена на под
шипниках установлен стальной вал 14, на конце которого закреплена коромыеловая ли
тая качалка б. Верхний шарнир этой качалки служит для nрисоединения nроводки управ

ления элеронами, а нижний - для связи с колонкой управления второго летчика. 

Колонки управления обоихлетчиков устанавливаются на опорах 5в кабине экипажа с по

мощью полуосей на подшипниках и закреплены гайками. Независимость управления РВ 

и элеронами в рассмотренной схеме пггурвального управления достигается тем, что ось 

верхнего шарнира качалки б пересекается с линией, проходящей через оси шарниров 

крепления колонки управления на опорах 5. 
На рис. 8.5, е, ж схематически показаны конструкции штурвального управления, позво

ляющие проследить, как решаются вопросы независимости управления РВ и элеронами 

в этих схемах. На рис. 8.5, ж приведена колонка управления 17со пггурвалом /5в виде ко
леса на оси в головке 14 колонки. Колонка связана с горизонтальным валом 11, установлен
ным в подшипниках опор 3 на полу в кабине экипажа. В головке 14 (так же, как и в рассмот
ренной выше конструкции) на оси закреплена звездочка с перекинутой через нее цепью. 

Цеnь связана с тросами 9, которые через ролики 10 пропускаются внутрь горизонтального 
вала 11 и проходят там вдоль оси к роликам 8 (см. рис. 8.5, е) и далее к элементам проводки 
управления элеронами. Двуплечие рычаги 13, ось вращения которых совnадает с направле
нием тросов 9, связаны тросами 1б с элементами проводки управления к РВ. Эго и обеспе
чивает независимость управления в продольном и поперечном каналах. 

Конструктивное воплощение рассмотренной на рис. 8.5, ж схемы пггурвального уп
равления показано на рис. 8.6, д. Ось вращения колонки управления здесь проходит через 
штыри 27 на верхних рычагах 34 и 2б управления РВ, которые входят в гнезда с подшип
никами на кронштейнах крепления колонки в кабине. С направлением оси вращения ко

лонки совпадает направление тросов 36 после их схода с роликов 37 на нижней части тру
бы 3 колонки управления, что и обеспечивает независимость управления РВи элеронами. 
Колонка управле~;~ия выполнена из труб алюминиевого сплава и литых узлов из магниево

го сплава. Штурвал также литой. На его оси закреплена звездочка цепной передачи. Кон

цы цепи соединяются с тросами 36. Для беспрепятственного покидания летчиком само
лета во время катапультирования в этой схеме использовался пружинный механизм 30 
откидывания штурвала к приборной доске, включающийся при сбросе фонаря. При этом 

палец 31 замка 32, заnирающий колонку управления на горизонтальной трубе 33, выдер
гивался из гнезда замка 32, и пггурвал nружиной 30откидывался вперед. На горизонталь
ной трубе 33 устанавливались противовес 35 для уравновешивания системы управления 
РВ и рычаги 29, 34 к тросам проводки управления РВ. На рис. 8.6, д: 28- тросы к РВ; 

11 - трос управления пальцем 31 замка 32. 
Отличие конструкции колонки управления, показаиной на рис. 8.5, е, от конструкции, 

показаиной на рис. 8.5, ж, состоит только в том, что здесь на валу 11 вместо двух двупле
чих рычагов 13 находится один рычаг 12, от которого дальше идут элементы проводки уп
равления к РВ. 

На рис. 8.6, в показама одна из двух колонок управления самолета Ил-76, состоящая из 
вертикальной трубы 3, головки 2и нижнего колена 21. Внутри головки 2и нижнего колена 21 
на осях установлены звездочки 20, соединенные цепной и тросовой передачами 15 между 
собой. При вращении штурвала 1 на оси головки это вращение передается через звездоч-
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ки на вал управления элеранами 18 с помощью кардана 16, центр которого совпадает с 
осью вращения колонки 0-0. Колонка вращается относительно кронштейнов 17 под 
полом кабины летчиков. К рычагу 19 на нижнем колене присоединена тяга проводки уп
равления РВ. 

В рассмотренных выше конструкциях колонки управления размешались вертикально 

между ног летчика. На рис. 8.6, г показана одна из двух колонок штурвального управления 
самолета Ил-62, где штурвалы 1 закреплены на горизонтальных трубах 25 колонок, выхо
дящих в кабину через приборную доску. Благодаря этому пространство под горизонталь

ными трубами и штурвалами полностью освобождается для ног летчиков. Горизонталь

ные трубы соединены за приборной доской с помощью карданов 24 с вертикальными 
трубами 3, уходящими под пол кабины к проводке управления. В головке внутри трубы 3 
установлена на оси звездочка с цепной передачей с приводам от кардана 24 и далее троса 23 
к управлению элеронами. На основании колонки установлен кронштейн 22, к которому 
крепится тяга управления РВ. 

Штурвальное управление на самолетах с экипажем из двух летчиков дублировано и со

стоит из двух одинаковых по конструкции колонок управления, связанных между собой 

тягами (см. рис. 8.6, е и далее рис. 8.17, а). Так, на колонке управления левого летчика 
(см. рис. 8.6, а) нижняя проушина рычага б управления элеранами связана тягой с таким 
же рычагом на колонке управления правого летчика (см. тягу 42 на рис. 8.6, е), а рычаги 7 
управления РВ связаны кинематически с помощью тяг 38, 40и качалок 39с проводкой уп
равления к РВ. На этом же рисунке показаны педали ножного управления 41 обоихлетчи
ков и их связь с проводкой к РН. 

При наличии отдельных проводок к рулям от каждой из колонок управления они со

единяются между собой разрушаемыми перемычками, чтобы можно было при необходи

мости от любой одной колонки управлять рулями. Такое резервирование повышает на

дежность управления самолетом. При заклинивании любой из параJШельных проводок 

управления можно, разрушив перемычку (например, с помощью пиромеханизмов), отсо

единить этим самым неисправную часть проводки и дальше управлять самолетом только 

через ее исправную часть. Сочетание резервирования праводок управления с использова

нием механизмов их разъединения позволяет сохранять возможность пилотирования да

же при отказах типа заклинивания или разрушения элементов в какой-либо части систе

мы управления. 

8.3.2. Командные посты ножного управленИJI представляют собой различные механизмы 
(см. рис. 8.4, а; 8.7; 8.8), используемые для установки педалей управления РН. Различают 
педали, устанавливаемые на рычажно-параJШелограммном механизме, качающиеся педа

ли с верхней и нижней осями вращения, скользящие педали. 

Педали на рычаж:но-пара.ллелоrраммном механизме показаны на рис. 8.4, а и 8.7, а. Ме
ханизм (см. рис. 8.4, а) состоит из трубчатого рычага 12 и тяги 8, закрепленных посередине 
на вертикальной оси в кронштейне 10 крепления механизма педалей к полу кабины 11. 
На нижнем конце оси находится рычаг 9управления РН. Каретки педалей 13 с педалями 15 
( 18) и замками регулировки педалей по росту летчика 14, установленные на болтах на кон
цах рычага 12 и тяги 8, образуют вместе с ними парЗШiелограммный механизм. Это обес
печивает поступательное движение педалей (без их разворота) при управлении РН*. 

Механизм, приведенный на рис. 8. 7, а, принципиально не отличается от описанного 
выше. Однако вместо рычага 9и тяги 5 (см. рис. 8.4, а) жесткой проводки управления к РН 
здесь (см. рис. 8.7, а) используется тросовая проводка с закреплением концов тросов 2на 
трубчатом рычаге 1. 

• Читателю предлагается убедиться в этом, изобразив схему параллелоrраммноrо механизма с каретка
ми педалей при нейтральном и отклоненном положениях педалей. 
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Рис. 8. 7. Конструкции постов ножного управлении с педалями на параJiлелоrраммном механизме н с качающи
МИСII ПeдaJIIIМII 

Посты ножиого управления с качающимвся педалями с верхней и нижней осями враще

ния по казаны на рис. 8. 7, б и 8.8. 
Пост с верхней осью 7вращения механизма педалей (см. рис. 8.7., б) со смонтирован

ными на оси подвесками 9 педалей 11 устанавливается на литых опорах 3, 5, 12, 15 пульта, 
закрепленных на полу кабины. Подвеска педалей 9 состоит из двух штампованных дюра
левых поводков, соединенных в верхней части осью 7, а в нижней части - трубой с шар

нирно установленной на ней литой педалью 11. Подвески с педалями свободно вращают
ся вокруг оси 7 на подшипниках в поводках. Внутри нижней трубы смонтирован 
стопорный ~еханизм с рукояткой 10, соединяющий подвеску 9 с одним из шести отверс
тий в секторной качалке 13. Это обеспечивает регулировку педалей под рост летчика и 
преобразование отклонений педалей в поворот вертикального рычага трехплечей качалки 16 
управления РН. Трехолечая качалка 16, закрепленная шарнирно на опорах 3 и 12, при от
клонении педалей 11 поворачивается, так как на два ее рычага через тяги 4 передаются 
усилия от верхних концов секторных качалок 13, связанных с подвесками педалей 9. 
На каждой педали 11 имеется рычаг 18, отлитый за одно целое с нею и соединенный тягой 19 
(см. рис. 8. 7, в) с рычагом трехплечей качалки 6. При нажатии ногой на верхнюю часть пе
дали качалка 6 повернется и надавит роликом 17 на редукционный клапан 22 включения 
тормозной системы колес основных опор. Стояночный тормоз включается оттягиванием 

кнопки 8 на себя. Тормозная скоба 21 является элементом системы торможения самолета 
на стоянке. На рис. 8.7: 14- кнопка; 20- пружина. 

Пост с нижней осью вращения педалей, расположенной внизу под полом кабины эки

пажа, по казан на рис. 8.8, а. Педали выполнены электронным литьем и имеют регулиров
ку по росту летчика. Каждая пара педалей (обоих летчиков) состоит из двух качающихся 

подножек 4, установленных на кронштейне 12. Они связаны друг с другом посредством 
тяг 1 и вала ножного управления 14. На каждой подножке смонтированы тормозные под
ножки 6, при нажатии на которые включаются тормоза колес основных опор. Вал ножно-
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Рве. 8.8. Koнcтp)'IШIIII постов нoJIOioro управлеНИJI с качающимиен педаJUIМН с верхвей и ИИJIОiей осимн вpaщetiiiJI 

го управления 14 вращается в подшипниках. При нажатии на одну из подножек 4 откло
нение рычага 2 через тягу 1 и вал 14 будет передано на тягу 15 управления РН. 

На рис. 8.8, а: 1 - тяrа педалей; 2- рычаr подножки; 3- тормозная тяга; 4- основная поднож
ка; 5- рукоятка реrулирования педалей под рост летчика; 6- тормозная подножка; 7- тормозные 
клапаны; 8- реrулировочная тяrа; 9- реrулировочная гребенка для перестановки педалей при их 
реrулировке; 10- пружина; 11- качалка; 12- кронштейн; 13- нажимные ролики для включения 
тормозных клапанов; 14- вал; 15- тяrа к РН. 

На рис. 8.8, б приведен еще один из вариантов постов ножного управления с верхней 
подвеской качающихся педалей, близкий по конструкции показанному на рис. 8. 7, б. Чи
тателю предлага~тся самостоятельно, используя описание к рис. 8.7, б, разобраться 

в конструкции и работе этого поста ножного управления. 

Посты ножиого управления со скользящими педалями требуют специальной платформы 

с направляющими трубками для перемещения по ним кареток с подножками педалей. 

Движение кареток должно синхронизироваться тросами. Тросы через сектор должны 

быть связаны с тягой управления РН или использоваться в качестве проводки управления 

к РН. Получается громоздкое труднокомпонуемое в кабине устройство. Поэтому посты 

ножного управления со скользящими педалями использовались крайне редко. 

§ 8.4. ПРОВОДКА УПРАВЛЕНИЯ 

8.4.1. Общая характеристика. Основные понятия. Передача управляющих сиг
налов от летчика или автоматической системы управления к элементам системы управле

ния и в конечном счете к органам управления самолета производится с помощью механи

ческой или электрической проводки управления. 
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Электрическая проводка управления представляет собой совокупность источников пи

тания, электропроводки, коммуrационных и других устройств, обеспечивающих переда

чу управляющих сигналов от летчика или автоматической системы управления к органам 

управления. Ранее такая проводка достаточно широко применялась для управления трим

мерами и включения электромеханизмов различных агрегатов автоматики. Сейчас ее на

чинают применять в системе электродистанционного управления органами управления 

самолета. Это объясняется насыщением системы управления элементами автоматики 
и вычислительной техники, использующими в своей работе электрические сигналы; воз

растанием требований к точностным характеристикам управляющих сигналов, которые 

все труднее и труднее обеспечивать с помощью механических передач; повышением на

дежности работы систем электродистанционного управления; сравнительно большим 

простором при выборе компоновочных решений при прокладке коммуrационных сетей 

проводки и т.д. Однако при отказе основной электродистанционной системы управления 

на этих самолетах в качестве резервного (аварийного) канала управления используется 

механическая проводка управления, хотя и приходится оговаривать при этом те режимы 

полета, на которых характеристики механической системы не могуr обеспечить приемле

мые характеристики устойчивости и управляемости [27]. 
Хорошо зарекомендовала себя электродистанционная система управления (ЭДСУ) на 

высокоманевренных неустойчивых (с отрицательным запасом устойчивости) самолетах 

(например, на самолетах МиГ-29 и Су-27, где для повышения безопасности полетов эта 

система многократно резервирована) и на таком тяжелом транспортном самолете, как 

Ан -124 с малым запасом устойчивости. 
Механическая проводка управления представляет собой совокупность элементов, обес

печивающих дистанционную передачу сигналов от летчика или автоматической системы 

управления к органам управления. В системах управления с гидроусилителями мощности 

(бустерами) участок механической проводки управления от РУ до гидроусилителя состав

ляет ее несиловую часть с относительно небольшим уровнем нагрузок (силы трения в про

водке управления и силы от загрузочного механизма), а от гидроусилителя до органа уп

равления - силовую часть с нагрузками в десятки тысяч ньютонов. Механическая 

дистанционная передача сигналов в системе управления может осушествлятьсягибкой, 

жесткой или смешанной проводкой. 

8.4.2. Гибкая проводка обеспечивает передачу управляющих сигналов посредством 
возвратно-поступательных перемещений тросов, стальных проволок, лент или цепей. Та
кая проводка в целях отклонения органов управления вверх или вниз, влево или вправо 

состоит из двух ветвей ввиду того, что каждая из них может работать только на растяже

ние. На прямых участках гибкой проводки тросы могуr быть заменены на стальную про

волоку или ленты. Применеине в проводке тросов диаметром 2 .. .4 мм позволяет при по
мощи роликов (рис. 8.9) более свободно изменять ее направление и вести ее в удобных 
и безопасных (для обеспечения работоспособности системы управления) местах, напри

мер под полом, по борту. Гибкая проводка имеет небольшую массу, но ее недостатком яв

ляются повышенное трение и износ в местах перегиба тросов и их вытяжка в процессе 

эксплуатации, несмотря на то что тросы предварительно перед их установкой вытягивают 

под нагрузкой, составляющей до 60 % от разрушающей нагрузки. Повышенный износ 
и вытяжка тросов требуют их частого осмотра и регулировки. Концы тросов заделываются 

в специальные наконечники. Раньше в этих целях использовались специальные коуши 

(см. рис. 8.9, г)- наконечники 6 с петлей 7, внутрь которой для предохранения от исти
рания тросов вставляется металлическая прокладка 8. Регулировка натяжения тросов осу
ществляется специальными тендерами (см. рис. 8.9, д)- муфтами 10 с правой и левой 
внутренней нарезками на концах, куда вворачиваютел наконечники тросов 9. Это позво
ляет при проворачивании муфты 10 в одну сторону увеличивать натяжение тросов, а при 
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Рис. 8.9. Элементы тросовой проводки управлении 

повороте муфты в противоположную сторону - уменьшать. Для компенсации относи

тельных линейных деформаций конструкции самолета и проводки из-за изменения тем

пературы, действия нагрузок и избыточного давления"' в гибкой проводке устанавливают 

специальные регуляторы натяжения тросов (рис. 8. 10, а). Без применения таких уст
ройств (компенсаторов) возможно изменение в эксплуатации углов отклонения рулей, 

чего нельзя допускать. 

На рис. 8.9, а ... в по казаны разJШЧные варианты установки роликов J: на осях 5 непод
вижных кронштейнов 3 с ограничителями 2 (а), не позволяющими тросам выскочить из 
канавок ролика; на подвижных с одной (б) или с двумя (в) степенями свободы переходин

ках 4. Применеине направляющих колодок (е) на прямолинейных участках трассы умень
шает провисание тросов. 

Регулятор натяжения (см. рис. 8.10, а) состоит из двух секторов 2 и 5, соединенных 
с тросами J, б, пружни 4, 3, создающих в тросах натяжение, и механизма запирания сек
торов при управляющем перемещении одного из тросов. Запирание секторов осуществля

ется торможением центральной штанги 7 из-за ее перекоса в направляющих 8 при неоди
наковых усилиях в тросах. При выравнивании усилий в тросах 1, б перекос штанги 7 
устраняется и связь между секторами осуществляется через пружину 4. (В жесткой про
водке в этих целях используется компенсационная качалка 9 (см. рис. 8.1 О, б), которая при 
относительной деформации фюзеляжа и проводКИ разворачивается в ту или другую сто

рону, компенсируя изменением длины проводки разность деформаций проводки и фюзе

ляжа.) Тросы используют и для подключения рулевых машин автопилота к тягам жестко-

• Изменение длины фюзеляжа тяжелых самолетов под действием этих факторов может достигать 100 мм 
и более. 
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Рис. 8.10. Регулитор наТIIЖения 11JOCOB. Компенсациониаи качалка 

го управления (см. далее рис. 8.17). В целом тросовая проводка может быть целесообразна 
в несиловой и непрямолинейной части механической проводки. 

8.4.3. Жесткая проводка обеспечивает передачу управляющих сигналов посредством 
возвратно-поступательных или вращательных движений тяг. 

На современных самолетах наибольшее распространение получили жесткие проводки 

управления с поступательным движением тяг. Тяги выполняют в виде тонкостенных дю

ралевых, стальных или титановых труб длиной не более двух метров (из условия обеспече

ния устойчивости труб при сжатии) с наконечниками на концах. Наконечники служат для 

присоединения тяг друг к другу, к качалкам и к другим агрегатам системы управления 

(к рулевым приводам, к рычагам на постах ручного и ножного управления и к кронштей

нам на органах управления) . На рис. 8.11, а ... е, и, нпоказаны конструктивные варианты 
заделки концов тяг в наконечники , типы наконечников и шарниров, используемых дли

тельное время в самолетостроении (до введениЯ последнего ОСТ 1 12791-77 на трубы тяг 
управления). Наконечники тяг могут быть регулируемыми для изменения длин отдельных 

участков проводки, что упрощает регулировку всей проводки управления, и нереrулируе

мыми (фиксированными). В регулируемых наконечниках (см. рис. 8.11, в, г, е) ушковые 1 
или вильчатые 4 болты ввертываются в стаканы 2 на нужную глубину и контрятел гайкой 3. 
Стаканы 2 устанавливаются внутри тяг на резьбе и контрятел болтами. Внерегулируемых 
наконечникахушковые 1 (см . рис. 8.11, а, б) или вильчатые 4(см . рис. 8.11, д) наконечни
ки стаканами 2 фиксируются внутри трубы либо сваркой, либо болтами. 

На рис. 8.11, м приведен один из вариантов наконечников тяг с двойной проушиной 
14, выполненных уже в соответствии с указанным выше ОСТом на трубы тяг управления. 
Здесь в обжатом конце тяги сделана внутренняя резьба, в которую и ввертывается нако

нечник 14, но уже без всяких промежуточных стаканов 2, как это бьшо в тягах (см. рис. 
8.11 , а ... е). Одна (обычно внутренняя 12) проушина такого наконечника используется для 
соединения тяги с поддерживающей качалкой (см. поз. 9на рис . 8.26), а внешняя 13- для 
соединения тяг между собой. На рис . 8.11, ж по казан еще один из вариантов тяги, выпол
ненной по новому ОСТу. 

Здесь: 1 - наконечник ушковый регулируемый; 3- гайка; 4- наконечник вильчатый н ерегули

руемый; 5- труба; 6- шайба; 7- проволока (контровка). 

На рис. 8.11, н представлена тяга с вильчатым наконечником 4, закрепленным в го
ловке тяги на двух шариковых подшипниках для образования карданного соединения . 

Головка 16 соединена с тягой болтами 15. 
Еще один из вариантов соединения тяг показан на рис. 8.11 , и. Здесь 7- гибкая пере

мычка металлизации. Подобными перемычками должны быть соединены все элементы 
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Рис. 8.11. Элементы Жес11(0Й проводки управле1001 с помощью тяг 

проводки управления между собой и с элементами конструкции планера для устранения 

разрядов статического электричества. В этом соединении использован сферический под

шипник 10. Однакозаконцовки тяг в этом случае не соответствуют ныне действующему 
ОСТу (ер. рис. 8.11, и и 8.11, ж). 

На рис. 8.11, з по казан о регулируемое соединение тяг управления, когда для повы
шения надежности тяг управления их выполняют из наружных 5 и внутренних 6 труб. 
Соединение внутренних труб с ушковыми и вильчатыми наконечниками производится 

болтом 9, а наружных труб - шлицевым соединением 8. При разрушении любой из труб 
проводка не нарушается. 

Для снижения трения в проводке управления во всех соединениях тяг используют шари

коподшипники. Возможность некотороrо изменения трассы жесткой передачи, в том числе 

и из-за технологических и эксплуатационных перекосо в (при деформациях частей плане

ра), обеспечивается использованием специальных шарниров, а при больших перекосах

карданов (см. рис. 8.11, н) и сферических подшипников 10(см. рис. 8.11, и). 
Выдерживание необходимого направления трассы, ограничение степени свободы тяг 

в проводке управления достигаются благодаря направляющим устройствам с тремя или 

четырьмя роликами в обоймах корпуса (см. рис. 8.11, к, л}, обеспечивающим только воз
вратно-поступательное движение тяг между роликами. Для регулировки зазоров между 

тягой и роликами положение оси 11 одного из трех роликов (см. рис. 8.11, л) регулируется. 
Жесткая проводка управления включает в себя поддерживающие качалки (рис. 8.12, 

а ... в, с) для подвески и поддержки тяг управления и качалки для изменения направления 
трассы проводки и усилий в отдельных ее участках (см. рис. 8.12, кроме а ... в, с). Здесь 
представлены различные варианты конструктивных решений таких качалок, выполнен-
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ных из алюминиевых или магниевых сплавов штамповкой. Все они имеют подшипники в 

ступицах и в проушинах для снижения трения. Однако не все показанные на этом рисунке 

качалки рациональны с точки зрения жесткости и восприятия изгибаютего момента 

(качалки на рис. 8.12, м, н, о, р). В этом плане лучше качалки, показанные на рис. 8.12, ж, з. 
Качалки 8.12, б, с хуже поддерживающих качалок (см. рис. 8.12, а, в), соединенных с тяга
ми черезвнуrреннююпроушину J2наконечника J4на тяге (см. рис. 8.11,м). 

На рис. 8.12, т показано сочетание качалок, представляюшее собой один из вариантов 
механизма нелинейной передачи. Его включают в проводку управления для изменения 

J х. 
f OmfNJIIJIU 

т 

с 

Рис. 8.12. Варианты КОИС11JУJЩИЙ качалок 
yпpuлetПIJI 
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Рис. 8.13. Фраrменты KORC'IJIYJЩНH проводок управленн• 

передаточных отношений от рычагов управления к рулям. Осуществляемый таким меха

низмом закон Х2 = f(X1) позволяет «Заrрубитм управление в районе нейтрального поло

жения рычагов управления и рулей и тем самым избежать резких эволюций самолета на 

больших скоростях полета при небольтих (плохо замечаемых летчиком) отклонениях ры

чагов управления от нейтрального положения. 

На рис. 8.13, а показан фрагмент жесткой проводки, включающий в себя кронштейн 1 
крепления качалки 2 с рычагами 5 и 8, которые совместно с регулируемыми упорами 6, 7 
ограничивают перемещение тяг 3, 4 в обе стороны. Если в системе управления есть гид
роусплители (рулевые приводы), то рабочий ход проводки управления не должен пре

вышать хода рулевого привода во избежание удара поршня рулевого привода о его 

донышко. 

Тяги проводки управления при управляющих перемещениях работают на растяжение 

или сжатие. Это позволяет в отличие от гибкой проводки обойтись только одной ветвью 

проводки. Такая проводка имеет меньшее трение в сочленениях, обеспечивает большую 

чувствительность управления, но она тяжелее и более трудоемка в изготовлении. 

Жесткая проводка с передачей командных сигналов посредством вращательного дви

жения валов получила большее распространение в качестве силовой передачи трансмис

сий в системах управления закрылками, предкрылками (см. рис. 8.14, а) и стабилизатором 
(см. рис. 8.14, г), так как через такую систему можно передавать большие мощности. Ос
новными элементами такой проводки являются валы, работающие на кручение, и преоб

разователи вращательного движения в поступательное. На рис. 8.14, а показамы кон
струкции таких преобразователей на примере винтового подъемника в системе управления 

закрылками и стабилизатором. 

На рис. 8.14, а: 1- задний лонжерон крыла; 2, 7, 8- кронштейны; 3- вал трансмиссии; 4- за

крылок; 5- откидная панель крыла; 6- винтовой подъемник. На рис. 8.14, в показан отделено вин
товой подъемник, а сечение привода подъемника, его головка 13 - на рис. 8.14, б. Здесь: 9- веду

щий валик с конической шестерней привода; 10- стопорное пружинное кольцо; 11, 16- гайки; 
12- уплотнительное резиновое кольцо; 13- головка подъемника; 14- подшипник; 15- стопор

ный винт; 17, 35- болты; 18, 31, 34- упоры; 19- резиновый буфер; 20, 30- отражатели шариков; 

21- шарик; 22- ходовой винт; 23- шариковая гайка; 24- труба; 25, 26- защитные кожухи; 27-
уплотнительное кольцо; 28- ведомая шестерня; 29- сальник; 32- хомут; 33- наконечник креп

ления к закрылку. 

На рис. 8.14, г приведен винтовой механизм управления стабилизатором. Здесь: 36- стабилиза

тор; 37- винтовой механизм; 38- киль; 39- электропривод; 40- редуктор. 
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Рис. 8.14. KoнcтpYJЩIIII винтовых под'Ьемннков, используемых в снетемах управлении закрылками, предкрыл
ками и подвiiЖНЫМ стабнлнэатором 

Для уяснения работы такого винтового подъемника целесообразно еще раз вернуться 

J<. рис. 7.17, на котором по казана упрощенная конструктивная схема винтового шариково
го преобразователя вращательного движения в поступательное. Использование шариков в 

канавках преобразователя снижает трение между ходовым винтом и гайкой, переходящей 

в силовой шток. С другой стороны, те же шарики надежно заклинивают силовой шток 

и рулевую поверхность при отсутствии перемещений командных рычагов управления. 

В системах управления с вращательным движением валов проще решаются вопросы 

компенсации деформации частей планера за счет использования телескопических валов 

со шлицевыми соединениями и карданов. Однако узлы и детали такой проводки в систе

мах управления самолетом применяют крайне редко. Они сложны в изготовлении, требу

ют большого внимания в эксплуатации, их масса и потребные усилия на рычагах управле

ния быстро растут с увеличением размерности самолета. 

8.4.4. Смешанная проводка управлеНИJI представляет собой комбинации гибкой и жест
кой проводок или комбинации поступательной и вращательной проводок управления. 

Применение комбинированных видов проводки, несмотря на ее усложнение при этом, 

оправдывается тем, что жесткая проводка с помощью тяг обеспечивает большую простоту 

эксплуатации и меньшее трение при многократных изменениях направления проводки, 

а гибкая тросовая проводка имеет меньшую массу и габариты, облеrчая компоновку сис

темы управления. Для смешанной проводки управления характерны переходы с тросовой 
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проводки на жесткую и наоборот. Одно из конструктивных решений, обеспечивающих 

такие переходы, показано на рис. 8.13, б. Ниже на рис. 8.17 показано подключение с по
мощью тросов рулевых машин автопилота и друтих агрегатов автоматики к жесткой про

водке управления. 

Очень важным моментом для проводки управления является обеспечение ее гермети

ческого вывода за пределы гермокабины. Эти вопросы уже рассматривались выше. Так, 

на рис. 6.25 бьuю показано, а в подразд. 6.8. 7 описано устройство герметических выводов 
ряда элементов проводки управления из герметической кабины. 

§ 8.5. СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ САМОЛЕТАМИ 
С ДОЭВУКОВОЙ СКОРОСТЬЮ ПОЛЕТА 

8.5.1. Простейшие системы управления. Схема простейшей системы управле
ния самолетом, состоящей из рычагов управления, органов управления и механической 

про водки, рассматривалась в § 8.1. На рис. 8.1 были схематически показаны элементы та
кой системы на самолете с небольшой дозвуковой скоростью и дальностью полета. 

На рис. 8.15, а приведена система управления самолета Ил-28 с максимальной скоро
стью полета V max = 900 км/ч, дальностью полета Lmax = 2500 км и массой порядка 20 т. Не
смотря на сравнительно высокое значение Vmax (большие нагрузки на органы управле
ния), система управления этого самолета представляла собой смешанную проводку 

управления, связывающую рычаm управления с рулями и элеронами без использования 

гидравлических или электромеханических приводов - усилителей мощности управляю

щих сигналов от летчика или автоматических устройств (здесь- от автопилота). Источ

ником энергии для отклонения органов управления в этой системе оставались мускульная 

сила летчика или усилия рулевых машин (РМ) автопилота. 

Управление РВ осуществлялось от штурвальной колонки 1 с помощью тросовой про
водки, проложенной на роликах 7по обоим бортам фюзеляжа (для повышения живучести 

системы управления) до качалок В и тяг 9 к РВ. В хвостовой части фюзеляжа слева на бор
ту была расположена рулевая машина 4 автопилота (АП), соединенная тросами JOc про
водкой управления РВ. 

Управление элеронами осуществлялось от штурвала (детально конструкция этого 

штурвала показана на рис. 8.6, д) с помощью смешанной проводки управления: тросами 
на роликах от штурвальной колонки до заднего лонжерона центроплана и тягами в роли

ковых направляющих (см. рис. 8.11, к) вдоль крыла до элеронов. Передача движения 

f5 

а 

Рис. 8.15. Схема системы управленИJI доэвуковым самметом 
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от тросов на тяги обеспечивалась креплением тросов к центральной тяге 5 посредством 
хомута 6. Здесь же с помощью тросов к тяге 5 подключалась и РМ 4 управления элеранами 
отАП. 

Управление РН осуществлялось от педалей 3, которые через вал 2 под полом кабины 
летчика соединялись тросами в направляющих роликах по правому борту фюзеляжа с ка

чалкой и тягой к РН в хвостовой части фюзеляжа. Здесь же к проводке управления подсо

единялась и РМ 4 АП. 
Триммеры РН и элеронов отклонялись с помощью электромеханизмов с электро

дистанционным управлением. Триммеры РВ 15 (см. рис. 8.15, б) управлялись из кабины 
штурпальчиком 12, связанным тросовой проводкой с центральным механизмом 13 на зад
нем лонжероне стабилизатора, и далее валами 14 с винтовыми механизмами 11 триммеров 
РВ 15. Автопилот обеспечивал стабилизацию самолета на задаваемых летчиком (штурма
ном) режимах полета и использовался при бомбометании. 

8.5.2. Развитие систем управления самолетов с высокой доэвуковой скоростью полета. 
Развитие магистральных пассажирских и транспортных самолетов сопровождалось уве

личением их полезной нагрузки и взлетной массы при V тах "" 900 км/ч, что привело 
к значительному увеличению шарнирных моментов на органах управления Мш. Значение 

Мш = Ура (для элеронов Мш = У3ла, см. рис. 4.13, а) уже нельзя было существенно умень
шить за счет увеличения осевой компенсации (уменьшалось значение а) и уменьшения 

площади руля (уменьшалось значение Ур). На самолетах Ту-134, Ил-62 уменьшение пло
щади руля достигалось за счет выноса ГО на верхнюю часть стреловидного киля, приво

дящего к увеличению плеча до руля высоты. Управлять вручную только за счет мускуль

ной силы с увеличением Мш становилось все труднее и наконец стало практически 

невозможным. Это привело к тому, что в системах управления самолетом начали появ

ляться гидравлические усилители мощности управляющих сигналов - гидроусилители 

(ГУ). Внедрению ГУ в систему управления способствовала также необходимость улучше

ния характеристик устойчивости и управляемости самолета. Автоматизация системы уп

равления в этих целях также потребовала использования гидравлических или электроме

ханических усилителей мощности. 

Упрощенная схема ГУ"' показана на рис. 8.16, а. ГУ состоит из силового цилиндра 1, 
в одну из полостей которого в зависимости от положения поясков 5 управляющего золот
ника 4 подводится от гидросистемы через этот золотник гидросмесь с давлением порядка 
21 МПа. Противоположная полость при этом сообщается через корпус золотника 4 с ли
нией слива гидросмеси в гидробак. Шток 2цилиндра ГУ непосредственно (или реже через 

тяти и качалки) соединен с рулем и, перемещаясьподдавлением гидросмеси в цилиндре 1, от
клоняет руль. При давлении гидросмеси 21 МПа усилие на штоке ГУ достигает десятков 
кн••. Корпус цилиндра ГУ устанавливается на усиленных элементах конструкции 3 и пе
редает нагрузки от руля на эти элементы, если ГУ включен в систему управления по необ

ратимой схеме (см. рис. 8.16, б). Термин «ПО необратимой схеме>) как раз и означает, что 
при такой схеме включения ГУ на рычаги управления нагрузка от рулей не передается 

(при «обратимой схеме>) включения ГУ- передается, см. рис. 8.16, в). На рис. 8.16, а 
стрелками показано перемещение элементов ГУ при управляющем перемещении золот

ника на М от рычага управления или от системы автоматического управления (СА У). Эго 

позволяет проследить, как осуществляется принцип слежения (соответствия хода штока 2 
ГУ перемещению поясков 5 золотника 4 от РУ (САУ)) в системе управления с ГУ. При об
ратимой схеме включения ГУ летчик сохранял ощущение нагрузок от рулей, но и имел 

• Конструкции и работа гидравлических и электромеханических приводов изучаются в специальных 
курсах. 

•• Предполагается, что давление в гидросистемах перспективны:х самолетов будет значительно больше. 
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Рис. 8.16. ПриtЩИПИальная схема конструкции ГУ. Автома111ка в системе yпpaВJJeИIUI с ГУ, включеННЬiм по ие
обраmмой схеме 

возможность управлять рулями при отказе ГУ. Такая схема включения ГУ использовалась 

при сравнительнонебольших значениях Мш и обеспечивала безопасность полета при от

казе ГУ. Однако с увеличением надежности работы ГУ и увеличением значений Mw на ру
лях необратимая схема включения ГУ в систему управления стала практически единст

венной. 

Возрастание сложности системы управления. При необратимой схеме включения ГУ 

для имитации нагрузок на рычагах управления, возрастающих с увеличением уrла откло

нения рулей и скоростного напора q, в систему управления надо было вводить загрузоч
ные механизмы (ЗМ) 8, а для снятия этих нагрузок с рычагов управления при отклонен
ныхрулях-механизмы триммерного эффекта (МТЭ) 10(см. рис. 8.16, г). Здесь: 6- тяга 

ЗМ; 9- шарнирный узел между ЗМ, МТЭ и поддерживающей качалкой 11. 
При изменении режимов полета (изменении значений скоростного напора) надо бы

ло изменять передаточные отношения от рычагов управления к рулям и загрузочным ме

ханизмам, для чего в систему управления ввели автоматы регулировки управления (АРУ) 

и (или) автоматы регулировки загрузки (АРЗ) для изменения плеч а и Ь к ЗМ и ГУ 

(см. рис. 8.16, г, где функции АРУ 7и АРЗ совмещены в одном агрегате). И, наконец, для 
улучшения характеристик устойчивости и управляемости самолета в систему управле

ния стали вводить демпферы, исполнительным механизмом которых являются рулевые 

(раздвижные) агрегаты управления (РАУ). Особенно это было важно для улучшения бо

ковой устойчивости (чтобы парировать короткопериодические боковые колебания са

молета). 

Возрастание сложности систем управления самолетами было обусловлено и тем, что 

они (для обеспечения работы системы) обрастали множеством датчиков, вычислителей, 

электромеханизмов и друrих исполнительных механизмов, а также проводками, обеспе

чивающими их питание энергией. Многие из элементов системы управления необходимо 

было многократно резервировать для повышения ее надежности и повышения безопас

ности полетов, что также усложняло систему управления. 

К усложнению системы управления вело также использование: двойных комплектов 

рычагов управления; блокировок и разблокировок различными способами праводок уп

равления от обоих летчиков к разделенным на секции рулям; управления каждой секцией 

несколькими ГУ, питающимиен от различных энергосистем (см. рис. 8.18, а ... в); провод
ки управления по обоим бортам фюзеляжа и др. 
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Реализация новых принцилов резервирования [27], когда суммируются усилия резер
вируемых исполнительных механизмов привода (см. рис. 8.16, д), а не создаваемые каж
дым из них перемещения X/n (см. рис. 8.16, е) и когда производится пересиливанне отка
завшего механизма оставшимися исправными («Голосование большинством»), еще более 

повысила безопасность полета, сведя к крайне маловероятным (или практически невероят

ным) событиям возможность выхода из строя системы управления самолетом. Отсюда

оправданность усложнения систем управления на современных самолетах. 

Система управления самолетом с высокой дозвуковой скоростью полета на примере сис

темы управления самолетом Ту-134 представлена на рис. 8.17. Продольное, путевое и по
перечное управление самолетом осуществляется РВ 22, РН 18, элеранами 12и интерцеп
торами 13 (см. рис. 8.17, а). РВи элероны приводятся в действие вручную посредством 
штурвальных колонок 1 и штурвалов. Конструкция отдельной штурвальной колонки приве
дена на рис. 8.6, а, а всего командного сдвоенного (для двух летчиков) поста управления -
на рис. 8.6, е и рис 8.17, а (см. узел /на этом рисунке). РН управляют с помощью однока
мерного гидроусилителя 19(см. рис. 8.17, б и узел//), включенного по необратимой схеме 
и работающего от основной или при ее отказе от автономной гидросистемы. Предусмот

рена возможность перехода на безбустермое (с отключением ГУ) ножное управление РН. 

Конструкция отдельного поста ножного управления показана на рис. 8. 7, б. Управление 
РВ и элеранами безбустерное. В системе управления элеранами для улучшения характе

ристик управления по крену включен пружинный загрузочный механизм 8, увеличиваю
щий нагрузку на штурвале при его повороте. Нагрузка на педалях 2 при включении ГУ со
здается взлетно-посадочным ЗМ 3. Для ограничения углов отклонения РН на больших 
скоростях полета введен полетный ЗМ, связанный с тягами от педалей ножного управле

ния. Включение ЗМ происходит автоматически при включении ГУ и уборке закрьшков. 

Для уменьшения нагрузок от полетного ЗМ используют механизм триммерного эффекта, 

включением которого изменяют длину пружин в ЗМ и тем самым - нагрузку на РУ. 

На самолете примене н автопилот. При рассогласовании электрических моетиковых схем 

датчиков АП (гироскоп с тремя степенями свободы) и рулевых машин АП последние с по

мощью своих электромоторов создают крутящий момент на выходном валу РМ. Рулевые 

машины элеронов 7, РВ 21 и РН 29 при помощи тросов 40, 34, 28, секторов 38, 20, 16 
и двуплечих рычагов 36, 27 связаны с элементами жестких праводок систем управления 
элеранами (см. рис. 8.17, г, тяги 4), РВ (см. рис. 8.17, в, тяги 6, 35 и 24) и РН (см. рис. 8.17, б, 
тяга 5 и демпферы (РАУ) 17). Выходные валы РМ связаны с потенциометрами обратной 
связи АП, и при согласовании их моетиковых схем электромоторы РМ останавливаются, 

а управляющие перемещения в проводках управления от РМ прекращаются до нового мо

мента рассогласования в моетиковых схемахАЛ из-за изменения в пространствеином по

ложении самолета. 

Для обеспечения затуханий боковых колебаний самолета на всех режимах полета (при 

включенном АП) используют двухканальный демпфер рыскания, исполнительные меха

низмы которого - рулевые агрегаты управления (см. поз. 17 на рис. 8.17, а, б). Демпфер 
реагирует на изменение угловых скоростей самолета, ход его штока пропорционален уг

ловой скорости roy- Демпфер автоматически включается при работающем ГУ и отключен

ном АП и отключается автоматически при включении АП и выключении ГУ. 

Рули и элероны снабжены триммерами 15. Триммер РВ используется только при ба
лансировке самолета относительно оси Z, а триммеры РН и элеронов, кроме того, служат 
еше для разгрузки путевого и поперечного управления самолетом от чрезмерных аэроди

намических нагрузок. Управление триммерами электромеханическое (см. рис. 8.23, е). 
Рули от разбалтывания ветром на стоянке стопорятся механически. Для этого исполь

зуется система с механизмами стопарения рулей. На рис. 8.17, б (поз. 30 ... 32) представле
ны общий вид механизма стопарения РН и ограничители углов отклонения РН. Система 
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стопарения сблокирована с секторами управления двигателей, что предотвращает взлет 

с застопоренными рулями. 

Все жесткие тяги проводки управления (поз. 4 ... 6 на рис. 8.17) проложены на подцер
живающих качалках и в роликовых направляющих (см. рис. 8.11, к, л). Зазор между тягами 
и текстолитовыми роликами направляющих, посаженными на оси на подшипниках, не 

более 0,6 мм. Качалки - литые с подшипниками во всех сочленениях и внутри ступиц. 

Тяги - из дюралевых анодированных и загрунтованных регулируемых по длине труб 

0 40 ... 45 мм. Тросы оцинкованы с предварительной вытяжкой при нагрузке до 60 % от 
разрущающей. Регулировка тросов производится таидерами (см. рис. 8.9, д). Все виды 
проводки управления из гермокабины герметизированы (см. рис. 6.25). 

Кроме уже рассмотренных выше позиций на рис. 8.17 показаны: 9- направляюшие для тяг; 
10- тяги; 11, 25- двуплечие качалки; 14- гермовыводы; 23- электромеханизм управления ста

билизатором; 26- барабан; 33- задний лонжерон киля; 37- проушина на рычаге 36; 39- ролик 
для троса 40от РМ к сектору 38. 

На рис. 8.17, бприведена схема подключения РМ РН, на рис. 8.17, в- схема подключения РМ 

РВ, на рис. 8.17, г - схема подключения РМ элеронов. 

Система управления самолетом Ил-86. В системе управления этого самолета наиболее 

полно воплощены те положения, которые были развиты в данном подразделе. Читателю 

рекомендуется еще раз вернуться к этим материалам и в процессе изучения системы уп

равления самолетом Ил-86 проанализировать, что и как из этих положений воплощено 

в данной системе управления. 

Система управления самолетом по всем трем каналам схематически показама на 

рис. 8.18, а ... в [24]. 
Управление по тангажу (см. рис. 8.18, а) осуществляется РВ (для выполнения манев

ров) и стабилизатором (для продольной балансировки на задаваемых режимах полета) 

с помощью ручного (летчиком) или автоматического (с помощью САУ) управления. 

Управление РВ производится посредством двух штурвальных колонок 1, соединенных 
между собой и с ГУ 10 РВ механической про водкой. ГУ включены по необратимой схеме. 
Их штоки присоединены непосредственно к секциям 11 РВ. В проводке управления- два 

загрузочных механизма 6, имеющие общий электромеханизм триммерноrо эффекта 4, 
и механизмы 5 с электроприводом 8 автоматической системы регулирования передаточ
ных отношений от штурвальных колонок к ГУ и к загрузочным механизмам путем изме

нения плеч качалок 5. Электропривод 8 автоматической системы регулирования переда
точных отношений работает от датчиков, учитывающих скоростной напор, центровку 

самолета, положение взлетно-посадочной механизации крьта и угол установки стабили

затора. К проводке управления подключена РМ 3 от АП. Проводки управления разнесены 
по бортам фюзеляжа: от левой штурвальной колонки - к левым двум секциям РВ с двумя 

ГУ на каждую из секций; от правой штурвальной колонки - соответственно к двум пра

вым секциям. Проводки соединяются друг с другом у штурвальных колонок и в хвостовой 

части фюзеляжа. На случай заклинивания одной из праводок управления проводки разъ

единяются пирамеханизмами 2. В проводках управления в стабилизаторе установлены че
тыре (по числу секций РВ) <<развязывающие пружины•> 9, позволяющие в случае заклини
вания одной из секций РВ управлять исправными секциями. При отказе одного из ГУ 

перепускной клапан внутри него закольцовывает обе полости ГУ, снижая его сопротивле

ние отклонению секцииРВисправным ГУ. На рис. 8.18, а: 7- преобразователи враща

тельного движения от МТЭ 4 к механизмам 5. 
Система управления стабилизатором 2 (см. рис. 8.18, г) подобна рассмотренным в гл. 5 

и на рис. 8.14, г и включает винтовой механизм 3 с двумя гайками, вращающимися от гид
роприводов 1. Верхняя гайка связана со стабилизатором, и при ее вращении и перемеще-
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нии на винте 3 стабилизатор будет отклоняться. Стабилизация самолета управляемым 
стабилизатором производится при нейтральном положении РВ. 

В системе управления РН (см. рис. 8.18, б), состоящего из двух секций, каждая из кото
рых управляется тремя ГУ: 1- педали; 2- РМ АП; 3- винтовые механизмы; 4- ЗМ; 5-
МТЭ; 7- качалка; 8- центрирующая пружина; 9- механизм ограничения хода педалей 

с электроприводом 10. 
В отличие от агрегатов, включенных в канал продольного управления, в систему уп

равления РН включен еще демпфер рыскания 6 ДJIЯ улучшения боковой устойчивости са
молета. Реагируя на изменение угловой скорости roy самолета, замечаемое специальным 

датчиком угловых скоростей (ДУС), демпфер своим гидроприводом управляет РН через 

ГУ 15, отклоняя РН в сторону, парирующую отклонение самолета. Четыре модуля приво
да демпфера, как и три ГУ, включены в управление РН параллельна и резервируют и с пол

нительные механизмы приводов управления РН по принципу суммирования усилий 

и <<голосования большинством» (см. рис. 8.16, д), что вместе с развязывающими пружниа
ми 14 в проводке управления взамен жестких тяг повышает надежность управления РН. 
На рис. 8.18, б: 11- загрузочный механизм; 12- механизм изменения передачи от педа
лей к РН с электроприводом 13. 

Управление по крену осуществляется с помощью элеронов и интерцепторов. Штурвалы 1 
(см. рис. 8.18, в) обоих летчиков соединены между собой и с ГУ элеронов 12 и интерцеп
торов 13 механической про водкой. ШтокиГУ (по три на элерои и по одномуГУ 14 на ин
терцептор) крепятся непосредственно к секциям элеронов 12 и интерцепторов 13. Для 
преодоления сил трения в проводке управления и в золотниках ГУ, а также ДJIЯ преодоле

ния усилий развязывающих пружин 8 в проводку включен вспомогательный ГУ 7. Внуr
ренние секции интерцепторов (по три на каждом крыле) могут использоваться в качестве 

воздушных тормозов и гасителей подъемной силы на пробеге (см. подразд. 4.3.3) и управ
ляться через смесительный механизм 18 как от штурвалов, так и от специального рычага 5, 
установленного в кабине экипажа. К проводке управления подключены гидропривод де

мпфера крена 21 и РМ 6 АП. Демпфер служит для улучшения боковой устойчивости само
лета. В остальном в системе управления по крену используются те же принципы, что и в 

системах управления по другим каналам. 

На рис. 8.18, в: 2- ЗМ; 3- МТЭ; 4- винтовые механизмы; 9- дифференциальные качалки; 10-
электропривод механизма 19; 11- рулевые приводы; 15- золотниковые устройства, управляющие 
ГУ 14 интерцепторов 13; 16- про водка; 17- загрузочный механизм; 20- пиромеханизмы разъеди
нения проводок. 

Управление элевонамн. На самолетах без ГО, выполненных по схеме <<бесхвостка», по

перечное и продольное управление осуществляется при помощи элевонов, располагаю

щихся на месте элеронов. На рис. 8.19 по казана кинематическая схема управления элево
нами от командного рычага управления в виде ручки. При движении ручки вперед 

элеионы как РВ должны отклоняться на обеих консолях крыла вниз, а при движении руч

ки назад- вверх. При движении ручки вправо-влево элеионы отклоняются как элероны. 

На рис. 8.19 стрелками обозначена кинематическая схема отклонения звеньев проводки 
управления элеионами при отклонении ручки: сплошными линиями показано управле

ние элеионами как РВ, а пунктиром- как элеранами (а- вид сбоку на ручку, б- вид 

в плане). 

При использовании на самолете элеронов-закрылков, чтобы увеличить площадь кры

ла, занятую механизацией, и тем самым повысить ее эффективность, элерои-закрылок 

работает от ручки (штурвала) как элерои с обычной системой управления, а для зависания 

элеронов (применения их как закрылков) должны использоваться дополнительные кине

матические звенья. 
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Рис. 8.19. Схема управлении элевонамн 

Дальиейшее развитие систем управления может быть связано с уменьшением запаса ста

тической устойчивости самолета, обеспечивающим повышение его аэродинамического 

качества из-за снижения потерь на балансировку самолета, и выигрышем в массе за счет 

снижения площади и массы ГО. Однако это потребует введения в систему управления ав

томатов продольной устойчивости. Представляет также интерес введение систем актив

ного управления для перераспределения с помощью подвижных частей крьmа воздушных 

нагрузок на крыле с целью уменьшения изгибающих моментов (см. рис. 4.16). Последнее 
может быть использовано для уменьшения массы крыла или увеличения перегрузок на 

маневре ny. 
Перспективен переход на электродистанционное, с большой степенью резервирова

ния управление с боковыми ручками управления вместо традиционных штурвальных ко

лонок. Это позволит высвободить большой объем пространства в кабине экипажа и под 

полом, занимаемого обычно механическими агрегатами, получить более высокие точност

ные характеристики при передаче управляющих сигналов, еще более повысить надеж

ность системы управления и безопасность полета. 

§ 8.6. ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУКЦИИ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ 
СВЕРХЗВУКОВЫМИ САМОЛЕТАМИ 

8.6.1. Особенности управлеиия сверхзвуковыми самолетами обусловлены тем, 
что с ростом скоростей полета интенсивно увеличиваются значения Мш, приводя к воз

растанию нагрузок на ручку (штурвал) и педали; возрастание диапазона скоростей и вы

сот полета вызывает изменение потребных утлов отклонений органов управления для ба

лансировки самолета в зависимости от скоростного напора; при переходе к сверхзвуко

вым скоростям полета потребные утлы отклонения рулей для балансировки самолета 

увеличиваются из-за возрастания статической устойчивости самолета (из-за смещения фо

куса назад и увеличения I.Хт -х Fi), а эффективность рулей падает (см. гл. 5); переход на уп
равляемое цельполоворотное оперение в целях повышения эффективности органов управ

ления на сверхзвуковой скорости полета требует значительного усиления мощности управ

ляющих сигналов от рычагов управления. Все это приводит к тому, что эксплуатация 

самолетов на сверхзвуковых скоростях полета без мощных приводов (гидравлических или 
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Рис. 8.20. Схема управлеиИJI сверхзвуковым самолетом 

электромеханических усилителей) и других специальных механизмов в системе управле

ния, учитывающих указанные выше особенности, становится невозможной. 

8.6.2. Система управлении сверхзвуковым самолетом по всем трем каналам с командны
ми постами управления в кабине, подобными рассмотренным на рис. 8.4, показала на 
рис. 8.20. Для пояснений отдельных фрагментов системы управления используются уже 
разобранные выше конструкции (рисунки)*. 

Управление по крену. Оrклонение ручки 1 влево ми вправо передается через рычаг 7 
(см. рис. 8.4), тягу 17, качалку 19, тягу 2, ЗМ 14 (см. рис. 8.20) на центральный узел 1З раз
дачи управления к элеролам на правую и левую консоли крыла. Далее это движение пере

дается через механизмы нелинейной передачи 5 (механизм по казан отдельно на рис. 8.12, т), 
тяги и качалки 12 к золотникам ГУ 6. Перемещение влево от нейтрального положения 
штока золотника 4 с поясками 5 ГУ 1 (см. рис. 8.16, а), перекрывающими до этого доступ 
гидросмеси из линии нагнетания в полости цминдра ГУ, сообщит с этой линией теперь 
правую полость ГУ. Шток 2 ГУ вместе с корпусом золотника 4 начнет двигаться влево, от
клоняя элерон. В это же время гидросмесь из левой полости ГУ через корпус золотника 

будет стравливаться через линию слива в rидробак. При остановке ручки 1 остановится 
и шток 6 золотника, а сам корпус золотника 4 будет продолжать двигаться, пока пояски 5 
золотника не перекроют каналы в корпусе 4 и не запрут гидросмесь в полостях золотника 
и ГУ - шток ГУ и элеролы остановятся. Так реализуются управление элеролами от ГУ 

и принцип слежения в системе управления с ГУ. 

Управление по курсу. Оrклонение педалей 2 (см. рис. 8.20) ми 15 (см. рис. 8.4, а) через 
рычаг 9, связанный осью 10с параллелоrраммными механизмами 8, 12, 1З подвески пе
далей, передается на тягу 5 и далее через ЗМ 3 (см. рис 8.20), гермавыводы 4 на задней 
стенке гермокабины, тяги в направляющих роликах в верхней части фюзеляжа к демпфе

РУ 10 и кронштейну на РН. Так отклонение педалей 2 (см. рис. 8.20) приводит к отклоне
ниюРН. 

Управление по тавrажу. Оrклонение ручки (см. рис. 8.4) управления 1 вперед ми назад 
через рычаг 6 на нижнем конце ручки, тягу 3 и гермавыводы 4 (см. рис. 8.20) передается в 
хвостовую часть фюзеляжа, где в районе киля расположен комбинированный автомат ре

гулировки управления для изменения передаточного отношения от ЗМ и ЦПГО к ручке. 

Поворот АРУ относительно оси его подвески 6 (см. рис. 8.21, а) передает движение, с од
ной стороны, к ЗМ 8 и МТЭ 9 (см. рис. 8.20), а с другой - к демпферу (РАУ) 11 и к ГУ 
15, выходной вал которого через тяги и качалки соединен с хомутом 11 (см. рис. 5.16) 
на валу 10 ЦПГО. Все эти агрегаты входят в систему управления ЦПГО. Блок этих аrрега-

• Читателю преШiаrается вернуrъся к описанию конструкции поста управления на рис. 8.4. 
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то в, входящих в систему управления ЦПГО и размещающихся в основании киля, пока

зан на рис. 8.16, г. 
В проводку управления по любому из каналов или по всем трем каналам сразу могут 

быть подключены РМ АП, как это было показано на рис. 8.17. Через РАУ (см. рис. 8.16, г) 
в систему управления r.:югут поступать управляющие сигналы от бортовой цифровой вы

числительной машины (БЦВМ), которая может быть связана с системой наведения и 

прицельно-навигационным комплексом (ПИК), с системой ограничения предельных ре

жимов полета и с системой автоматической посадки. 

8.6.3. Автоматика в системе управления включает перечисленные выше устройства 
(см. рис. 8.16, г), основным назначением которых является улучшение характеристик ус
тойчивости и управляемости самолета в полете без вмешательства летчика. 

Механизмы (автоматы) изменения передаточных отношений от рулей к рычагам управ

лениЯ и от ЗМ к рычагам управления могут быть выполнены в виде различных вариантов 

механизмов нелинейной передачи (см. рис. 8.12, m) или автоматов (рис. 8.21, а). Переда
точное отношение Кш от рулей (элеронов) к рычагам управления характеризуется переда

точным числом (коэффициентом передачи), равным 8р/ Хр.у (где 8Р - отклонение руля, 

рад; Хр.у- линейное перемещение рычага управления, м). Значение 8р/ Хр.у может быть 

определено из равенства работы, совершаемой летчиком при отклонении рычага управле

ния РХр.у• работе при отклонении руля на угол 8Р (Мш8р): 

РХр.у = Мш8р, (8.1) 

откуда 

(8.2) 

В механизмах нелинейной передачи (МНП) можно получить малые значения d8p/dXp.y = 

= K1dX2 /dX1 (см. рис. 8.12, m) при небольших отклонениях руля и большие значения 
d8p/dXp.y при больших отклонениях руля. Иными словами, одно и то же изменение в от
клонении руля (элерона) в первом случае требует большого перемещения рычага управле

ния и соответственно большего приложения силы к нему, iю втором- малого. Изменение 
усилий летчик чувствует хорошо. Однако он хуже ощущает отклонение РУ, их перемеще

ния,особенно вблизи нейтрального положения рулей, и МНП как раз и восполняет этот 

недостаток. 

В вариантах конструктивного воплощения МНП (см. рис. 8.12, m), кроме качалок, мо
гут быть также использованы зубчатые передачи в виде рейки 8 (см. рис. 8.21, б) на корпусе 
11 и шестерни 9, закрепленной на конце качалки 10. Основным недостатком описанного 
МНП является то, что величина d8pl dXp.y изменяется в зависимости от перемещения ручки, 
а не от режима полета. От этого недостатка освобождены автоматы изменения передаточ

ных отношений, или иначе- автоматы регулировки управления (см. схему АРУ на рис. 

8.16, г и конструкциюАРУ на рис. 8.21, а), таккакони реагируют не только на изменение 
режима полета - скоростного напора q и высоты полета Н, но и на центровку самолета хт. 
Возможна также корректировка с помощью АРУ передаточных отношений в зависимости 

от положения стабилизатора и взлетно-посадочной механизации. Конструкция АРУ, 

представленная на рис. 8.21, а, состоит из электромеханизма 1, который включается по 
командам от датчиков q, Н, хт, ... (при рассогласовании электрической «Мостиковой•> схе
мы АРУ и соответствующего датчика) и перемешает шток 2, связанный с потенциометром 
обратной связи 3, до момента согласования сопротивлений в «мостиковой•> схеме. Здесь 
4- втулка. При этом выключается электромеханизм 1, и шток 2, связанный одним кон
цом с ЗМ 5, а другим - с тягой 7 к РАУ, останавливается. При перемещении штока 2 изме
няются плечи относительно оси б подвески АРУ до оси ЗМ 5 (плечо а) и до оси тяги 7- оси 
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РАУк РВ (ЦПГО) (плечоЬ) (см. плечи а иЬнарис. 8.21, а и на рис. 8.16, г). Использование 
АРУ позволяет добиваться более единообразных характеристик управляемости в большом 

диапазоне скоростей и высот полета путем увеличения усилий на рычагах управления от 

ЗМ при больших значениях q и малых Н (увеличением плеча а) и, наоборот, уменьшения 
усилий при малых значениях q и больших Н (при уменьшении плеча а). При этом через из
менение плеча Ь соответственно изменяются и передаточные отношения к рулям. При 

увеличении q и уменьшении Н плечо Ь и передаточное отношение к рулям уменьшаются, 
и, наоборот, при уменьшении q и увеличении Н плечо Ь и передаточное отношение воз
растают. 

При изменении центровки хт изменяется степень статической устойчивости самолета, 

что требует изменения отклонения РВ (ЦПГО) для проведения одного и того же маневра. 

Такое изменение передаточных отношений может производиться автоматически через 

АРУ, включенный в канал продольного управления самолета. 

Функции изменения передаточных отношений от ЗМ и от рулей могут быть разделены 

между двумя агрегатами - АРЗ и АРУ или объединены в одном агрегате, как это бьшо рас

смотрено выше. 

Заrрузочиые механизмы при использовании ГУ, включенных в систему управления по 

необратимой схеме, служат для имитации аэродинамических нагрузок на рычагах управ

ления, изменяя усилия на них в зависимости от величины их перемещения. 

Пружинный ЗМ (см. рис. 8.21, е) представляет собой цилиндр 3 со штоком 9 с ушком 
10, пустотелым штоком 5, двумя стаканами 1 и б с пружимами 2 (короткая) и 4 (длинная). 
В схеме проводки управления (см. рис. 8.16, г) ЗМ ушком б на штоке крепится к верхнему 
концу штока 7 АРУ, а ушком 9на цилиндре 8через поддерживающую качалку 11-к МТЭ. 
Возможны и друтие схемы установки ЗМ в проводке управления (см. рис. 8.17 и 8.18). 
В нейтральном положении ЗМ имеет предварительную затяжку (участки ОА и ОС на диа

грамме работы ЗМ, см. рис. 8.21, г), чтобы «затяжелитЬ» рычаг управления в нейтральном 
положении. При отклонении рычага управления ЗМ растягивается или сжимается, при

чем в начале отклонения работает короткая пружина 2 (см. участки АВ и CD на рис. 8.21, г), 
а далее - длинная пружина 4, имеющая предварительную затяжку, равную силе сжатия 
короткой пружины. Пружинный ЗМ (см. рис. 8.21, ж) имееттри предварительно сжатые 
пружины б, 10 и 13 в цилиндре 5 между осью 12 и пустотелым штоком 8. В нейтральном 
положении усилия предварительно одинаково сжатых малых пружин 13 и 10 взаимно 
уравновешиваются и усилие на штоке ЗМ равно нулю. При движении штока 8 от ней
трального положения одна из пружин 10или 13 начинает сжиматься, а друтая в это время 
разжимается (участки ОА и ОВна диаграмме работы ЗМ, рис. 8.21, д). 

На участках АС и BD работают одновременно одна из малых пр ужин 1 О или 13 и боль
шая б (вторая малая пружина при этом полностью разжимается). И, наконец, на участках 
за точками С и D работает только одна большая пружина. 

Нарис.8.21, ж: 1 -винт; 2- втулка; J-крышка; 4-rайка; 7-сепаратор; 9-опорноекольцо; 
11- шайба. 

Механизм триммерноrо эффекта предназначен для снятия нагрузок от 3 М на рычаг уп
равления. Его электромеханизм реверсивного действия летчик включает нажимным пе

реключателем на рукоятке ручки управления (МТЭ в продольном канале управления) 

или на одном из пультов управления. При включении электромеханизма (см. рис. 8.16, г) 
шток 10 МТЭ удлиняется или укорачивается, перемешая точку А на стыке МТЭ и ЗМ 
вправо или влево, давая тем самым пружимам в ЗМ При полной его разгрузке вернуться 
в нейтральное положение из растянутого или сжатого положения. При этом рычаг управ

ления освобождается от нагрузок от ЗМ. Разгрузка рычага управления от ЗМ, степень ко

торой определяется летчиком, реализуется им путем периодических включений электро

механизма МТЭ. 
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Рулевой arperaт управления представляет собой раздвижную тягу и электромеханизм 

(см. рис. 8.21, в, з), при включении которого перемешается выходное звено РАУ (ДСна 
рис. 8.16, г) и изменяется длина lвс РАУ. При перемещении штока РАУ (точки С) проис
ходит перемещение золотникаГУ и отклонение органа управления штоком ГУ. Потенци

ометры обратной связи 12 (см. рис. 8.21, з) в РАУ при восстановлении равновесия в элек
трической «мостиковой схеме» РАУ и датчика отключают электродвигатель 1 РАУ, 
золотник ГУ и его шток останавливаются, прекращая отклонять руль. Рассогласование 

«мостиковой схемы•> датчиком снова приведет к включению РАУ и новому перемещению 

руля через ГУ. Быстродействие такой схемы РАУ и большие усилия, развиваемые ГУ, поз

воляют использовать ее для улучшения характеристик устойчивости и управляемости са

молета в качестве исполнительного механизма, посредством которого через ГУ система 

автоматического управления самолета (см. подразд. 8.6.2) воздействует на положение ру
лей.· Для парирования высокочастотных короткопериодических колебаний самолета по 

таигажу и рысканию, с которыми летчик вследствие запаздывания его ответных реакций 

и инерционносто механической системы управления не справляется, в систему управле

ния вводят автоматы демпфирования (демпферы). Действие демпферов основано на из

мерении специальными датчиками угловых скоростей движения самолета и преобразова

нии измеренных величин rox, roy и roz в пропорциональные им отклонения рулей, 
парирующие колебания самолета. При этом срабатывают РАУ, включенные в каналы уп

равления как исполнительные механизмы демпферов. Перемещения их штоков 11 (см. 
рис. 8.21, з) через ГУ отклоняют соответствующие рули. При управлении рулями от рыча
гов управления РАУ, включенные в проводку управления, работают как жесткие тяги. 

На рис. 8.21, э покаэана конструкция РАУ. Здесь: 1- электродвигатель; 2- муфта предельного 
момента; 3- ведущее колесо; 4- ведомое колесо; 5- механичесЮ!й незаклинивающий упор; 6-
зубчатая пара; 7- направляющие штока; 8- микровыключатели, ограничивающие ход штока; 9-
кулачок; 10- ущковый болт; 11- шток; 12- потенциометр; 13- ведущий вал; 14- электромаг

нитный стопор. 

Как следует из описания конструкции РАУ, его основным элементом является винто

вой преобразователь вращательного движения от двигателя 1 в поступательное перемеще
ние выходного штока 11, принцип работы которого рассматривался выше. 

В многократно резервированной автоматической бортовой системе управления функ

ции РАУ выполняют многоканальные исполнительные механизмы привода, подобно по

казанным на рис. 8.16, д, 8.18, б (поз. 6), 8.18, в (поз. 21) в системах управления самолетом 
Ил-86. Принцип работы этих агрегатов аналогичен описанному выше для РАУ. 

8.6.4. Конструктивные меры по обеспечению надежности работы систем управления 
и повышения безопасности полетов уже рассматривались выше при описании систем уп

равления самолетами и входящих в них агрегатов (см. § 8.5, 8.6)*. На повышение на
дежности систем управления и безопасности полетов работает и то, что в РАУ ход што

ков в автоматическом режиме его работы ограничен и он меньше возможного 

перемещения РАУ как жесткой тяги в системенеавтоматического управления самоле

том от рычагов управления для обеспечения возможности парирования отказов (за кл и

нивания штоков) РАУ. Повышает надежность систем управления самолетом использо

вание многоканальных исполнительных механизмов приводов. В конструкции ГУ для 

повышения надежности их работы используют многокамерные цилиндры, работаю

щие на один общий выходной шток, с питанием от различных гидросистем; в ГУ ис

пользуют более надежные в работе плоские золотники вместо поршеньковых; в цилин-

• Читателю рекомендуется еще раз вернуrъся к оnисанию систем управления самолетами Ту-134 и Ил -86, 
сделав упор на рассмотрение конструктивных мер по повышению надежности этих систем и безопасности 

полетов. 
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драх ГУ устанавливают клапаны кольцевания, которые сообщают полости цилиндров 

между собой при отказе ГУ, чтобы уменьшить его сопротивление тем ГУ, которые ос

таются работоспособными. Мощность каждого из ГУ при их параллельном включении 

на один руль (секцию руля) выбирается такой, чтобы при отказе одного (двух) ГУ ура

ботающего ГУ хватило мощности для отклонения руля. Повышению надежности и бе

зопасности полетов способствует также и обеспечение прочности элементов проводки 

управления и предотвращение вибраций ее частей. Значение коэффициента безопас

ности f в расчетах на прочность элементов систем управления принято равным двум, 

что больше, чем для других агрегатов. 

8.6.5. Расчетные величины сил, приложеиных к рычагам управления, определяются нор-
мами прочности и зависят от типа самолета. Эти силы ограничиваются пределами: 

1270 ... 2350 Н для ручки, штурвальной колонки при управлении РВ; 
640 .. .1270 Н для ручки, штурвала при управлении элеронами; 
1760 ... 2450 Н для педалей при управлении РН. 
Величины сил Р3 , прикладываемых летчиком к рычагам управления в эксплуатации, 

определяются величиной шарнирных моментов Мш, утлами отклонения рулей 8Р и пере

мещениями рычагов управления Хр.у: 

(8.3) 

Величина 8р/ Хр.у может быть определена при заданных схеме и размерах элементов провод-
э э э э " 

ки управления. Величина Мш = УРа определяется величиной УР ( Уэл ), достигаемои в 
эксплуатации (см. подразд. 4.4.5, рис. 4.13 и 4.15). Эта величина также задается нормами 
прочности. Значение Р3 не должно превосходить значения рР /! 

§ 8. 7. КОМПОНОВКА И КРЕПЛЕНИЕ ЭЛЕМЕНТОВ 
СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Здесь в дополнение к описанным выше рассматриваются некоторые вариан

ты взаимного расположения, размещения и крепления различных элементов системы уп

равления к силовым элементам каркаса планера. 

На рис. 8.22, а показано положение рычагов и качалок при нейтральном положении 
ручки, которые везде с тягами составлЯют угол 90'. При таком их взаимном положении 
в случае симметричного отклонения ручки (педалей) достигается симметричное откло-

р' 

,А 

Рис. 8.22. Кинематика элементов систем управления, обеспечивающая симметричное и дифференциальное (не
симметричное) отклонениерулей 
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нение в обе стороны и рулей. Если это правило не соблюдать, а использоватьдифференци

альную качалку 1 (см. рис. 8.22, б), то симметричного отклонения рулей не будет. Такие 
качалки применяются в системе управления элеромами 2 для достижения их дифференци
ального отклонения (вверх на больший уrол, вниз - на меньший). Эrо необходимо для то

го, чтобы уменьшить вероятность выхода той половины крыла, на которой элерои откло

няется вниз, на закритические уrлы атаки, если уrол атаки всеrо крыла и так уже был 
близок к критическому. Отклоняемый вниз элерои увеличивает уrол атаки своей полови

ны крыла. Кроме тоrо, больший уrол отклонения элерона вверх позволяет увеличить эф
фективность ero действия при большой кривизне верхней поверхности крыла. 

На рис. 8.23, а показан фрагмент конструкции жесткой проводки управления к РН 
от постов ножного управления обоих летчиков тягами 1, 2 на выходную тяrу 3 к РН через 
смесительный механизм, установленный на шпангоуте. Эrот механизм состоит из трех

илечей качалки 6, двуплечей качалки 4 и переходиого звена 5, что позволяет изменять 
трассу про водки. 

На рис. 8.23, б приведена конструкция узла с поддерживающими качалками для тяг 
проводки управления к РВ 7, РН 8 и элеронам 9, установленного на стыке верхней части 
усиленного шпангоута с паиелью обшивки фюзеляжа. 

На рис. 8.23, в показана конструкция участка тросовой проводки через ролики ]Ос ог
раничителями для тросов 13. Ролики закреплены на кронштейне 11, установленном в фю
зеляже на поперечной балочке 12. 

Для изменения трассы жесткой проводки управления используется конструктивное 

решение, показанное на рис. 8.23, г. 

Здесь: 14- nояс лонжерона; 18- стенка лонжерона; 16- качалка на кронштейне, установлен
ном на стенке 18 лонжерона, которая связывает тяги 15 и 17проводки уnравления. 

На рис. 8. 23, д дан фрагмент компоновки РВ 20 с триммером 19 и некоторых элементов 
системы управления этими органами. 

Здесь: 21- фланец крепления вала РВ к рулю; 22- карданный вал; 23- рычаг; 24- опора вала; 
25- качалка; 26- валик; 28- тросы проводки к триммеру; 29- тяга к РВ; 27, 30- корnуса меха
низма уnравления триммером; 31- стабилизатор; 32- тяги к триммеру; 33- качалка; 34- крон
штейн навески РВ. 

На рис. 8.23, е показан еще один из вариантов конструктивного решения управления 
триммером 35 от электромеханизма 38 через качалку 37 и тяrу 36. 

На рис. 8.23, ж и видахА ... Гпоказан один из вариантов монтажа механизма управле
ния элеронами на заднем лонжероне крыла. 

Здесь: 39 - кроi;штейн механизма с рычагами 40; 43 - втулка на оси с болтом 44 для установки 
рычагов 40на кронштейне; 45- проушины на валу 42 для качалки 41; 46- серьга от качалки 41 к рычагу 
47 на лонжероне элерона; 49- тяга от рычага уnравления элеронами; 48- тяга к качалке 41. 

На рис. 8.17 было представлено расположение на самолете и подключение РМ АП 
к управлению РВ, РН и элеронами. 

На рис. 8.23, з показаны монтаж РМ РН 51 и РВ 50 на усиленном шпангоуте фюзеляжа 
и их подключение через секторы-качалки 53 к тягам проводки управления РН и РВ. На се
чении А-А по казана конструкция кронштейна 52 и установка на нем секторов-качалок 53. 

На рис. 8.24 приведены конструктивная схема управления воздушными тормозами, 
расположенными в хвостовой части фюзеляжа, и их конструкция. 

На рис. 8.24: 1 - кронштейны навески щитка; 2- тяга;· 3 - качалка; 4 - колонка; 5- щиток; 
6- узел крепления цилиндРа к щитку; 7- обтекатель; 8- цилиндр уборки щитка; 9- кронштейн 
крепления цилиндра; 10- nрофиль крепления колонки. 

На рис. 8.25 показана монтажная схема по заднему лонжерону крыла системы управ
ления закрылками и элеронами. 
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Здесь: а - монтаж в центроплане с двухщелевыми закрЪIJJками; б- монтаж в центроплане с од

нощелевыми закрЪIJJками; в - монтаж в консольной части кpЪIJJa; 1 - рулевая машина автопилота; 
2- гермаузел и механизм стопарения элеронов; 3- гидропривод закрьшков; 4- механизм конце

вых выключателей захрЪIJJков; 5 - опора трансмиссии закрылков; 6 - винтовые подъемники 
двухщелевого закрЪIJJка; 7 - рельсы навески закрьшка; 8 - щиток однощелевого закрылка; 9 -
кронштейны навески закрылка; 10- винтовой подъемник однощелевого закрьшка; 11- однощеле
вой закрЪIЛок; 12- винтовые подъемники; 13- рельсы навески закрЪIЛков; 14, 16- механизмы от
клонения элерона; 15, 21- узлы на лонжеронах секций элерона; 17- двухщелевой закрылок; 18-
сервокомпенсатор; 19, 20- корневая и концевая секции элерона. 

На рис. 8.14, а как один из фрагментов рис. 8.25 показан отдельно монтаж винтового 
подъемника управления закрылком на заднем лонжероне крыла, а также его конструкция 

(см. рис. 8.14, б, в). 
На виде /и сечении В-В (см. рис. 8.25) вынесен узел управления элероном. 

Здесь: 21- кронштейн с рычагом 28 для отклонения элерона, установленный на лонжероне 22 
элерона; 23- рычаги на оси 24 механизма отклонения элерона, закрепленного на кронштейне 27; 
25- лонжерон крыла; на стенке лонжерона - стойка 26, на нижнем ее конце - гнездо 29 крепления 
оси 24. 

Оригинальность показанноrо на этом рисунке узла управления элеромами - в кине

матической схеме механизма отклонения элерона, узлов навески элерона и крепления 

рычаrов28. 

§ 8.8. ВОЗМОЖНЫЕ НАПРАВЛЕНИЯ РАЗВИТИЯ 
СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ САМОЛЕТАМИ 

8.8.1. Возможные направлении развития систем управления самолетами опреде
ляются в основном успехами в развитии электронной техники и в разработке многока

нальных приводов высокой надежности, использующих описанный выше принцип ре

зервирования исполнительных механизмов привода, когда суммируются их усилия 

и происходит пересиливанне отказавшего исполнительного механизма исправными. Уже 

сейчас достигнутые успехи позволяют начать замену многочисленных автоматических 

и полуавтоматических систем с их агрегатами и исполнительными механизмами единой 

многократно резервированной автоматической бортовой системой управления (АБСУ), 

выполняющей все их функции [27]. Схема такой системы в продольном канале управле
ния приводится на рис. 8.26. 

Здесь: 1 -рычаг управления; 2- ЗМ; 3- МТЭ; 5- многокамерный рулевой привод (или па
раллельно включенные одно- и двухкамерные рулевые приводы); 6- орган управления; 7- диффе
ренциальная суммирующая качалка от многоканального привода АБСУ 4; 8 - механическая про
водка управления; 9- поддерживающая качалка; 10- пилотажно-навигационные приборы и сиг

нализация. 

________ 
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Рве. 8.26. Структурнан схема системы управления 
совремеiПIЬiм сверхзвуковым самолетом 
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В такой схеме управления самолетом текущие значения параметров полета перераба

тываются в БЦВМ АБСУ в соответствии с заложенными в нее программами на каждый из 

этапов полета от взлета до посадки и в виде команд передаются через привод АБСУ 4 на 
рулевой (рулевые) привод 5 для отклонения органов управления. Увеличение рабочего 
давления в гидросистемах (более 21 МПа, как это принято в большинстве гидросистем 
современных самолетов) позволит повысить мощность исполнительных механизмов 

и снизить их массу и габариты. 

Все большее внимание привлекают сейчас электродистанционные системы управле

ния (ЭДСУ), так как в таких системах можно получить более высокие точностные харак

теристики передаваемых управляющих сигналов, чем в механической проводке, а многие 

автоматические и вычислительные устройства для своей работы уже давно используют 

электрические сигналы. В этих системах значительно проще решаются такие сложные 

воriросы, как обеспечение соответствия взаимных деформаций конструкции планера 

и проводки управления (здесь проводка с помощью электропроводов), борьба с трением 

в проводке управления, люфтами и т.д. 

8.8.2. Электродистанционная система управления. Первые опыты по разработке ЭДСУ 
относятся к самолету М-52 и сверхзвуковому ракетоносцу Т -4 (Су-100). В 70-е годы про
шлого века ЭДСУ бьша использована в канале тангажа на истребителе Су-27, который 

и стал первым отечественным серийным самолетом с ЭДСУ. Аналогичные работы велись 

и за рубежом (F-18, «Конкорд>>, «Мираж 2000» и др.)*. 
На рис. 8.27, а приведена принципиальная схема ЭДСУ по одному из каналов. Здесь 

посредством механической проводки управляющее усилие передается от ручки управле

ния 1 на датчик 2 положения ручки управления (ДПР). ДПР вырабатывает электрический 
сигнал, соответствующий положению ручки управления, который затем поступает в вы

числитель 3 ЭДСУ. Здесь поступивший сигнал проходит обработку ( производится согла
сование либо с ограничениями по режимам полета, либо с текущими параметрами полета 

(см. рис. 8.27) и соответствующим им значением передаточного отношения Кш, либо с па
раметрами стандартных режимов полета) и преобразуется в управляющий сигнал. Таким 

образом, в вычислителе без вмешательства летчика производится обработка поступаю

щей текущей и хранящейся в его базе данных информации. Управляющий сигнал, посту

пая в распределительное устройство 4 рулевого привода, вызывает перемещение золотни
ков и соответствующее перемещение штоков исполнительных устройств, которые в свою 

очередь приводят к отклонению органов управления б. 

В качестве исполнительных устройств используются гидроусилители 5, электродвига
тели и автономные рулевые приводы (АРП). Гидроусилители обычно применяются для 

создания больших управляющих усилий, например для управления ЦПГО, а электродви

гатели- для создания малых усилий. АРП представляет собой электронасос и гидроци

линдр. Автономность дает возможность размещать АРП на концевых участках в аэроуп

ругой зоне конструкции и использовать для управления любыми органами управления. 

Установка нескольких АРП или ГУ при секционировании органов управления повышает 

безопасность полетов и позволяет повысить жесткость системы «ГУ-орган управлениЯ>> 

при непосредственном соединении штоков гидродилиидров с органами управления, из

бавиться от противофлаттерных грузов. На самолете Ан -124 это позволило только по этой 
причине сэкономить до 800 кг. 

Для имитации режима полета с ручкой управления механически связаны загрузочный 

механизм 9 и механизм триммерного эффекта 8. 
Сейчас применяются как обычные посты управления (Су-27, МиГ-29), так и боковые 

ручКИ управления (А-320). Боковая ручка управления (см. рис. 8.5, д), сокращая про-

• По материалам М. Ю. Куприкова. 
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странство, необходимое для поста управления, позволяет объединить в одном агрегате 

ручку управления, ДПР, ЗМ и МТЭ. 

Для повышения надежности системы управления и безопасности полетов (на самолете Су-
27 вероятность отказа, приводящего к потере упрааляемости самолетом, равна ю-7) в ЭДСУ 
предусмотрено трехкратное резервирование при наличии механической проводки управления 

(например, к флаперонам и РН, как на Су-27) или четырехкратное резервирование по тангажу. 

В системе используется принцип «гОлосования большинством», благодаря которому удается 

сохранить управляемость при трехкратном пропадании сигнала или при одном ложном. 

Применение бортовой ЭВМ дает возможность включить в единую систему управления 

также каналы управления силовой установкой, вооружением и др. Интегрировать их 

в единую ЭДСУ позволяет наличие единого информационного поля (вычислителя). Вследст

вие этого пояаляется возможность управлять вектором тяги двигателей (на СВВП - управ

лять струйными рулями) и обеспечивать без вмешательства летчика стабилизацию самолета 

и em управляемость. Все это особенно необходимо для неустойчивых схем самолетов (Су-27, 
МиГ -29 и их модификаций). На этих самолетах стабилизацию проводит автоматика, что поз
воляет значительно снизить балансировочные потери. Автоматически срабатывает и систе

ма ограничения предельных режимов по углу атаки а и перегрузке n, включающая датчики а 
и n, вычислитель и сервопривод JО(см. рис. 8.27, а). При достижении предельных значений 
этих параметров сервопривод 10 выбирает зазор d7, ограничивающий движение ручки J. 
Пружина 11 в сервоприводе позволяет летчику при необходимости преодолевать эти ограни
чения и использовать сверхманевренные возможности самолета. 

ЭДСУ позволяет не только значительно расширить функциональные возможности, но 

и существенно снизить затраты полезного объема и массы самолета. Однако как вычисли

тель, так и электрическая проводка управления подвержены воздействиям электромаг

нитных полей (молния, ядерный взрыв, антенна РЛС и др.), что необходимо учитывать 

при разработке такой системы (например, применять экраны). Перспективна волоконно

оптическая проводка управления. 

На рис. 8.27, б представлена схема перспективной системы дистанционного управле
ния - комплексной цифровой системы управления (КСУ), выполняющей функции всех 

основных пилотажных систем самолета [38]. Система имеет следующие существенные 
особенности: 

выполняет управление самолетом не только в воздухе, но и на земле, что обеспечива
ется функцией управления передним колесом и торможения основных колес с антиюзо

вой автоматикой; 

в нее интегрированы приводы управления вектором тяги; 

в ее состав входит ряд основных, ранее взаимодействующих с СДУ систем, а именно: 

системы автоматического управления (САУ), ограничительных сигналов (СОС) и высот

но-скоростных параметров (СВС), что повышает надежность этих систем из-за возмож

ности их резервирования в вычислителе СДУ; 

в алгоритмах СДУ обеспечивается цифровое управление электрогидравлическими 

приводам и. 

В системе реализуются следующие основные режимы работы: 

ручного управления- взлет-посадка, пилотирование, дозаправка в воздухе и режим 

сверхманевренности; 

автоматического управления - стабилизация углового положения и высоты полета, 

полет по маршругу, управление в режимах боевого применения, маловысотный полет с 

огибанием рельефа местности, полет в группе, приведение самолета к прямолинейному 

горизонтальному полету при потере летчиком ориентации в пространстве, предотвраще

ние аварийных ситуаций. 

На рис. 8.27, в показан отдельно привод управления соплом от вычислителя КСУ через 
электрогидравлический распределитель. 
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КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

l. Объясните назначение и перечислите виды систем управления самолетом, дайте их общую ха
рактеристику. Сделайте эскиз и дайте определения элементам системы неавтоматического управле

ния. 

2. Опишите назначение и варианты конструкции постов ручного и ножного управления. 
3. Назовите типы проводок управления и дайте их характеристику. Охарактеризуйте назначение 

и конструкцию элементов проводки управления, сделайте эскизы этих элементов. 

4. Опишите системы управления современными дозвуковыми самолетами, конструктивные ме
ры по повышению надежности систем управления и безопасности полетов. 

5. Охарактеризуйте особенности управления сверхзвуковыми самолетами при изменяющихся 
в широком диапазоне значениях скоростного напора. Перечислите состав такой системы управле
ния. Объясните назначение и конструкцию элементов системы. Перечислите основные направле
ния развития систем управления самолетом. 

6. Сформулируйте требования к системам управления самолетом и приведите примеры реализа
ции этих требований. 



Глава 9 

СИЛОВАЯ УСТАНОВКА 

§ 9.1. НАЗНАЧЕНИЕ И СОСТАВ СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ 

9.1.1. Назначешtе силовой установки. Силовая установка (СУ) на самолете 
представляет собой совокупность двигателей с агрегатами, системами и устройствами, 

обеспечивающими их надежную работу в заданных условиях эксплуатации. Сами двигате

ли служат для создания силы тяги, необходимой для полета самолета на всех режимах, оп

ределяемых для каждого конкретного типа самолета предъявляемыми к нему ПТ. Кроме 

того, двигатели используются для привода генераторов, насосов топливной системы и 

энергетических систем самолета, а также для питания сжатым теплым воздухом системы 

жизнеобеспечения и противообледенительной системы самолета. На самолетах с системой 

управления пограничным слоем или с реактивными закрьшками (для повышения несущей 

способности крыла) питание сжатым воздухом этих систем осуществляется с помощью 

компрессоров двигателей. Двигатели вспомогательных силовых установок (ВСУ) обеспе

чивают запуск основных двигателей, привод механизмов управления стабилизатором и др. 

9.1.2. В силовую установку входят: 
двигатели (основные и вспомогательные) с агрегатами и системами запуска, управле

ния и контроля работы; 

воздушныевинты с коками для самолетов с поршневыми и турбовинтовыми двигате

лями; 

моторамы, пространствеиные стержневые фермы, узлы непосредственно на силовых 

элементах фюзеляжа, гондол, пилонов и крьша для установки и крепления двигателей; 

входные и выходные устройства двигателей; 

противопожарная система; 

система охлаждения двигателей и их агрегатов; 

противообледенительная система; 

система питания топливом и другие, например маслосистема. 

9.1.3. ТИпы двигателей и их размещешtе на самолете. На самолете могут быть установлены: 
поршневые двигатели (ПД) для учебных самолетов и самолетов со скоростями полета 

300 .. .400 км/ч; 
турбовинтовые (ТВД), турбовентиляторные и турбовинтовентиляторные двигатели 

(ТВВД) для самолетов со скоростями полета 700 ... 800 кмjч и более для перспективных са
молетов с ТВВД; 

турбореактивные двигатели (ТРД) без форсажной камеры или с форсажной (ТРДФ) 

камерой, двухконтурные ТРД (ТРДД) с различной степенью двухконтурности без форса

жа и с форсажем (ТРДДФ) для установки на пассажирских и грузовых самолетах с боль

шой дозвуковой скоростью полета и на маневренных сверхзвуковых самолетах; 

прямоточные воздушно-реактивные двигатели (ПВРД), жидкостные ракетные двига

тели (ЖРД) и другие типы ракетных двигателей для установки на самолетах со скоростями 

полета более 3000 кмjч. 
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Возможные варианты установокдвигателей на самолетах приведены на рис. 9.1, а ... м. 
Анализ этих вариантов будет дан в§ 9.2 и 9.3. 

9.1.4. Характеристики двигателей. Наиболее важными характеристиками, определяю
щими тяговые (мощностные), массовые и геометрические характеристики двигателей и 

используемыми для сравнения различных типов двигателей, являются удельные характе

ристики: удельный вес двигателя Удв (Удв = тдв gjP0), удельный расход топливасРои удель

ная тяга Руд; степень двухконтурности т и высотно-скоростные характеристики двигателя. 

Значение Удв = 0,10 ... 0,18 (меньшие значения- дляТРДЦФ); Ро- стартовая тягадви

гателя-достигает значений 25 000 ... 26 000 даН и более; сРо = 0,3 ... 0,6 кг (даН· ч) (мень
шие значения -для ТРДЦ с высокой степенью двухконтурности т). Степень двухконтур

ности т вместе со значением стартовой тяги Р0 определяет диаметр двигателя. Для 
сверхзвуковых самолетов значение т, как правило, не превышает 1, а для транспортных и 
пассажирских самолетов составляет 2 .. .4 и более. Значение удельной тяги двигателя Руд 
(тяга на 1 кг протекающего через двигатель в одну секунду воздуха) характеризует эконо
мичность СУ, влияет на значения см и массу двигателя. Значения Руд могут составлять 

40 ... 60 даН/кг/с и более. Высотно-скоростные характеристики двигателя Р = / 1 (Н, V) и ер= 
= /2 (Н, V) позволяют при наличии поляры самолета определять диапазоны скоростей по
лета самолета по высотам V = <р(Н) и дальности на разных режимах полета. 

Все эти характеристики двигателя, как и его габариты, определяются главным образом 

значениями температуры газов перед турбиной т; и степенью повышения давления в комп
рессоре 1t~ . Значения этих параметров для современных двигателей т; = 1500 .. .1600 К; 1t~ = 
= 20 ... 28. 

б г 

~ 111 

и 
л 

Рис. 9 .1. Вариа1111о1 компоновок двигателей на самолете 
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§ 9.2. ТРЕБОВАНИЯ К СИЛОВОЙ УСТАНОВКЕ 

К СУ предъявляют следующие требования: 

СУ должна создавать минимальное дополнительное сопротивление (здесь лучше при

менять расположение двигателей внутри фюзеляжей, как это делается на маневренных са

молетах, см. рис. 9.1, а ... д). Для уменьшения потерь от интерференции крыла и гондол 
двигателей последние устанавливают с большим выносом относительно крыла на пило

нах (см. рис. 9.1, к); 
компоновка воздухозаборников должна обеспечивать возможно большее значение ко

эффициента восстановления полного давления перед входом в двигатель О"вх = р~ IР"н 
(см. рис. 9.9, а, где р~- давление воздуха на входе в компрессор двигателя; Рн -полное 

давление набегающего потока воздуха). Это требование удовлетворяется организацией 

отвода (слива или отсоса) пограничного слоя, образующегося на поверхности фюзеляжа 

(или крыла) перед входом в воздухозаборник и приводящего к нарушению равномерности 

поля скоростей перед двигателем и снижению вследствие этого коэффициента сrвх· Для 

организации слива пограничного слоя между воздухозаборником и фюзеляжем делают 

сливную щель (см. поз. 1 на рис. 9.1, в; 8- на виде А, рис. 9.9, г и 9.9, д) шириной больше 
возможной толшины пограничного слоя или посредством пилона отделяют гондолу дви

гателя (воздухозаборник) от крьmа или фюзеляжа (см. рис. 9.1, ж, и, м). На сверхзвуковых 
самолетах поверхность фюзеляжа или крыла впереди воздухозаборника (см. рис. 9.1, л), 
затормаживая поток, способствует сжатию сверхзвукового потока и повышению значе

ния О"вх· Это обстоятельство использовано на самолете F-16 с воздухозаборником под фю
зеляжем позади кабины летчика (см. рис. 6.1, б и компоновку самолета F -16); 

размещение воздухозаборников на самолете не должно усложнять его компоновку. 

Так, размещение воздухозаборника в носовой части фюзеляжа - лобовые воздухозабор

ники (см. рис. 9.1, б, г)- приводит к тому, что большие внутренние объемы фюзеляжа 

оказываются занятыми воздушными каналами и затрудняют компоновку фюзеляжа. Раз

мещение воздухозаборников по бокам фюзеляжа упрощает компоновку самолета, осво

бождая носовую часть фюзеляжа, например, для радиолокационной станции, и сокраща

ет длину воздушных каналов; 

тяга двигателей должна как можно меньше влиять на характеристики устойчивости 

и управляемости самолета. В идеальном случае тяга Р должна проходить через ЦМ само

лета. С этой точки зрения лучше схемы, приведеиные на рис. 9.1, а ... г, хуже - схемы на 

рис. 9.1, к ... м; 
должно быть обеспечено удобство технического обслуживания. Это достигается доста

точным количеством капотов, их легкосъемностью (раскрытие двигателя), удобствами 

подхода, в частности высотой установки двигателей. В схеме к это требование реализуется 

наиболее просто; 

должно быть обеспечено предотвращение попадания частиц грунта во всасывающие 

устройства. Это требование проще удовлетворить в схемах ж, з, м, где двигатели располо

жены высоко, экранированы крылом или фюзеляжем. Однако и в низкорасположенных 

двигателях это требование можно удовлетворить, используя специальные защитные уст

ройства для воздухозаборников (перекрытие их входного устройства перед началом взлета 

и организация входа воздуха через специальные клапаны в верхней части заборника; за

щита предохранительными сетками входного устройства и их уборка после взлета самоле

та; защита с помощью отсечной струи воздуха и др.); 

должна быть обеспечена противопожарная безопасность. В схеме ж это требование 

удовлетворяется наиболее просто, так как пламя в случае пожара относится за хвостовую 

часть самолета и не грозиттопливным бакам, пассажирам, а также агрегатам самолета, как 

это имеет место в схеме и. Для этой схемы необходимы специальные меры защиты от по-
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жара в отсеках двигателей и обрыва лопаток - мощные бронированные противопожар

ные перегородки между двигателями и фюзеляжем. Отсеки двигателей должны быть за

щищены противопожарной системой, а топливные баки - системой нейтрального газа 

или пенополиуретаном; 

узлы крепления двигателей должны обеспечивать достаточную прочность крепления 

двигателя при их минимальной массе. Они должны быть снабжены демпфирующими эле

ментами для логлощения вибраций двигателя, а также иметь возможность компенсиро

вать тепловые деформации двигателя и перекосы при его установке; 

должны быть обеспечены монтаж и демонтаж двигателя с минимальными трудозат

ратами. В схемах б и г задача замены двигателя решается отстыковкой хвостовой части 

фюзеляжа по усиленным шпангоутам, как это показано на рис. 6.8, для обеспечения 
подходов к узлам подвески двигателя. В схемах а, в, ж, к, л такая задача решается с мень

шими трудозатратами: при открытии нижних крышек капотов двигатели с узлами их 

подвески полностью обнажаются. Замена двигателей в схеме к, закрепленных всего 

в трех точках на пилонах под крылом (см. рис. 9.8, г), требует значительно меньших тру
дозатрат из-за простоты узлов крепления. Двигатели с легкосъемными гондолами на них 

в схеме к расположены на небольшой высоте, и к ним имеются удобные и свободные 

подходы. 

§ 9.3. АНАЛИЗ РАЗЛИЧНЫХ ВАРИАНТОВ РАЗМЕЩЕНИst 
ДВИГАТЕЛЕЙ НА САМОЛЕТЕ 

Частично этот анализ бьш дан в§ 9.2 при рассмотрении требований к СУ. 
Кроме того, целесообразно отметить: 

в схемах а ... г (см. рис. 9.1) минимальное дополнительное сопротивление от СУ и не
большое ее влияние на устойчивость и управляемость самолета (даже при отказе одного 

из двигателей в схемах а, в, г). Крепление двигателей осуществляется непосредственно 

к силовым шпангоутам и продольным балкам фюзеляжа (см. далее рис. 9.3) при неболь
ших затратах массы на узлы крепления. Крылья здесь аэродинамически чистые (свобод

ны от СУ), что позволяет их эффективнее механизировать и использовать для подвески 

целевой нагрузки и дополнительных топливных баков. Однако воздушные каналы в этих 

схемах имеют большую протяженность и как следствие - большие потери скоростного 

напора q = р V 2 /2. Большие объемы, занятые воздушными каналами, затрудняют разме
щение в фюзеляже топливных баков и оборудования, особенно в схемах б, г с лобовым 

воздухозаборником. При такой схеме габариты антенны радиолокационной станции 

(РЛС) ограничиваются сравнительнонебольшими размерами конуса 2 (см. рис. 9.1, б) 
воздухозаборника, что приводит к уменьшению дальности действия РЛС. При боковых 

воздухозаборниках влияние этих недостатков существенно уменьшается. СУ из двух дви

гателей более надежна. При сравнительно небольших дополнительных затратах массы 

она может обеспечить потребную тягавооруженность двумя двигателями вместо одного 

и продолжение взлета при одном отказавшем двигателе. Такая СУ может обеспечить 

и большую живучесть, если одним разорвавшимел снарядом не выведены из строя сразу 

оба двигателя (двигатели разнесены в фюзеляже (схемы а и в на рис. 9.1), и между ними 
есть перегородки-экраны). Однако удвоенный комплект двигателей на каждом самолете 

значительно усложняет их эксплуатацию и обеспечение и повышает материальные за

траты; 

схема е с расположением двигателей в крьше выигрывает по сравнению со схемами 

а ... г в значениях cr8 x (обеспечиваемых короткими лобовыми воздухозаборниками) и в раз
грузке крыла в полете за счет веса двигателей. В остальном схема е проигрывает, в част

ности за счет большого разворачивающего момента при отказе одного двигателя. Кроме 
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того, перерезыванне основных силовых элементов крыла двигателями в схеме е усложняет 

эти элементы (например, нужны уже кольцевые лонжероны) и повышает из-за этого мас

су крыла; 

размещение двигателей в корневой части крьmа (схема и) на тяжелых дозвуковых са

молетах «Вулкан», «Виктор>>, Ту-104 позволяет уменьшить значения разворачивающего 

момента при отказе двигателя и С ха·. Однако уже отмечал ось, что при этой схеме существу

ет большая опасность в случае пожара возгорания пассажирской кабины и топливных ба

ков в крьmе и опасность обрыва лопаток двигателя как для пассажиров, так и для топлив

ных баков. В пассажирских салонах высок уровень шума от работающих двигателей, 

подход к двигателям затруднен, трудно осуществить их реверсирование. Корневую часть 

крьmа нельзя использовать для механизации; 

в схеме к- самолеты В-52, С-5, Ил-76 и Ил-86 - крыло разгружено в полете двига

телями, что позволяет уменьшить его массу на 10 .. .15 %. При такой схеме компоновки 
СУ увеличивается критическая скорость флаттера - двигатели являются противофлат

терными балансирами, сдвигая ЦМ сечений крьmа вперед. Двигатели в гондолах на пи

лонах имеют короткие лобовые воздухозаборники и меньшие потери скоростного напо

ра, их легче обслуживать, упрощается их монтаж и демонтаж. Недостаток схемы к -
большие разворачивающие моменты при отказе двигателей. Близость земли заставляет 

принимать меры для защиты воздухозаборников от пыли, песка и мелких камней. За

труднена в этой схеме и механизация крьmа. На самолетах Ил-76 и Ил-86 это затруднение 

преодолено большим выносом гондол двигателей на пилонах по сравнению с передней 

кромкой крьmа, выбором формы и расположения узлов крепления пилонов на крьmе 

(см. далее рис. 9.8); 
в схеме ж крепления двигателей в хвостовой части фюзеляжа- самолеты Ту-154, 

Ту-134, Як-40, Ил-62 и др. - крьmо свободно для механизации, оно аэродинамически 

чистое, за счетчего его качество можно поднять на 6 ... 10 %. Двигатели расположены близ
ко к оси, и парировать отказ любого из них легче, чем в схеме к. Шум в кабинах и пожар

ная опасность уменьшены, ресурс работы двигателей выше, акустическое воздействие 

выхлопной струи газов на конструкцию меньше, безопасность посадки с убранным шасси 

выше. Минусы- необходимость усиления хвостовой части фюзеляжа для восприятия на

грузок от двигателей и рост изгибающих моментов на фюзеляже от двигателей. Отсюда 

масса фюзеляжа возрастает на 10 ... 15 %. Масса крьmа также возрастает на 10 .. .15 %, так 
как нет его разгрузки от двигателей. В такой схеме центровки пустого и загруженного са

молетов сильно различаются, что приводит к усложнению эксплуатации самолета как на 

земле, так и в воздухе; 

схемам з, м (расположение двигателей над фюзеляжем или над крылом - самолеты 

А-10, Ан-72 иАн-74) присущи преимущества и недостатки схем с высоким расположени

ем двигателей, но в этих схемах двигатели экранируются крьmом, фюзеляжем и ВО от по

ражения осколками снарядов и снижается тепловая заметность самолета, что затрудняет 

его обнаружение. В схеме з возможно повышение С уа за счет так называемого эффекта Ко

аида (поворота вниз струи из плоского сопла двигателя, «Прилипающей>> к верхнему обво

ду крьmа и выпущенных закрьmков, и создание за счет этого реактивной силы, направ

ленной вверх); 

в схемел-самолеты ХВ-70, <<Конкорд>>, Ту-144- часть крьmа, занятая СУ, не может 

быть использована для механизации. При полете на больших углах атаки возможно нару

шение равномерности поля скоростей перед двигателем, а при полете с большими отри

цательными углами атаки- затенение воздухозаборника. В обоих этих, правда очень ред

ких, случаях возможны срыв потока на лопатках компрессора, помпаж или полная 

остановка двигателя. В такой схеме разворачивающий момент при остановке двигателя 

(двигателей по одну сторону от оси Х) небольшой. 
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§ 9.4. НАГРУЗКИ НА УЗЛЫ КРЕПЛЕНИSI ДВИГАТЕЛSI 

На узлы креiШения двигателя действуют тяга, массовые силы и реактивный мо

мент. Величина, направление и расчетное значение каждой из этих сил зависят: от типа дви

гателей (ПД, ТВД или ТР Д); расположениядвигателей на самолете (т. е. от расстояния между 

ЦМ самолета и двигателей и от того, установлен двигатель в фюзеляже или в гондоле); ма

невренных характеристик самолета (значений максимальных эксплуатационных перегрузок 

и угловых скоростей самолета wz и my) и рассматриваемого расчетного случая нагружения. 
9.4.1. Тяга Р. Значение стартовой тяrи двигателя Ро для современных ТРД может со

ставлять от нескольких сотен до 25000 ... 30000 даН. 
9.4.2. Массовые силы включают в себя вес двигателя Gдв = тдвg, инерционные силы 

mдвdV/dtи тдв V2 / R и силы от гироскопических моментов, возникающих при маневрах са
молета (вращении самолета относительно осей Z, Х, У). 

Расчетная сила, действующая на узлы креiШения двигателя от ero веса, равна Р = 
э• э• = тдвКnтахfи может достигать 25000 ... 30000 даН. Здесь птах и/- соответственно макси-

мальная перегрузка в ЦМ двигателя• и коэффициент безопасности для каждого из расчет

ных случаев, предусмотренных нормами прочности. 

Расчетные силы от гироскопических моментов Мгу= JxpoтW xpoтWz относительно оси У 

или Mrz= JxpoтWxpoтWy относительно оси Zзависят от расчетных значений угловых скоро
стей вращения самолета w z и Wy, от типа и числа узлов крепления двигателя, их располо

жения и расстояний меЖдУ ними. Здесь lхрот и wхрот- соответственно момент инерции 

вращающихся масс (ротора) двигателя (для ТРД), вращающихся масс двигателя и винта 

(для ПД или ТВД) относительно оси их вращения, кг· м2 , и угловая скорость вращающих
си масс; с- 1 . Значения Мгу и Mrz могут составлять 104 ... 1,5 · 104 Дж и более. 

9.4.3. Реактивный крутящий момент Мх действует на узлы креПления двигателя от вра
щающегося винта ПД или ТВД. Величина Мх = 5,1 · 103 Njn Дж, где N- мощность двига
теля, развиваемая на валу винта, кВт; n - частота вращения винта. 

9.4.4. Аэродинамическая нагрузка на гондолы двигателя невелика. Однако боковая сила Pz, 
возникающая при скольжении самолета, может вызывать большие силы в элементах конст

рукции пилонов, к которым крепятся гондолы. Учитывается аэродинамическая нагрузка 

при расчетах местной прочности гондол, пилонов, воздушных каналов, капотов и люков. 

Максимальное значение вертикальвой силы Ру = Рутах• действую1лей на узлы креiШе

ния, имеет место в криволинейном полете в вертикальной плоскости с максимальной пе

регрузкой ny = п;тах. Наибольшее значение продольной силы Рх = Рхтах имеет место при 
опробовании двигателя на стоянке на максимальной частоте вращения. Большие пере

грузки действую1 на узлы крепления двигателей при грубой посадке самолета (особенно 

опасны боковые силы на гондолы двигателей, возникающие при посадке со сносом, для 

элементов конструкции пилонов, на которые эти силы передаются), nри рулении самоле

та по неровному грунту, при возникновении вибраций частей самолета, к которым кре

пится двигатель. Ниже на различных схемах крепления двигателей будет рассмотрено вос

приятие нагрузок, действующих на узлы их креiШения к агрегатам планера. 

§ 9.5. КОНСТРУКЦИSI УЗЛОВ КРЕПЛЕНИSI ДВИГАТЕЛЕЙ 

Для крепления двигателя к силовым элементам крыла или фюзеляжа приме

няют специальные рамы, стержневые пространствеиные сварные фермеиные и другие 

виды конструкций, которые позволяют надежно соединять двигатель с планером самоле-

• Переrрузки в ЦМ двигателя могут существенно (на несколько единиц) отличаться от переrрузки 
в ЦМ самолета (см. подразд. 1.8.5). 
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та и передавать на него нагрузки от двигателя. Силовые схемы таких конструкций опреде

ляются типом двигателя и его расположением на самолете. 

Двигатель имеет шесть степеней свободы (перемещения и поворот относительно осей 

Х, У, Z), поэтому в общем случае необходимо не менее шести стержней, направления ко
торых не пересекали бы одну прямую, чтобы решить задачу крепления двигателя. Часто 

для повышения живучести СУ число стержней крепления двигателя может быть увеличе

но. Высокая наrруженность элементов крепления двигателя предопределяет использование 

в этих целях высокопрочных сталей (например, ЗОХГСА со значениями cr8 до 15 М Па). Эти 
стержни располагают обычно в двух плоскостях, перпендикулярных продольной оси дви

гателя, причем основные узлы крепления двигателя располагают вблизи ЦМ, вспомога

тельные узлы - возможно дальше от ЦМ. 

9.5.1. Крепление на самолетах ПД жидкостиого охлаждения осуществлялось на подмо
торных рамах, основным элементом которых были две продольные балки, закрепленные 

непосредственно на силовых элементах планера или через пространствеиную стержневую 

систему. Для крепления двигателя на балках подмоторной рамы использовался ряд спе

циальных узлов («ЛаП>> с проушинами) по обеим сторонам силовой части двигателя- кар

тера, а также соответствующие им гнезда под шпильки на балках рамы. 

Крепление звездообразного ПД воздушного охлаждения часто осуществляется на 

трубчатой сварной моторной раме, состоящей из трубчатого кольца, к которому крепится 

картер двигателя, и привареиных к нему стержней. Узлы крепления мотора к фюзеляжу 

или к крылу представляют собой вваренные в стержни проушины или фитинги. Ответные 

узлы должны быть и на усиленном шпангоуте фюзеляжа или на лонжероне крьmа в местах 

стыка с усиленными нервюрами. На рис. 9.2, а приведена конструкциямоторамы звездо
образного ПД. Картер двигателя шпильками 10 крепится к раме-кольцу, к которой при
варены втулки 3 (см. сечение Б-Б) и ушки крепления капотов двигателя. Во втулки 3 
вставляется резиновый амортизатор. Стержни пространствеиной фермы приварены 

к кольцу с помощью косынок (см. сечение В-В). Задние концы стержней попарно соеди

нены и сварены со стаканом с амортизатором узла крепления рамы к крылу. 

На рис. 9.2, а: 1 - верхние узлы с амортизаторами; 2- нижние узлы с амортизаторами (конс
трукция амортизаторов, служащих для логлощения вибрационных нагрузок от двигателя, показана 

на рис. 9.2, видА и сечении Б-Б); 4- распорные чашки; 5- шайба с привулканизированными ре
зиновыми шайбами; 6, 11- распорные втулки; 7- втулка; 8- вильчатый болт; 9- затяжная гайка; 
10- шпилька крепления двигателя; 12- резиновая втулка. 

9.5.2. Крепление ТВД к стыковым узлам усиленных нервюр с передним лонжероном 
крыла может быть осуществлено с помощью пространствеиной фермы, соединяющейся с 

боковыми цапфами на корпусе компрессора двигателя посредством демпферов. Две основ

ные опоры -цапфы двигателя, расположенные вблизи его ЦМ, передают основную долю на

грузки от двигателя на стержни фермы, а цапфы на корпусе, расположенные по другую 

сторону от ЦМ двигателя и значительно удаленные от него, играют вспомогательную роль. 

В таких фермах для регулирования положения оси двигателя вилки на верхних и нижних 

подкосах имеют резьбовые наконечники. На рис. 9 .2, б по казан о крепление ТВД к гоНдоле 
на крыле самолета Ил-18, которое отличается от описанного выше лишь тем, что здесь осу

ществлено ферменио-балочное крепление ТВД. Конструкция крепления состоит из двух 

балок 8, двух верхних 9, двух внутренних 7 и двух задНИХ 5 подкосов. Балки 8 и подкосы 9 
крепятся в узлах 6 и 3 на стыке переднего лонжерона крыла с усиленными нервюрами. Дви
гатель 1 крепится на четырех цапфах. Передние цапфы 2, 12 (основные опоры двигателя) 
вставляются в амортизаторы (демпферы) 11 балок 8 (на рис. 9.2, б передний демпфер 11 
обычной типовой конструкции- см. видА на рис. 9.2, а- условно не показан). Задние цап

фы 4 соединены с подкосами-демпферами 5. На рис. 9.2, б: 10- узел крепления подкоса 9 
к балке 8. 
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Вибрационные нагрузки от ПД и ТВД на узлы их крепления возникают из-за несба

лансированности винта, а от ПД еще и из-за неравномерности крутящего момента, кото

рая тем больше, чем меньше число цилиндров. При совпадении возмуrnающих колебаний 

от двигателя с частотой собственных колебаний частей самолета возникает резонанс с 

увеличением амплитуды колебаний и разрушением конструкции. Для снижения частоты 

колебаний, передаваемых на конструкцию, в креплении двигателей применяют упругие 

элементы- амортизаторы (демпферы). Амортизаторы-демпферы снижают устзлостные 

напряжения в элементах конструкции крепления двигателей и в конструкции самолета, а 

также способствуют снижению не приятных ощуmений у экипажа и пассажиров, вызыва

емых вибрациями самолета. 

Конструкция подкоса-демпфера 5 (см. рис. 9.2, б) показана на рис. 9.2, в. 

Здесь: /, 5, 6, 9- втулки; 2- стопорный винт; 3- корпус; 4- гайка; 7- дисковый демпфер; 8-
кольцо; 10- шток демпфера; 11- переходная втулка; 12- ухо. 

На рис. 9.2, г показан один из вариантов узлов крепления рамы - стержневой фермы 

(стержни 4, 3, 2) к усиленному шпангоуту 1 фюзеляжа (см. сечение 1), а на рис. 9.2, д-ва
риант конструкции узла 3 основного крепления двигателя. Здесь цапфа двигателя встав
ляется в эксцентриковую шаровую втулку 1, которая закрепляется на раме двигателя в уз
ле 3 крышкой 2 на винтах 7 гайками 8. Эксцентриковая втулка 1 может разворачиваться в 
узле, регулируя положение оси двигателя. На рис. 9.2, д: 4, 5- стержни фермы; 6- гайка. 

9.5.3. Крепление ТРД на самолете имеет особенности, связанные с тем, что на самом 
ТРД с осевым компрессором естьдва силовых пояса (на корпусах компрессора /и турби

ны /1). Это позволяет крепить двигатель в плоскостях 1 и II этих поясов (рис. 9.3). Однако 
есть варианты более простого и технологичного трехточечного крепления ТРД, когда два 

узла крепления располагаются вблизи ЦМ двигателя, а один (вспомогательный) узел- на 

большом удалении от ЦМ по другую от него сторону (см. далее рис. 9.4, 9.8). 
Крепление ТРД внутри фюзеляжа характеризуется использованием силовых шпангоу

тов и продольных балок в фюзеляже для непосредственного крепления кронштейнов ос

новных узлов подвески двигателя. На рис. 9.3 показан один из вариантов крепления дви
гателя внутри фюзеляжа. В этом случае двигатель закреплен в двух плоскостях 1 и II по обе 
стороны относительно ЦМ двигателя на усиленных шпангоутах 2, 4 стержнями (тягами) 
1, 3 (см. сечения/, II, виды А, Б) и на продольной балке верхним узлом (см. вид В и сечение 
Д-Д). Верхний узел, воспринимающий тягу двигателя и вместе со стержнем 3 боковые 
силы, представляет собой штампованный штырь 9, оканчивающийся пальцем 8, который 
при монтаже входит в шаровой узел 7 на двигателе. Штырь крепится к верхнему поясу 
продольной балки 5 фюзеляжа болтом 4, а к гнезду на нижнем поясе этой балки прижима
ется стальным клином 6. Скользящая посадка пальца штыря в шаровом узле 7 обеспечи
вает свободное перемещение двигателя в вертикальном направлении и поворот относи

тельно шаровой поверхности при тепловом расширении или при нивелировке двигателя. 

Штырь 9, зажатый в поясах продольной балки фюзеляжа 5, от тяги двигателя работает на 
поперечный изгиб как двухопорная балка с консолью - пальцем 8, входящим в шаровой 
узел 7. При этом продольная балка 5 (ее пояса и стенка) нагружается от тяги осевой силой, 
которую она передает на обшивку, и изгибающим моментом. Поэтому продольная балка 5 
выполнена двухпоясной. 

Боковые стержни 1 переднего крепления работают на сжатие-растяжение, восприни
мая вертикальные нагрузки от веса двигателя и сил от гироскопических моментов Мгr 

и Mrz· Стержни 1, выполненные из хроманеилевой стали, крепятся к кронштейнам на 
двигателе и на усиленном шпангоуте 2 в сечении /. Длина тяг может изменяться для ниве
лировки положения двигателя. Заднее крепление двигателя по усиленному шпангоуту 4 
в сечении II воспринимает вертикальные (стержни 1) и боковые (стержень 3) нагрузки 
(см. вид Б). Стержни 1 и 3- хромансилевые, тандерные с регулирующимиен наконечни-
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Рис. 9.3. КонстрУJЩИи узлов креплении ТРД в фюэеJUIЖе 

ками, соединяются с кронштейнами на двигателе и на усиленном шпангоуте 4. По боко
винам фюзеляжа для монтажа двигателя от эксплуатационного разъема проложены рель

сы, по которым двигатель вкатывают на место установки. Регулируемое сопло крепится 

к двигателю телескопическим соединением и рельсами опирается на ролики 1 О в фюзеля
же (см. вид Ill). Это позволяет cormy свободно перемешаться от нагрева в продольном 
и поперечном направлениях (ролик с одной стороны сопла не имеет ограничительной ре

борды). Нагрузки, приходяшиеся на усиленные шпангоуты от тяг 1, 3 подвески двигателя, 
уравновешиваются потоками касательных усилий на обшивке, а осевые усилия с продоль

ной балки 5- осевыми силами на обшивке. 

На рис. 9.4 показан один из основных узлов еще одного варианта крепления двигателя 
внутри фюзеляжа [ 17]. Двигатель крепится тремя узлами, из которых передний представ
ляет собой регулируемую тягу (стержень 1), соединенную с кронштейнами в нижней час
ти двигателя и на усиленном шпангоуте; два основных боковых узла (см. вид 1) одинаковы 
по конструкции - каждый из них состоит из шарнирно закрепленного на шпангоуте 2 
кронштейна 3 с распорной тягой 7и цапфой 4, являюшейся одной из основных опор дви
гателя. Тяга 7 другим концом крепится к кронштейну на шпангоуте 5. От действия силы 
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Рх, приходящейся на один из узлов и равной 0,5Рх (см. рис. 9.4, вид А), тяга 7работает на 
сжатие, а уравновешивается сила 0,5Рх на продольной балке 6, связанной с обшивкой, по
током qx и парой сил Т1а = 0,5Pxh, действующих на шпангоуты 2, 5 (а- расстояние между 

э 
шпангоутами). Схема восприятия и уравновешивания веса 0,5(Gдвnmax f) = 0,5Ру, прихо-
дящегося на один из узлов, потоком усилий qy и парой сил Т2Ь (Ь- расстояние между опо

рами кронштейна 3) показана на рис. 9.4 (см. вид Б). Боковая сила Pz воспринимается 
кронштейнами 3, а силы от гироскопических моментов Мгу и Мгz- парами сил в основ

ных боковых узлах крепления двигателя. Передняя опора 1 находится далеко впереди ЦМ 
двигателя, поэтому несет очень небольшие нагрузки и является вспомогательной опорой, 

с помощью которой может производиться нивелировка положения оси двигателя в верти

кальной плоскости. 

Крепление ТРД на пилонах хвостовой части фюзеляжа показано на рис. 9.5. Здесь: а
схема компоновки двигателей на самолете; б- конструктивно-силовая схема хвостовой 

части фюзеляжа с сечениямиА-А по фюзеляжу, В-В по силовому шпангоуту 3, Б-Б по 
силовой поперечной балке 4 шпангоута 3 с узлами 1 подвески боковых гондол (вид/); в
один из вариантов конструкции узла 1; г- вид в плане гондолы 12 левого двигателя с пи
лоном 2, продольной силовой балкой 11, воспринимающей тяrу от двигателя, подкосами 
10, силовым кронштейном 16 крепления гондолы (сечение Г-Г) к узлу 1 на силовом 
шпангоуте фюзеляжа 3 и тягами 13 подвески двигателя в гондоле; д- конструктивно-си

ловая схема подвески двух боковых двигателей с вынесенными отдельно узлами крепле

ния двигателей в гондолах (виды/, //и А) и узлами крепления гондол к силовым шпанго

утам фюзеляжа (виды///, /V) с сечениями Д-Д и Е-Е, поясняющими конструкцию 
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стыковых узлов /1, IV. На рис. 9.5, е приведены конструктивно-силовая схема гондол 12, 
представляющая собой тонкостенную, подобную фюзеляжу конструкцию, воспринима

ющую аэродинамические нагрузки, и общий вид гондолы 12 с подвешенными к ней 
створками 15 (см. рис. 9.5, ж). 

Гондолы боковых двигателей расположены симметрично относительно оси самолета 

(см. рис. 9.5, а) и развернуты носовой частью в сторону фюзеляжа и вверх, чтобы умень
шить влияние тяги двигателей на характеристики устойчивости и управляемости самоле

та. Между гондолами 12 и хвостовой частью фюзеляжа находятся пилоны 2, опирающиеся 
на узлы 1 крепления гондол двигателей к силовым шпангоутам З фюзеляжа. Таким обра
зом, с одной стороны, образуется достаточно надежный слив пограничного слоя от впере

ди лежащей боковой поверхности фюзеляжа, а с друтой стороны, эта поверхность, тормо

зя воздушный поток перед входом в воздухозаборник, способствует повышению в нем 

давления. Для крепления гондол двигателя к фюзеляжу используют стальные штампо

ванные кронштейны 1 на поперечных балках 4 усиленных шпангоутов фюзеляжа 3 
и кронштейны/б, связанные силовыми арками 14 с гондолами двигателей (см. сечение 
Г-Г, рис. 9.5, г и д). Передние и задние стыковочные узлы гондолы к фюзеляжу (см. виды 
/1/и Wна рис. 9.5, д и сеченияД-Д и Е-Е) близки по конструкции как по верхним сты
ковым болтам 24, так и по нижним стыковым болтам 25. Для центрирования мест стыка 
по верхним болтам 24 (см. сечение Д-Д) в стыковых узлах имеются завалъцованные ша
ровые опоры 23. 

Силовые шпангоуты З (см. сечения А-А и В-В на рис. 9.5, б) состоят из набора дюра
левыхлистов (стенки 5) и мощных профилей (поясов 7), а также кронштейнов 1 на стыке 
шпангоутов с поперечными балками 4. 

Для передачи на фюзеляж силы тяги двигателя используют: продольную балку 11 
(см. видА на рис. 9.5, д), несущую на себе кронштейн 18, связанныйтягой J7c проушиной 
J9узла крепления двигателя; подкосы JО(см. рис. 9.5, г, д), связывающие балку 11 с крон
штейнами 1 б гондолы и через них с кронштейнами 1 на силовых шпангоутах З фюзеляжа. 
Тяга двигателя передается через все эти элементы на фюзеляж и уравновешивается пото

ком касательных сил Чх на его боковинах. Нагрузки от веса двигателя и сил от гироскопи

ческих моментов Мгrи Мгzчерез тягу 13 (видА) переднего узла крепления двигателя и тя
ги 22заднего узла (см. вид /на рис. 9.5, д), силовые арки J4и кронштейны /б приходят на 
узлы 1 на балках 4 силовых шпангоутов З фюзеляжа в виде поперечных сил и изmбающих 
моментов. Изгибающие моменты уравновешиваются на балках 4 (поэтому они имеют дву
тавровое сечение, см. сечение Б-Б на рис. 9.5, б), а поперечные силы передаются этими 
балками на силовые шпангоуты З накладками б (см. вид 1 на рис. 9.5, б), связывающими 
их, и уравновешиваются на обшивке фюзеляжа потоками касательных сил Чу· Верхний зад

ний узел крепления двигателя на силовой арке 14 (см. вид 1 на рис. 9.5, д) играет в воспри
ятии сил роль вспомогательной опоры. Изменением длины тяги 22 можно регулировать 
положение оси двигателя. Сама тяга 22 фиксируется в гнезде арки 14 с помощью шаровой 
опоры 20 и дополнительных тяг 21. К силовым аркам 14 крепятся узлы створок 15 гондоЛЬil 
(см. рис. 9.5, г, ж). 

На рис. 9.5, в приведен еще один вариант конструкции силового кронштейна 1 креп
ления гондол боковых двигателей. Кронштейн 1 поперечными корытообразными опора
ми 9 связан болтами с усиленными шпангоутами фюзеляжа 8 для передачи на них попе
речных сил от двигателя. 

Конструкция гондол 12 состоит из внешней и внутренней обшивок, подкрепленных 
диафрагмами 26 и продольными балками 27 (см. рис. 9.5, е). К этим балкам крепятся узлы 
крепления створок, конструкция которых подобна конструкции гондолы. Сами гондолы 

силовыми арками 14 (см. рис. 9.5, д, е), заканчивающимися кронштейнами lб, крепятся 
болтами 24, 25 к кронштейнам 1 на балках 4 шпангоутов З фюзеляжа. В передней части 
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гоiЩолы расположен воздухозаборник 28 с дозвуковой геометрией. На гоiЩоле имеется 
большое число люков и лючков, обеспечивающих доступ к агрегатам двигателя и узлам 

его подвески. Между фюзеляжем и боковыми гоiЩолами расположены пилоны 2, опира
ющиеся на силовые кронштейны 1, 16. Обшивка пилонов уголками связана с обшивкой 
фюзеляжа. 

На рис. 9.6 по казан еще один вариант установки трехдвигателей в хвостовой части фю
зеляжа. Компоновка двигателей, силовая увязка элементов конструкции фюзеляжа с уз

лами крепления двигателей поясняются на общем виде хвостовой части фюзеляжа и до

полнительно на видах А, Б, J, JJ, Ill. 

Здесь: 1- нижний боковой кронштейн; 2, 6, 10, 14- траверсы; 3- верхний боковой кронштейн; 

4- передняя балка пилона; 5, 12- штанги; 7, 9, 11, 13- кронштейны; 8- задняя балка пилона; 15, 
17, 18, 23- серьги; 16- тяга; 19- вилка; 20- заднее резьбовое гнездо штанги 5; 21- подшипник; 
22- переднее резьбовое гнездо штанги 5; 24- палец; 25- такелажный узел. 

Читателю предлагается, полъзуясь приведеиными обозначениями и аналогиями 

в конструктивных решениях и в передаче сил и моментов от двигателя (см. рис. 9.5), объ
яснить конструкцию узлов крепления двигателей в этой схеме и передачу сил и моментов 

от двигателей на конструкцию фюзеляжа. 

На рис. 9.7 показамы спаренные гоiЩолы ТР,IЩ, размещенные по обоим бортам 
в хвостовой части фюзеляжа самолета Ил-62. Силовой основой гоiЩол двигателей явля

ются кессоны. Они представляют собой силовые промежуточные звенья между двигате

лями и фюзеляжем. В конструкцию кессонов входят две штампованные и механически 

обработанные стальные арочные балки 3 и 6, моментно закрепленные на силовых шпан
гоутах фюзеляжа, нервюры, верхняя и нижняя панели. Обшивку нижней паиели делают 

из титановых сплавов для увеличения тепло- и огнестойкости конструкции. 

На рис. 9.7: 1- воздухозаборники; 2- пилон; 3- передняя балка; 4- нервюра (противопожар

ная перегородка); 5- задний узел крепления двигателя; б- задняя балка; 7- зализ гондол; 8-
<•бобровый хвост~; 9 -вырезы под решетки реверса; 10- шпангоуты; 11- створки; 12- межгон

дольная переrородка; 13- подкос-амортизатор переднего крепления двигателя. 

Крепление каждого двигателя осуществляется в четырех точках: по три основных узла 

/, II, /JJ на передней арочной балке 3 и по одному заднему узлу 5 (/JI) на задней арочной 
балке 6, играющему роль вспомогательной опоры. На центральном узле II: 16- шарнир
ный кронштейн, воспринимающий тягу двигателя и передающий ее на паиель кессона 

гоiЩолы. Этот же узел воспринимает силу Z. Сила тяги сдвигом передается на боковину 
фюзеляжа, где и уравновешивается потоком осевых сил Чх· Конструкция центрального уз

ла// крепления двигателя (см. вид I /) и его силовая завязка с кронштейном 16 аналогичны 
рассмотренным и показанным на рис. 9.3, вид В, и сечении Д-Д. 

На рис. 9.7 (вид /1): 18- гнездо со сферическим подшипником 17. В кронштейне 16 закреплен 
гайкой 22 штырь, который входит в гнездо 18 и фиксирует таким образом двигатель от персмещений 
поосямХи У. 

На видах 1 и /J/ представлены боковые узлы крепления двигателя. Здесь: 13- подкосы-аморти
заторы; 14- кронштейн крепления двигателя; 15- сферические подшипники. На эти узлы переда
ется вес двигателя. 

На заднем узле крепления двигателя (вид /V): 19- кронштейн на задней арке б гондолы; 20-
промежуточная качалка; 21 - кронштейн на двигателе. 

Задний узел совместно с узлами на арке 3 воспринимает вес двигателя, силы от гирос
копического момента Mrz и боковую силу Z. К кессону гондол присоединяются все ос
тальные части гондол и пилона. Двигатели в целях противопожарной безопасности изо

лированы друг от друга перегородкой 12 из жаропрочных материалов. Воздухазаборный 
канал 1 съемный, спереди он крепится к носовой части шестью фитингоными соединени-
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Рис. 9.7. КонстрУJЩИJI спаренных rомол н уЗJiов крепления двнгате.1ей самолета Ил-62 

ями, а по задней кромке подвижно соединяется с передним фланцем двигателя при помо

щи кольцевого резинового профиля, стягиваемого хомутами. Передние и задние створки 

гондолы состоят из штампованного листового каркаса и обшивки. Законцовка гондол 

в виде «бобрового хвоста>> выбрана в результате продувок моделей гондол как наилучшая 

по аэродинамике. 

Крепление ТРДЦ на пилонах под крылом рассматривается на примере крепления дви

гателей на самолете Ил-86 (рис. 9.8). Здесь: а - общий вид самолета Ил-86, гондолы и 

пилона. Каждый из четырех ТРДД на самолете крепится к узлам на пилоне, пилон - к 

силовым элементам крыла, а каркас гондолы вместе с воздухозаборником- к двигателю; 

б- конструкция гондолы двигателя с воздухозаборником, створками и узлами крепле

ния к двигателю; в- конструкция пилона с передними и задним узлами крепления дви

гателя к пилону и передними и задним узлами крепления пилона к крылу; г- схема под

вески двигателя к пилону и конструкция узлов крепления двигателя с сечениями по 

узлам; д - схема подвески пилона к крылу и конструкция узлов крепления пилона с се

чениями по узлам. 

В рассматриваемой схеме крепления двигателей пилоны являются силовыми промежу

точными звеньями между двигателями и крылом, обеспечивая вместе с тем выполнение 

требований противопожарной безопасности. Детали основного каркаса пилона поэтому 

отвечают требованиям высокой прочности и огнестойкости и изготавливаются из титана 

и высокопрочной стали. 
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Конструкция пилона состоит из рам М 1, 2, 3, 7 (на рис. 9.8, в соответственно поз. 34, 
48, 46, 44), N2 1 О с проушинами 37 переднего крепления пилона к крьшу, М 15 с проуши
ной 39 заднего крепления пилона к крылу, скрепленных сверху и снизу продольными бал
ками 35 и профилями. С боков каркас пилона зашит паиелями 40, сверху- обтекателем 1 
и зализом 12. Рама М 1 (поз. 34) имеет два боковых кронштейна 49 для боковых передних 
узлов 51 подвески двигателя (см. рис. 9.8, г). Кронштейны 49 воспринимают вертикаль
ные нагрузки от двигателя 8 через амортизаторы 52 (см. вид Г) с вильчатыми резьбовыми 
наконечниками 68 для регулировки положения оси двигателя. Передний центральный 
узел крепления двигателя под рамами М 1 (34) и 2 (48) (его конструкция показава на 
рис. 9.8, г на сечении Г-Ги на виде В) передает на пилон тягу двигателя, боковую силу Zи 
нагрузки от Мгу и Мгz· В нижней части рамы пилона М 7 (поз. 44) расположен кронштейн 
45, а надвигателе-узел 50 для задней подвескидвигателя (см. вид Б и рис. 9.8, г, е). Этот 
узел в восприятии веса двигателя играет роль вспомогательной опоры. Он же восприни

мает силы от гироскопических моментов МгУ• Мгz и боковую силу Z, величина которой 
при действии на гондолу двигателя в полете со скольжением может достигать больших 

значений. 

Конструкция узлов подвески двигателя к пилону, показанная на рис. 9.8, в, г (сечение Г -I) и на 
видах Б, В, Г, кроме описанных уже выше элементов включает: 59 - передний центральный узел 
подвески двигателя с шаровым вкладышем 63, шайбой 62 и штырем 58 с фиксатором 61. Штырь 58 
этого узла входит в шарнирный кронштейн 57, закрепленный болтом 56 в кронштейне 60 каркаса 
пилона, и крепится в этом кронштейне гайкой 54 с контровочной шайбой 55. Детали крепления зад
него узла двигателя 50 в кронштейне 45 на раме пилона 44 болтом 85, гайкой 87 со шплинтом 75 по
средством упорных втулок 83, 86 и шайб 84 показаны на рис. 9.8, е, д. 

В верхней части рамы N2 10 пилона имеются две проушины 37 (см. рис. 9.8, в, д) для 
подвески пилона к кронштейнам 72 переднего лонжерона крьmа 74 (см. рис. 9.8, д). Меж
ду проушинами 37установлен кронштейн 43 (см. рис. 9.8, д, ж) с вертикальным штырем 
79 для передачи тяги двигателя и боковых усилий с пилона на крыло. На задней раме пи
лона N2 15 (см. рис. 9.8, д) имеется кронштейн 39 для подвески пилона к кронштейну 82 
на нижней поверхности крыла. Все рамы пилона, несушие узлы подвески - штампован

ные из титанового сплава. 

Конструкция узлов подвески пилона к крылу, показанная на рис. 9.8, в, д, ж, сеченииД-Д и ви
дахД, Е, кроме уже описанных элементов включает следующие элементы. На рис. 9.8, в: 36, 38, 41-
ленты крепления зализа хвостовой и носовой частей пилона; 42- стрингеры. На рис. 9.8, д: 72- пи
лон с узлами его подвески к крылу; 80 (как и 40) -боковые паиели пилона. На виде Д: 35- продоль

ная балка пилона; 71, 76 - пустотелые болты, связывающие проушины кронштейна 37 на пилоне 
с проушинами кронштейна 72 на переднем лонжероне крьmа; 77- серьги; 78- резиновое уплотне

ние; 92 (см. рис. 9.8, ж) -шарнирный узел на кронштейнах 72 переднего лонжерона крыла, куда вхо
дит штырь 79 кронштейна 43 на раме М 10 пилона (см. рис. 9.8, д, ж). 

Детали крепления проушин кронштейна 37пилона к проушинам кронштейнов 72, 73 лонжерона 
крыла: 71 - болты; 90- втулки; 77, 89- серьги; 88- гайки со шплинтами 53. На виде Е показаны 
детали крепления проушины кронштейна 39 на пилоне к проушинам кронштейна 82 на крыле: 56-
болт; 81- втулка; 53, 54, 55- шайба и гайка со шплинтом. На сечении Д-Д: 93- обшивка крыла; 
84 -рама М 15 пилона с кронштейном 39; 96- шаровая опора. 

Детали крепления проушин кронштейна 39 с проушинами кронштейна 82 на крыле: 56- болт; 

55 - шайба; 54 - гайка. На виде Г: амортизатор 52 боковых передних узлов подвески двигателя. 
Здесь: 67- цилиндр; 70- шток; 66- амортизационный пакет; 69- гайки; 68- регулируемый по 

длине наконечник амортизатора; 65- болт; 64- масленка. 

На пилоне имеются узлы 47 крепления малогабаритного подъемника двигателя с ле
бедкой для монтажа и демонтажа двигателя. Пилон 2 закрывается зализами 12 (вид А). Для 
предотврашения распространения на крьmо пожара, возникшего на двигателе, пилон за

щищен противопожарными перегородками 3 (см. рис. 9.8, а). 
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Конструкция узлов креплениядвигателя простая (см. рис. 9.8, в, г, сечение Г-Ги виды 
Б и В) и позволяет достаточно быстро производить монтаж и демонтаж двигателей. Пило

ны и гондолы с большим выносом относительно крыла (см. рис. 9.8, а) обеспечивают ми
нимум интерференции между ними и хорошие аэродинамические характеристики. 

Конструкция гондол двигателей показана на рис. 9.8, а, б, з и сечениях А-А, Б-Б 
и В-В. Она включает в себя основной каркас для крепления створок и крышек гондолы и 

воздухозаборник. Элементы каркаса и воздухозаборник крепятся к фитингам 7 двигателя 
при помощи кронштейнов 9 и регулируемых по длине тяг 10 (см. сечение А-А). Каркас 
гондолы состоит из шпангоутов 15и 16, в верхней части которых имеются узлы подвески 
передних и задних створок 5 гондолы и полки с замками для крепления крышек 13 гондо
лы. Все гондолы взаимозаменяемы. Для уменьшения массы планера и получения аэроди

намически гладкой поверхности гондол створки и крышки сделаны сотовыми (см. сечение 

Б-Б на рис. 9.8, б). Площадь сотовых обшивок составляет 100 м2 . Для удержания створок 
в открытом положении они снабжены штангами 11 телескопического типа с шариковым за
мком и в закрытом состоянии запираются натяжными удобными в эксплуатации замками. 

Конс11>укдия гондол двигателей кроме описанных выше элементов включает в себя: 4- рези

новый уплотнительный nрофиль на створке 5; б- профиль; 8- двигатель; 14- воздухозаборник; 
17- оnорный nрофиль; 18 и 23- силовые элементы створок гондолы; 19- унифицированные 
замки; 20 и 22- сотовые заnолнители; 21- обшивка; 28- отверстия в продольных диафрагмах. 

§ 9.6. ВОЗДУХОЗАБОРНИКИ 

9.6.1. Назначение воздухозаборников и требования к ним. Основной задачей 
воздухозаборников является подвод к двигателю определенного, заданного в характерис

тиках двигателя количества воздуха в единицу времени (тв, кrjc) и обеспечение устойчи

вой без по м пажа (срывов потока и пульсации давления) работы двигателя на всех режимах 

полета. 

Воздухозаборники должны обеспечивать сжатие проходящего через них воздуха, пре

образуя кинетическую энергию набегающего потока в давление. В этих целях их специ

альным образом профилируют, создавая для дозвуковых самолетов воздухазаборный ка

нал в виде диффузора (рис. 9.9, а), а для сверхзвуковых многорежимных самолетов -
канал с изменяющимися регулируемыми сечениями и системой организации скачков уп

лотнения (рис. 9.9, д). В обоих этих случаях воздухозаборники должны обеспечивать по
лучение заданных характеристик двигателя путем достижения возможно более высоких 

значений коэффициента восстановления полного давления cr8x = р~ / Рн (см. рис. 9.9, а, б), 
где р~ -давление воздуха на входе в компрессор двигателя, а Рн - полное давление на
бегающего потока воздуха. 

Возможность получения заданных значений расходов воздуха через двигатель т8 обес
печивается расчетом потребной площади входа в воздухозаборник. 

Возможность получения заданных характеристик двигателя после его установки на са

молет определяется совместимостью воздухозаборника и двигателя- соответствием расхо

дов воздуха через воздухозаборник и двигатель на установившихся и переходных режимах. 

Несоответствие расходов воздуха может возникнуть от любого из дестабилизирующих 

нормальную совместную работу воздухозаборника и двигателя факторов (при изменении 

частоты вращения двигателя, выходе самолета на большие углы атаки или скольжения 

и др.). Это может привести к неравномерности поля скоростей перед входом в двигатель 

и как следствие - к срыву потока с лопаток компрессора, к возникновению их вибраций 

и обрыву. Неустойчивая пульсирующая работа двигателя (помпаж) приводит к падению 
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значений О"вх• тяги и увеличению удельного расхода топлива двигателя. Если для дозвуко

вых воздухозаборников характерно автоматическое согласование расходов воздуха через 

воздухозаборник и двигатель (для них важно правильно спрофилировать диффузор [27], 
добиваясь максимального а8х), то для заборинков сверхзвуковых самолетов с большим 
диапазоном скоростей полета, подверженных влиянию указанных выше дестабилизиру

ющих факторов, необходимы специальные автоматические системы регулирования. За

дачей таких систем является удержание системы скачков на сверхзвуковых скоростях по

лета в заданном положении, чтобы получить максимальное О"вх· Это достигается 

изменением площади горла (самого узкого сечения) воздухозаборника, перемещением 

конуса 1 вперед или назад против полета (круглые воздухозаборники, см. рис. 9.9, в) или 
перемещением подвижных рамп 4, 5 (плоские воздухозаборники, см. рис. 9.9, г, д). Для 
дополнительного всасывания воздуха (на взлете при его нехватке) или перепуска воздуха 

(при помпаже) используются створки за горлом воздухозаборника, соединяющие его воз

душный канал с атмосферой. Створки располагают над каналом или сбоку от него. 

Требованием к воздухозаборникам является также меньшее значение их аэродинами

ческого сопротивления. Это достигается плавностью обтекания воздушным потоком внеш

них обводов воздухозаборников и улучшением качества их поверхности. 

9.6.2. Компоновка воздухозаборинков на самолете и их конструкции. В зависимости от мес
та размещения на самолете воздухозаборники могут быть следующих типов (см. рис. 9.1): 
лобовыми (в основном круглого сечения) в носовой части фюзеляжа легких маневренных 

самолетов, в крыле или в носовой части гондол средних и тяжелых самолетов; боковыми; 

подкрыльными; под- или надфюзеляжными (плоского или круглого сечения). 

При анализе различных вариантов компоновки СУ на самолете в§ 9.2 и 9.3 уже рас
сматривалось преимущества и недостатки воздухозаборников, различающихся располо

жением на самолете и типом. При любых воздухозаборниках должна обеспечиваться бо

лее высокая равномерность поля скоростей перед входом в двигатель, но на больших углах 

атаки эта равномерность может нарушаться и возможно возникновение помпажа. На рис. 

9.9, а показана конструкция лобового нерегулируемого воздухозаборника с воздушными 
каналами 1 в носовой части фюзеляжа, подкрепленными диафрагмами 5 и продольными 
балками 6. Входные кромки 3 - закругленные с дозвуковой геометрией. Однако такие 

воздухозаборники можно использовать до значений М = 1 ,4 ... 1 ,5. В носовой части имеет
ся вертикальная перегородка 2, разделяющая поступающий воздух на два канала. Внеш
няя обшивка воздухозаборника 4 с подкрепляющим ее набором продолжает конструкцию 
фюзеляжа в носовой его части. 

На рис. 9.9, fl приведен лобовой воздухозаборник с регулируемым положением конуса. Здесь: 
1- радиопрозрачный конус трехслойной конструкции; 2- опора конуса; 3- подкосы; 4- диск; 
5- труба; б- гидроцилиндр управления конусом; 7- шток гидрацилиндра управления кону
сом; 8- концевой выключатель сигнализации положения конуса; 9- сотовый слой; 10- два слоя 
стеклотекстолита толщиной 1,2 мм. На этом же рисунке показана схема перемещения конуса, кото
рое может происходить в автоматическом режиме от специальной системы или вручную (при отказе 

автомаmки) от переключателя к кабине. 

На рис. 9.8, а, б, з и сечении В-В по казана конструкция лобового воздухозаборника 14 
в носовой части гондолы под крылом самолета. Здесь наиболее короткий воздушный ка

нал и наименьшие потери скоростного напора (а8х::::: 0,97 ... 0,98). Воздухозаборник своим 
опорным профиле м 17 (см. рис. 9 .8, б, з) устанавливается на болтах 95 на переднем фланце 
94 двигателя 8 и состоит из каркаса с поперечными 91 и продольными 33 диафрагмами, 
задней стенкой (опорным профилем) 17, профилями жесткости 29 и обшивкой 25 носка 
и воздухозаборного канала 30 клепаной конструкции, соединенных болтами. В носке 
имеется патрубок для подвода горячего воздуха от противообледенительной системы сна

чала в камеру А (поз. 26), а затем в кольцевой канал Б (поз. 24) обогрева носка. Отработан-
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Рис. 9.10. Схемы реверсоров Тllrи на двиrателе 

ный воздух сбрасывается через щели. На сечении В-В: 25- наружная обшивка носка воз
духозаборника; 27- рубашка, разделяющая камеры А и Б; 31 - стыковочный профиль; 

32- теплоизоляция. Воздухазаборный канал имеет длину, равную диаметру двигателя (на 
входе в него), что достаточно для создания равномерного поля скоростей перед входом 

воздуха в компрессор двигателя и ·обеспечения его устойчивой работы. В канале на боль
шой площади (до 4,5 м2) размещены звукопоглощающие конструкции (ЗПК), состоящие 
из сот и перфорированной неметаnлической обшивки 2 (рис. 9.10, в). 

Для снижения шума самолета Ил-86 до уровня, соответствующего нормам ИКАО, на двигате
лях самолета с большой тягой (Р = 130000 Н) и небольшой степенью двухконтурн ости (т = 1, 15) во 
втором контуре установили ЗПК общей площадью до 11 м2• (На ТРДЦ чем больше значение m, тем 
меньше шум.) 

Гондолы двигателей сделаны по схеме смешения внутренних и внешних потоков ТРДД, что поз

воляет повысить топливную эффективность самолета. Применеине углепластиков и других КМ в 

конструкции гондол позволит снизить массу гондол до 25 %, в результате чего повысится топливная 
эффективность самолета [24]. 

В хвостовой части гондолы размещено реверсивное устройство для создания отрицатель

ной тяги двигателя, необходимой для сокращения длины пробега самолета (см. рис. 9.1 О, а, 6). 
Боковые заборпики значительно сокращают длину воздушных каналов, упрощают 

компоновку фюзеляжа, освобождая его носовую часть, но при полете со скольжением 

возможно затенение одного из заборников. Образование пограничного слоя на впереди 

лежащей боковой поверхности фюзеляжа требует организации его слива во избежание 

попадания в воздухозаборник - образования щелей 8 между фюзеляжем и воздухозабор
ником (см. видА на рис. 9.9, г) и отсоса по граничного слоя на неподвижно м клине б через 
перфорацию на нем и на внутренней поверхности воздушного канала. 

На сверхзвуковых самолетах боковые воздухозаборники в основном прямоугольной фор

мы (см. рис. 9.9, г). Конструкция их состоит из обечайки (внешней и внутренней обllШВОк с 
подкрепляющими диафрагмами 10), штампованных клиньевых поверхностей б, 7и рамп 
4, 5 (см. сечение В-В на рис. 9.9, г), закрепленных с помощью шомпольных соединений 
и управляемых силовым цилиндром 9 системы автоматического управления воздухоза
борниками. На рис. 9.9, г: 1- фонарь летчика; 2- противопомпажные створки; 3- обе

чайка воздухозаборника. 

Воздухозаборники под крылом или под фюзеляжем имеют близкую конструкцию, по

казанную на компоновочной схеме гондолы двигателя тяжелого сверхзвукового самолета 

(см. рис. 9.9, д). 

Здесь: 1 - щель для слива пограничного слоя; 2- неподвижная плоскость клина; J- щели для 

слива пограничного слоя с плоскости клина; 4, 5- подвижные рампы; 6- обечайка; 7- вспомога
тельная взлетная створка; 8- противопомпажная створка; 9- стенка под двигателем; 10- сопло; 

11- дополнительные заборники воздуха; 12- створки реверсора тяги; 13- регулируемое сопло. 
На рис. 9.9, д показана схема скачков при сверхзвуковом полете. 
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На истребителях целесообразно переднюю часть воздухозаборника делать отклоня

ющейся вниз при полете на больших углах атаки с тем, чтобы не терять в значении ко

эффициента сrвх· Такая конструкция воздухозаборника сделана, например, на самолете 

F-15. 

§ 9.7. СИСТЕМА ВЫХЛОПА 

На двигателях современных самолетов устанавливаются выхлопные сопла 

с регулируемой геометрией и устройства для реверсирования тяги двигателей. 

9.7.1. Выхлопные соп.ла. Для регулирования сопла (площади его сечения) используется 
автоматика, которая в зависимости от режима полета (режима работы двигателя) посредст
вом силовых цилиндров отклоняет створки сопла, уменьшая или увеличивая площадь его 

сечения, и положение самого сопла при управлении вектором тяги (см. рис. 8.27, в). Очень 
суmественна для получения высоких летных характеристик плавность внешних обводов 

хвостовой части фюзеляжа (гондолы), где расположены сопла (сопло) двигателей. Величи

на донного сопротивления при максимальном сужении сопла может достигать 1/3 полного 
сопротивления самолета. Чтобы уменьшить донное сопротивление, целесообразно управ

ляемые створки сопла делать большей длины. В этом случае они будут отклоняться на мень

шие углы и не будут нарушать плавность обтекания хвостовой части фюзеляжа (гондолы). 

9. 7 .2. Реверсивные устройства на двигателях служат вместе с тормозами колес и тормоз
ным парашютом для уменьшения длины пробега самолета. Эффективность применения 

реверса тяги зависит как от величины создаваемой при этом отрицательной тяги двигате

лей Ррев• так и от времени fн на достижение Ppeвrn.aJ.f.. после включения реверса (оно со

ставляет 5 .. .10 с), от тяговооруженности самолета Р0 , его посадочной скорости Vпос и от 

значения коэффициента трения колес о поверхности ВПП/тр· 

Эффективность конструкции реверсивного устройства определяется относитель

ной тягой реверса Ррев = PpeJP0, где Р0 - максимальная тяга двигателя без форсажа. 
Значение Ррев для с~временных ТРДД составляет 0,3 ... 0,6. Однако на длину пробега 
Lпр самолета кроме Р рев сушественное влияние оказывает также величина t ю опреде
ляемая в основном (если пренебречь реакцией запаздывания летчика) приемистостью 

двигателя (временем перехода двигателя с режима мало:r:._о газа на максимальную_тягу). 

Так, эквивалентное сокращение Lпр можно п~лучить при Ррев = 0,3 и fн = 4 с и при Ррев = 
= 0,6 и fн = 9 с (сравнение_ производилось при Ро = 0,25 ... 0,3, Vпос = 250 кмfч иfтр = 0,2 [27]). 
Практически получить Ррев > 0,6 невозможно, поэтому повышение эффективности ре
версивного устройства возможно главным образом за счет улучшения приемистости 

двигателя. 

По конструкции все реверсивные устройства разделяют на устройства, осуществля

юшие поворот газовой струи двигателя до или после среза сопла. В том и другом случае 

поворотом специальных створок перекрывается основной путь газа и осуществляется 

поворот газовой струи к отклоняющейся решетке. На рис. 9.9, д показано устройство 
реверсора тяги 12, створки которого при нормальной работе двигателя не мешают вы
ходу газов через выхлопное сопло двигателя, а при включении реверсора- перекрыва

ют этот путь, отклоняя газовые струи к направляющим решеткам в хвостовой части 

фюзеляжа или гондолы. Отдельно такое устройство с реверсором 1 в выключенном (а) 
и включенном (6) положениях показано на рис. 9.10, а, б. В реверсорах второго типа 
створки при нормальной работе двигателя располагаются над соплом, образуя наруж

ные обводы гондолы двигателя, а при включении реверсора створки разворачиваются, 

заграждают путь газовой струе из выхлопного сопла и отклоняют ее для создания ревер

сивной тяги. 
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§ 9.8 ТОПЛИВНАЯ СИСТЕМА И СИСТЕМА 
ПРОТИВОПОЖАРНОЙ ЗАЩИТЫ 

9.8.1. Назначение и состав топливной системы. Топливная система обеспечива
ет питание топливом двигателей на всех режимах полета, предусмотренных ТТТ для дан

ного типа самолета, в нужном количестве и с необходимым давлением. 

Перекачкой топлива (определенной программой выработки топлива из баков) можно 

влиять на положение ЦМ самолета. На сверхзвуковых самолетах перекачкой топлива 

можно парировать влияние на статическую устойчивость смещения фокуса назад при пе

реходе на сверхзвуковой полет. При длительном сверхзвуковом полете топливо можно ис

пользовать для охлаждения радиоэлектронного и другого оборудования. 

На рис. 9.11, а, б показана схема топливной системы легкого маневренного самолета 
МиГ-21, включающая все элементы, присущие топливным системам современных само
летов различного назначения. Рассматриваемая система состоит: 

из шести фюзеляжных, четырех крыльевых топливных баков-отсеков 1, 5 и одного 
подвесного (под фюзеляжем) бака 6; 

двух топливных насосов 8, 13 для перекачки топлива из задней группы в расходный ниж
ний бак N2 3 и для подачи топлива из расходного бака к подкачивающему насосу двигателя 11; 

6 

Рис. 9.11. Топливпаи система самолета. Схема выработки топлива. Способы rермеmзации топливнwх 
отсеков в крыле и фюзеляже 
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трубопроводов 9, дренажных трубопроводов 4, трубопроводов для заправки баков 
топливом 3, соединительных трубопроводов 7 с системой обратных клапанов 10, от
ключающих бак, потерявший герметичность, от системы, и трубопроводов 12 поддав
ливания баков воздухом от компрессора двигателя. Поддавливанне топлива необходи

мо для выдавливания топлива воздухом из крылъевых отсеков и подвесного бака, а так

же для обеспечения устойчивой (без кавитации) работы топливных насосов на больших 

высотах; 

командного (управляющего) трубопровода 14 со специальным поплавковым 16 и дре
нажными клапанами 15 (см. рис. 9.11, б), предназначенными для автоматического управ
ления выработкой топлива из баков в заданной последовательности, обеспечивающей 

требуемую центровку самолета в полете; 

системы контроля выработки топлива и работы насосов; 

отсека отрицательных перегрузок в баке М 3 (расходном), обеспечивающего работу 
двигателя в полете с отрицательной перегрузкой (такие отсеки нужны только для манев

ренных самолетов). 

В приведеиной на рис. 9.11 топливной системе заправка топливом баков (за исключе
нием подвесного) производится под давлением централизованно через одну общую гор

ловину 2 в баке N2 l. Подвесной бак заполняется отдельно. 
Масса топлива может достигать 40 ... 50% от взлетной массы самолета, а относительная 

масса элементов и агрегатов топливной системы (без топлива)- 1,5 ... 3 %. 
9.8.2. Конструкция ТОWIИВНЫХ баков (см. рис. 9.11, а) может быть разной. Бак N2 1 - ме

таллический сварной, баки N2 2 ... 6 - мягкие с внутренним резиновым слоем и наружным, 

создающим каркас резнпотканевым слоем. В крыле располагаются топливные баки-отсеки. 

Бак М l расположен сверху за кабинным отсеком. Его обшивка подкреплена попереч
ными диафрагмами, присоединенными роликовой или дуговой сваркой. Сверху бака на

ходится заливная горловина 2. В баке есть поплавковый 16 и дренажные 15 клапаны. Дре
наж всех баков производится через бак N2 1 (см. схему топливной системы на рис. 9.11, б). 
Крепится бак к шпангоутам фюзеляжа. 

Мягкие баки состоят из гибкой оболочки, включающей в себя слой керосиностойкай 

резины внутри бака, слой набухающей резины и капроновое полотно снаружи бака с при

вулканизированной к нему арматурой. Устанавливаются мягкие баки с помощью закреп

ленных на них штырей в специальных контейнерах. Поэтому их масса вместе с контейне

рами больше массы жестких металлических баков. Но мягкие баки позволяют лучше 

использовать внутренние объемы, более технологичны и удобнее в эксплуатации (их мож

но монтировать через небольшие люки), они не боятся вибраций, не дают рваных краев 

при простреле, а небольшие отверстия мoryr даже затягиваться за счет слоя набухающей 

резины. 

Крыльевые баки-отсеки представляют собой герметизированные отсеки в фюзеляже 

или в крыле, покрытые изнутри керосина- и термостойким герметикам. Выигрыш 

в объеме за счет отсутствия баков позволяет увеличить объем топлива на самолете 

и уменьшить массу топливной системы. Так, на самолете Ил-18 при переходе от баков 

к бакам-отсекам в крьmе удалось увеличить объем топлива на 5000 л и уменьшить массу 
системы на 500 кr. Однако боевая живучесть и надежность таких баков-отсеков ниже. 
Здесь труднее обеспечить высокую герметичность и осуществлять ремонт поврежденных 

баков-отсеков. В баках-отсеках для повышения их герметичности целесообразно при

менять длинные монолитные паиели (равные длине баков-отсеков) с возможно боль

шей шириной, чтобы уменьшить число стыков и отверстий под крепеж. Швы должны 

быть промазаны гермети ком, а вся внутренняя поверхность отсека облита им. Лонжеро

ны лучше монолитной конструкции. Различные варианты герметизации стыков уже рас

сматривались в гл. 6. 
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На рис. 9.11, в, г по казаны варианты герметизации баков-отсеков на скоростных лег
юrх самолетах с применением резиновых уплотнительных жгутов 19 по периметру кры
шек люков баков, многорядных заклепочных швов на стыках с использованием поверх

ностного 18 и внугришовного 17 слоев герметика. Применение заклепок, позволяющих 
осуществлять крепеж с натягом (см. рис. 9.11, д), обеспечивает достаточно высокую гер
метичность с меньшими затратами массы на герметизацию. 

9.8.3. Выработка топлива с сохранением центровюr самолета в заданных пределах обес
печивается автоматической системой, включающей, как правило, расходный бак и эле

менты, следящие за выработкой топлива в расходном баке и из остальных баков. Эти эле

менты по мере выработки топлива из баков согласно заданной программе своевременно 

включают перекачивающие насосы или (в других схемах) линии комаНдного давления со

ответствующей группы баков, из которой топливо посредством насоса или под давлением 

от компрессора начинает через расходный бак поступать к двигателю. 

В качестве примера ниже рассматривается схема выработюr топлива, имеющая доста

точно общий характер. В схеме топливной системы (см. рис. 9.11, а) расходным баком яв
ляется бак N2 3, соединенный со всеми остальными баками как сообщающиеся сосуды. 
Из бака .N2 1 топливо в расходный бак поступает самотеком. За расходом топлива из бака 
N2 l следит поплавковый клапан 16. Опускаясь по мере снижения топлива в баке N2 1, 
он последовательно через блок клапанов 15 перекрывзет дренажные клапаны подвесного 
и крылъевых баков-отсеков, и воздух от компрессора двигателя (комаНдное давление) на

чинает выдавливать топливо из этих баков. 

Из задней группы баков после выработюr топлива из бака .N2 1 топливо насосом 8 из 
бака .N2 4 перекачивается в расходный бак N2 3. Когда топливо из задней группы баков бу
дет выработано, начнется выработка топлива из расходного бака .N2 3. 

Противопожарная безопасность топливной системы достигается использованием 

бортовых средств тушения пожара, противопожарных перегородок для локализации по

жара и системы с нейтральным газом, который заполняет пространство над топливом 

в баках, препятствуя образованию паров топлива и их воспламенению (например, при 

простреле баков). Давлением нейтральных газов обеспечивается и необходимая высот

ность топливной системы, т.е. необходимое давление топлива перед входом в топливные 

насосы. На современных самолетах в интересах противопожарной безопасности в баках 

может быть использована пенаполиуретановая губка. Находясь внутри топливных баков

отсеков, такая губка хорошо противостоит гидраудару при простреле бака и уменьшает 

разрушения. Однако объем топлива в баках снижается на 5 %. 
В топливных системах многих самолетов предусмотрен аварийный слив топлива 

с целью обеспечения посадки самолетов с массой тпос не более разрешенной для по

садки. 

Для увеличения дальности полета самолетов и времени дежурства самолетов в воздухе 

многие современные самолеты оборудованы системой дозаправки топливом в полете. 

9.8.4. Системы противопожарной защиты самолета, кроме указанных выше средств по 
защите от пожара топливных отсеков (в основном топливных баков), имеют систему по

жаротушения в отсеках двигателей. Эта система включает средства предупреЖдения о по

жаре (сигнализацию о пожаре) в отсеке двигателей и бортовые средства пожаротушения. 

На современных самолетах устанавливаются ионизационные датчики сигнализации 

о возникновении пожара в отсеках двигателей. Они срабатывают мгновенно при возник

новении пламени, замыкая электрическую цепь сигнаЛьной лампочки <•Пожар» в кабине 
летчика. 

Бортовые средства пожаротушения включают баллоны с пироголовками мембранного 

типа, запирающие огнегасящую смесь в баллоне, трубопроводы и распылительные кол

лекторы вокруг двигателей, закрепленные на шпангоутах фюзеляжа или гондол. 
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При загорании сигнальной лампочки «Пожар» и нажатии на кнопку тушения пожара 

срабатывает пиропатрон на баллоне, который ударником пробивает мембрану. Огнегася

щая смесь под большим давлением начинает поступать из баллона к распылительным 

коллекторам (обычно их два в носовой и хвостовой частях двигателя) и через отверстия в 

коллекторах заполняет отсек двигателя, подавляя возникший пожар. 

КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

1. Определите назначение и состав силовой установки. Сделайте эскизы схем расположения дви
гателей на самолете, дайте их анализ и сравнительную оценку. 

2. Назовите силы, действующие на узлы крепления двигателей. Охарактеризуйте варианты кон
струКции узлов крепления двигателей в фюзеляже и в гондолах на пилонах. Сделайте эскизы этих уз

лов и покажите действующие силы, схемы их передачи и уравновешивания на элементах конструк
ции планера. 

3. Опишите конструкции гондол и пилонов, узлы их крепления к силовым элементам фюзеляжа 
или крыла. Назовите средства борьбы с шумом двигателей. Опишите противопожарную систему. 

4. Определите назначение и охарактеризуйте различные виды воздухозаборников (сделайте эс
кизы), области их применения, конструкцию, системы управления. 

5. Опишите конструкции выхлопных устройств и реверсоров тяги. 
6. Определите назначение топливной системы. Назовите ее основные элементы и охарактери

зуйте их назначение и работу. Как обеспечивается заданный закон выработки топлива? Какие Вы 
знаете конструкции топливных баков? Как обеспечивается герметичность баков отсеков? 

7. Сформулируйте требования к силовой установке и приведите примеры их реализации. 



Глава 10 

ЖЕСТКОСТЬ КОНСТРУКЦИИ. 
КОЛЕБАНИЯ АГРЕГАТОВ ПЛАНЕРА В ПОЛЕТЕ 

§ 1 О. 1. ПОНЯТИЕ ДОСТАТОЧНОЙ ЖЕСТКОСТИ КОНСТРУКЦИИ 

Среди требований к аrрегатам самолета одним из основных является требова

ние обеспечения достаточных прочности и жесткости конструкции при наименьшей мас

се. Для оценки успешности реализации этого требования в конструкции нужны критерии. 

Если за критерий достаточной прочности конструкции можно принять расчет конструк

ции на разрушающие наrрузки (рациональная конструкция разрушается при наrрузке, 

равной расчетной)*, то для определения достаточного уровня жесткости конструкции та

кого единого критерия нет. Эго объясняется разносторонним проявлением влияния жест

кости конструкции планера и его частей на характеристики всего самолета в целом. Так, 

например, при достаточном уровне жесткости конструкции при ее натружении деформа

ции аrрегатов планера не должны приводить к такому искажению форм самолета, при ко

тором изменение аэродинамических характеристик и характеристик устойчивости и уп

равляемости самолета выходило бы за допустимые пределы; не должна нарушаться 

кинематика механических элементов управления подвижными частями планера (механи

зацией крыла, рулями, створками люков и др.). Для этого в нормахжесткости регламенти

руется значение таких критериев жесткости, как допустимые деформации - проrибы Ymax 
и углы крутки <i>max (см. рис. 2.19), при лимитированных величинах наrрузок (при этих на
rрузках не должно бытъ остаточных деформаций, потери устойчивости обшивки и др.). 

Очень важно влияние жесткости конструкции на возможность возникновений в лет

ном диапазоне скоростей полета опасных аэроупругих явлений - колебаний самолета 

и потери эффективности рулей. В качестве критериев для оценки уровня жесткости кон

струкции здесь исполыуются значения критических скоростей возникновения этих явле

ний vкpi· Естественно, при достаточном уровне жесткости ДОЛЖНО выполняться условие 

V крi > V max• где V max - максимальная скорость полета. 
Многокритериальность при определении достаточного уровня жесткости конструк

ции очень усложняет реализацию этого требования, так как возможные пути повышения 

жесткости конструкции почти всегда связаны с ухудшением других характеристик само

лета. (Так, например, увеличение жесткости на изгиб EJ любого arperaтa при том же ма
териале (Е= const) связано с увеличением либо высоты сечения, т.е. ухудшает аэродина
мические характеристики, либо площадей сечений силовых элементов, воспринимающих 

изгиб, т.е. ухудшает весовые характеристики. Аналогично влияние и жесткости на круче

ние GJк.) Решением подобной задачи является нахождение компромиссных решений, 

но выполнение условий, задаваемых нормами жесткости, и в частности условиями 

Vкр; > Vтах, является обязательным. 

• Для работы конструкцш~ без разрушеННR в течение :Jа,ЦаИВОrО ресурса необходимо обеспечить способность 
последней сопротивляться разрушению поддействием мноrокрапю повторяющихся нагрузок (см.§ 1.10). 
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§ 1 0.2. АЭРОУПРУГИЕ ЯВЛЕНИЯ 

Аэроупругие явления связаны с взаимодействием аэродинамических, упру

гих и инерционных сил конструкции самолета. Они возникают в полете из-за упрутос

ти и деформируемости агрегатов самолета под действием нагрузок. 

При деформации любого агрегата планера в полете изменяются действующие на не

го аэродинамические нагрузки, приводя к дополнительным деформациям конструк

ции (увеличению у и q>) и дополнительному увеличению нагрузок, что может привести 

в конечном счете к потере статической устойчивости и разрушению конструкции (явление 

дивергенции). Деформации агрегатов планера при отклонении элеронов (рулей) вызы

вают появление дополнительных аэродинамических сил, которые могут снизить эф

фективность элеронов (рулей) и привести к обратному их действию на самолет (явление 

реверса). 

Если возникающие дополнительные силы зависят только от величины деформаций 

и не зависят от их изменения во времени, то такие явления, обусловленные взаимодейст

вием только аэродинамических и упрутих сил, относятся к статическим аэроупрутим яв

лениям (реверс элеронов и рулей, дивергенция крыла, оперения, пилонов и т.д.). 

Колебания конструкции в полете возникают в процессе ее деформации, если на нее, 

кроме упрутих и аэродинамических сил, действуют еще и силы, изменяющиеся по вели

чине и направлению во времени, -инерционные силы. Эти колебания при определенных 

условиях (нарушении условия Vкpi > Vmax) могут стать причиной динамической неустой
чивости конструкции. Явления, обусловленные взаимодействием аэродинамических, уп

рутих и инерционных сил, относятся к динамическим аэроупрутим явлениям (флаттер 

агрегатов планера, бафтинг и др.). 

Потеря конструкцией статической или динамической устойчивости приводит к разру

шению конструкции, а возникновение реверса элеронов или рулей - к появлению обрат

ной управляемости самолетом. 

§ 10.3. ДЕФОРМАЦИЯ КРЫЛА 

Величины проrиба у и утла крутки q> можно определить интегрированием 

дифференциальных уравнений упрутой линии крыла, совпадаюшей с осью его жесткости, 

и относительного утла кручения. 

Так, для прямоrо консольного крыла 

2 
~ = M(z). 

dz2 EJ(z)' 
(10.1) 

где M(z} и Мк(Z) - изгибающие и крутящие моменты в сечении z; EJ(z) и GJк(z) - жест

кости на изгиб и кручение в сечении z; Е и G - модули упрутости. 

При определении статическихдеформаций стреловидных крыльев необходимо учи

тывать, что изгиб таких крыльев приводит к изменению углов атаки поперечных сече

ний крыла, направленных по потоку (см. рис. 2.10). При изгибе крыла с х >О (см. рис. 
2.10, а) вверх перемешение у1 точки 1 меньше перемещения у2 точки 2, поэтому угол 
атаки сечения 1-2 уменьшится на величину q> (q> < 0). Изгиб крыла с х <О приводит к 
противоположным результатам (см. рис. 2.10, б). Эти обстоятельства (как это будет по
казано ниже) существенно влияют на значение критической скорости дивергенции 

(см. рис. 3.17, а). 
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§ 1 0.4. РЕВЕРС ОРГАНОВ УПРАВЛЕНИЯ 

Реверс органов управления - это явление потери эффективности органов уп

равления и наступления обратного их действия на самолет, которое может произойти 

из-за закручивания крыла (стабилизатора, киля) под действием аэродинамических сил, 

возникающих при отклонении элеронов (рулей). Скорость полета, при которой органы 

управления не создают управляющего момента, т.е. их эффективность становится равной 

нулю, называется критической скоростью реверса Vкр.р· При значении Vкр.р• меньшем, чем 
скорость полета, наступает реверс элеронов (рулей). При этом изменяется знак создавае

мого ими управляющего момента и возникает несоответствие отклонения самолета от

клонению рычага управления летчиком, т.е. обратное действие органов управления на са

молет. Наиболее характерно это явление для элеронов, удаленных от продольной оси 

самолета и расположенных в концевой, менее жесткой части крыла, особенно на стрело

видных крыльях больших удлинения и стреловидности с небольшой относительной тол

щиной профиля крыла. Это объясняется тем, что изменение углов атаки у стреловидных 

крыльев происходит не только из-за закручивания крыла при отклонении элерона, но и 

вследствие изгиба крыла (см. рис. 2.10). Поэтому значение Vкр.р у стреловидных крыльев 
при прочих равных условиях меньше, чем у прямых крыльев. 

10.4.1. Физическую картиву возникновения реверса рассмотрим на примере реверса эле
ронов. Отклонение элерона вниз на абсолютно жесткой консоли крыла всегда приводит 

к увеличению ее подъемной силы, а отклонение элерона вверх - наоборот. На упругом 

крыле отклонение элеронов приводит к закручиванию отсека крыла с элероном на угол q> 
моментом относительно оси жесткости крьmа от аэродинамической силы дУэло возника

ющей при отклонении элерона. Закручивание крьmа на угол q> вызывает изменение угла 
атаки на да (рис. 10.1) и возникновение вследствие этого в фокусе крыла (в точке F) до
полнительной аэродинамической силы дУ~а· уменьшающей силу дУ3л и снижающей эф
фективность действия элеронов. Чем меньше величина дУ3л- дУ~а· тем меньше эффек

тивность элеронов. При дУ3л = дУ~а их эффективность равна нулю. Скорость полета, при 

которой дУэл = дУ~а· определяет критическую скорость реверса. При этом момент от па
ры сил дУ3л и дУ~а уравновешивается моментом упругих сил Мупр· 

10.4.2. Критическая скорость реверса. Определим Vкр.р для прямого угла большого уд
линения с постоянной по размаху жесткостью и при отсутствии сосредоточенных грузов*. 

Используя выражение дУ~а = с; дaS1pV2j2 для отсека крьmа, занятого элероном пло
щадью S1, и выражение Мупр = (да/lк)Glк, полученное интегрированием ( 10.1) при q> =да 

в пределах от z = О до z = /к, где /к - расстояние от заделки крьmа до отсека крьmа посере

дине элерона (см. рис. 10.1), получим 

(10.2) 

откуда критическая скорость реверса [21] 

(10.3) 

Здесь Хэл - точка приложения дополнительной аэродинамической силы, возникающей 
при отклонении элерона (см. сечение А-А на рис. 10.1 ). 

• При этих же условиях сделаны также выводы формул для критических скоростей дивергенции (1 0.6) 
и флаттера (10.8), чтобы получить представление о параметрах, влияющих на значение Vкpi· 
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А-А 

Рис. 10.1. К по•свению JIВJieНИJI потери эффеК'ПIВНОСПI3Леровамн или руЛIIмн (реверса 3Леровов, рулей) 

Анализ этой формулы позволяет определить пуги предотвращения реверса в диапазо

не возможных скоростей полета. Сюда относятся все те мероприятия, благодаря которым 

можно увеличить значение V кр.р и выполнить тем самым условие Vкр.р > V max· 

10.4.3. КоНС11JукпDIНЫе меры борьбы с реверсом элеронов. Основным условием недопуще
ния реверса является выполнениенеравенства V кр.р > V max· Как следует из выражения ( 1 0.3), 
одним из основных пугей повышения V кр.р является повышение жесткости крыла на круче
ние Glк. Это может быть достигнуго увеличением площадИ поперечного сечения контуров 

крыла, работающих на кручение (утолщением обшивЮI и увеличением ширины сечения по

ясов и высоты стенок лонжеронов). Однако, как это уже отмечалось в§ 10.1, таЮiе решения 
приводят к ухудшению аэродинамических и весовых характеристик крыла. Здесь лучше ис

пользовать материалы с повышенными значениями модуля упругости G при небольшом зна
чении удельного веса материала у. На треугольных крыльях небольтого удлинения из-за их 

а 
большой жесткости и меньurnх значений су реверса элеронов практичесЮI не бывает. При 

малых относительных толшинах профиля такого крыла элероны располагают ближе к про

дольной оси самолета в более жесткой части крьmа. Однако при этом уменьшается площадь 

крыла, обслуживаемая механизацией. На самолетах с крыльями большого удлинения делают 

внешние и внугренние элероны. Внешние элероны используют на взлетно-посадочных ре

жимах и на малых скоростях полета. Большой управляющий момент Мх при малых скоро

стях здесь обеспечивается большим плечом между внешними элеронами. Внугренние элеро

НЪI применяют на всех остальных режимах полета. Для поперечной управляемости самолета 

используются также и интерцепторы. На современных самолетах со стреловидными крыль

ями большого удлинения ( V кр.р меньше, чем у крыльевдругих форм в плане) применение для 
поперечной управляемости интерцепторов позволяет избежать больших дополнительных 

затрат массы на увеличение жесткости концевых частей крыла, где расположены элероны. 

§ 1 0.5. ДИВЕРГЕНЦИЯ 

Дивергенция - это явление потери статической устойчивости (разрушение) 

крыла, оперения, пилонов крепления двигателей и других частей планера в воздушном 

потоке, которое может произойти при увеличении угла их закручивания аэродинамичес

кими силами, возрастающими с увеличением угла закручивания. 
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10.5.1. Физическую кapnmy JIВJJeiDIИ диверrенции рассмотрим на примере дивергенции 
прямоrо крыла, которое в полете под действием аэродинамических сил изгибается и закру

чивается, изменяя углы атаки крыла и вследствие этого действующие на него аэродинами

ческие силы. При расположении оси жесткости крыла позади линии фокусов (рис. 10.2) 
аэродинамические силы стремятся увеличить угол атаки, а увеличение угла атаки приво

дит к увеличению аэродинамических сил и т.д. 

На рис. 10.2 [21]: а0 - начальный угол атаки; да- изменение угла атаки поддействи

ем силы У; д У- приращение аэродинамической силы за счет увеличения угла атаки на 

да; Р ynp - упругие силы конструкции крыла; Mynp - момент упрутих сил, определяемый 

так же, как и при рассмотрении явления реверса; хр, хж- соответственно расстояние от 

носка профиля до фокуса и ЦЖ (хж- хр = дх); Маэр- момент аэродинамических сил 

(У+ д У), Маэр = (у+ ДУ)(хж- Хр); sl- площадь отсека крыла на расстоянии /к от заделки 

крыла. 

Как следует из рис. 10.2, при равенстве момента упругих сил Mynp моменту аэродина
мических сил Маэр (моменту пары сил {У+ д У; Р ynp}) будет иметь место упругое равнове
сие. При дальнейшем увеличении скорости значение Маэр станет больше, чем Мупр• и уп
ругие силы уже не смогут сопротивляться дальнейшим деформациям крыла. Оно потеряет 

устойчивость и разрушится (угол да начнет неоrраниченно возрастать). 

10.5.2. Критическая скорос:ть дивергенции определяется из условия Маэр = Mynp и сде
ланных в подразд. 1 0.4.2 допушений 

а v2 а v2 да (У+ дУ)(хж-хр) =су а0е.!:.... S1дх+ су дае.!:.... S1дх= -Glк, 2 2 /к 
(10.4) 

откуда получаем 

(10.5) 

Из выражения (10.5) можно определить значение V= V кр.д• при котором да~ оо. Для этого 
достаточно приравнять к нулю знаменатель выражения (10.5). Тогда при /к= /и S1 = 5[21] 

(10.6) 

10.5.3. Конструктиввые меры борlобы с диверrенцией. Основным условием предотвра
щения дивергенции является выполнение условия V кр.д > V ma.x· Как следует из выражения 
(10.6), конструктивные меры борьбы с дивергенцией включают в себя меры по увеличе
нию жесткости конструкции агрегатов планера. Эти меры уже рассматривались в подразд. 

10.4.3. Анализ влияния на значение Vкр.д входящих в выражение (10.6) величин позволяет 
определить и другие меры борьбы с дивергенцией. Менее подвержены дивергенции крьmъя 

малых удлинений с таким распределением материала конструкции по контуру сечения аг

регата, при котором хж - хр ~ min, а также стреловидные крылья с х. > О, так как у них 
а 

меньше су и они при изгибе закручиваются на уменьшение угла атаки, чем значительно 

увеличивают Vкр.д (см. рис. 2.10, а и 3.17, а). Крылья с отрицательной стреловидностью, 
наоборот, при изгибе закручиваются на увеличение угла атаки и, как это видно из тех же 

графиков Vкр.д = f(x.) (см. рис. 3.17, а), имеют низкие значения Vкр.д· Этодлительное вре-
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Рис. 10.2. К пояснению явления потери статической устойчивОС'ПI крыла (диверrеиции) 

мя сдерживало применение таких крыльев. Сейчас использование на таких крыльях КМ 

с определенной ориентацией несущих слоев, осуществляющих подтяг нижней передней 

части поверхности крыла и препятствующих тем самым увеличению углов атаки крыла 

при его изгибе вверх, позволяет ликвидировать этот недостаток. 

Явления реверса и дивергенции мoryr возникнуть на агрегатах планера при их нагреве 

и боевом повреждении, ослабляющем жесткость конструкции GJк. При нагреве снижа

ются значения модулей упругости Е и G и появляются температурные напряжения, а при 
боевых повреждениях нарушается работоспособность силовых элементов при воспри

ятии изгиба и замкнутость контуров, которые должны воспринимать кручение. Поэтому 

конструктивные меры, снижающие температурные напряжения (см. § 1.9) в конструк
ции, и меры, повышающие ее боевую живучесть, положительно сказываются на предот

вращении появления в полете таких опасных аэроупругих явлений, как реверс и дивер

генция. 

§ 1 0.6. ВЫНУЖДЕННЫЕ КОЛЕ&АНИЯ АГРЕГАТОВ 
САМОЛЕТА В ПОЛЕТЕ 

Колебания агрегатов самолета в полете возникают под воздействием возму

щающих сил. Их источники: колебания силовой установки, акустические колебания, 

стрельба из пушек, турбулентная атмосфера, сорванный поток от впереди расположенных 

частей самолета. Возникающие при этом силы вызывают колебания агрегатов планера 

(крыла и оперения) и их отдельных частей (например, панелей). Совпадение частот собст

венных и вынужденных колебаний приводит к резонансу и увеличению амплитуд колеба

ний. Сами колебания (например, циклические воздействия турбулентной атмосферы на 
тяжелые дозвуковые неманевренные самолеты) приводят к усталостиому износу конст

рукции и ее старению, к выходу из строя оборудования, приборов и т.д. Вынужденные ко

лебания мoryr возникать в результате взаимодействия аэродинамических, упругих и 

инерционных сил (флаттер крыла, оперения, панельный флаттер и др.). Трансзвуковые 

вынужденные колебания рулей (элеронов) мoryr появиться из-за неточиости обводов аг

регатов планера и рулей, несимметричности скачков уплотнения и люфтов в проводке уп

равления рулями (элеронами). Так, например, в результате перераспределения нагрузки 

на поверхности рулей (элеронов) неравномерность сил, действующих на руль при несим-
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метричном перемещении скачков уплотнения по оперению (крылу), может повлечь его 

отклонение и привести к колебаниям оперения (крьша). 

10.6.1. Бафrинr оперения- это вынужденные колебания оперения под воздействием 

сорванного завихренного потока от впереди лежащего крыла, надстроек на фюзеляже, 

пилонов двигателей, подвесных баков, открытого rрузового люка и т.д. При возникнове

нии резонансных колебаний возможно быстрое разрушение конструкции. В друrих слу

чаях повторные наrрузки на оперение могут со временем привести к его усталостиому раз

рушению. 

Различают скоростной и нескоростной бафтинг. Скоростной бафтинг возникает на 

околозвуковых скоростях полета при отрыве поrраничного слоя в случае возникновения 

скачков уплотнения, нескоростной бафтинг - при срыве потока на больших уrлах атаки. 

Энергия вихрей при скоростном бафтинге в десятки раз превосходит энергию вихрей при 

нескоростнам бафтинге. 

Меры борьбы с бафтииrом заключаются в улучшении аэродинамических форм самоле

та , снижении интерференционного влияния аrрегатов в местах их стыков, в выносе опе

рения (горизонтального) из зоны сnутной струи (см. рис. 5.3) и, наконец, в недопушении 
тех режимов полета, при которых полностью предотвратить бафтинr не удается. 

§ 10.7. ФЛАПЕР 

Флаттер - это самовозбуждающнеся незатухающие колебания частей само

лета, возникающие в результате взаимодействия аэродинамических, упруrих и инерцион

ных сил. С проблемой флаттера крыла, оперения и друrих частей самолета сталкивались 

каждый раз при резком снижении жесткостных характеристик конструкции (переход к 

монопланному крылу, снижение относительных толщин профилей, переход к стреловид

ным крыльям) и при резком увеличении скоростей полета. Разрушительные последствия 

флаттера привлекли внимание таких ученых, как М.В. Келдыш, Е. П. Гроссман, В.Н. Бе

ляев, и др. Этими учеными бьша разработана теория, проведены экспериментальные ис

следования этого опасного явления и получены основные соотношения для определе

ния Vкр.фi· Сейчас без подтверждения того, что критические скорости, при которых 

наступают раЗЛИЧНЫе форМЫ флаттера, удовлетворЯЮТ УСЛОВИЮ Vкр.фi > V ma.x• НИ ОДИН 
самолет не сертифицируется. Запас по Vкр.ф должен быть таким, чтобы соблюдалось ус

ловие Vкр.ф > (1,25 ... 1,3)Vma.x· В настоящее время известно много форм флаттера частей 
самолета, отличающихся различными сочетаниями деформаций конструкции во время 

колебаний . Наиболее распространенными из них являются : 

изгибно-крутильный флаттер крьша (оперения), сопровождающийся изгибом и за

кручиванием крыла (оперения); 

изгибно (или (и) крутильна )-элеронный флаттер, при котором происходит изгиб (кру

чение) крыла или и то и друrое вместе и отклонение элеронов; 

изгибно (или изrибно-крутильно)-рулевой флаттер горизонтального оперения, со

провождающийся изгибом (изгибом и кручением одновременно) фюзеляжа и симметрич

ным отклонением рулей. 

Закономерности возникновения и развития различных видов флаттера общие. Ниже в 

качестве примера более подробно рассматривается изгибно-крутильный и изrибно-эле

ронный флаттер. 

10.7.1. Изrибно-крутИJIЬный флатrер крыла- это такая форманезатухающих вынуж

денных колебаний крьша, которая характеризуется совместностью изгибно-крутильных 

колебаний крыла и наличием возбуждающих и демпфирующих аэродинамических, упру

гих и инерционных сил. Для того чтобы колебания были незатухающими, необходимо, 

чтобы работа возбуждающих сил бьша равна или бьша больше работы демпфирующих 
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сил, а сами колебания бьmи совместными изгибно-крутильными. Совместность изгибно

крутильных колебаний крыла практически всегда имеет место. Это объясняется тем, что 

вне зависимости от того, каков начальный импульс, вызвавший колебания крьmа, - из

гибный или крутильный, из-за несовпадений линий ЦМ и ЦЖ сечений колебания и де

формации крыла всегда совместны. Это положение иллюстрируется при рассмотрении 

физической картины флаттера. 

Физическая картива изrибно-крутИJJьноrо флатrера. Упрошенная физическая картина 

такого флаттера представлена на рис. 10.3. Пусть крыло случайным порывом ветра или от
клонением элерона отклонилось от нейтрального положения вверх или вниз (на величину 

у для рассматриваемого отсека крыла площадью 1 · Ь). Крыло упругое, и в следующий мо
мент после прекращения внешнего воздействия оно начнет двигаться к своему нейтраль

ноМу положению, набирая скорость. Имея при подходе к нейтральному положению мак
симальную энергию (см. эпюру уна рис. 10.3, а), крыло проскочит это положение 

и дойдет до упругого крайнего положения. Так начинается колебательный процесс. При 

этом эпюры у и у для рассматриваемого отсека (сечения а-а) будут иметь вид, показан

ный на рис. 10.3, а. Если характерные точки ЦМ, ЦЖ и Fв сечении крыла расположены 
так, как это показано на рис. 10.3, б, то при колебательном и поступательном движениях 
крыла это сечение будет перемешаться вверх и вниз (изгибные колебания), вперед по по

лету, закручиваться на увеличение или уменьшение угла <р (крутильные колебания). 

На рис. 10.3, б показаны промежуточные положения отсека (в сечении а-а) крыла за 
один период колебаний. В положении !у= Ymax• у= О, ji = Ymax; <р =О, сила инерции Рин 

имеет максимальное значение, так как у= Ymax. При движении вверх из положения 1 
в положение II под действием момента от силы инерции Р пн на плече (хт- хж) крыло (его 
отсек) начинает закручиваться на положительный угол <р, вследствие чего появится при

ложеиная в фокусе F дополнительная аэродинамическая сила Р8 = с; <р • 1 · bpV2j2. Эта 
сила совпадает по направлению с перемещением отсека при изгибе крьmа, и поэтому сила 

Р8 будет играть роль возбуждающей силы (роль канала, трансформирующего энергию на
бегающего потока воздуха в энергию колебаний). Одновременно при перемещении отсе

ка крыла вверх на него начнет действовать поток воздуха со скоростью-у (см. рис. 10.3, б), 
что приведет к изменению его угла атаки на да = -у/ V. Вследствие этого появится еще 
одна дополнительная, приложеиная в фокусе аэродинамическая сила Рд = 

=с; да· 1 · bpV2/2 =-с; · 1 · b(pV2/2)y /V. Эта сила (со знаком минус) направлена про-

Рве. 10.3. К поиснеиию uлеВИJiвоэннквовенИJI нэrнбно-крутнльвоrо флапера крыла 
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тив перемещения отсека при изгибе крьша и поэтому играет роль демпфирующей силы. 

В положении III угол закручивания <р и сила Рв достигают максимума; сила Рин= О, так 
как ji =О; сила Рд = Рдmах• так как у = Ymax. 

При переметении отсека крьша из положения !Vв положение Vзнаки ji (а стало быть, 
и силы Рин> изменяются на обратные и момент от силы Рин на плече (хт - хж) начнет раз
ворачивать отсек крыла (сечение а-а) на уменьшение угла <р. Сила Рв уменьшится, а из

за уменьшения у уменьшится и сила Рд. В положении Vимеем у= О; ji =-Ymax; <р =О. Ог
сюда Рв =О, Рд =О, так как у= О. 

Ориентация отсека крыла в положениях Vl . .JX повторяет рассмотренную выше карти
ну в обратном порядке. Читателю предлагается самостоятельно в том же порядке проана

лизировать эти положения. 

При движении отсека крыла вниз в ту же сторону будет направлена и сила Рв. Следо

вательно, силаРвиграет роль возбуждающей силы в течение всего периода колебания, 

всего колебательного процесса. Анализируя изменение в течение периода колебаний де

формации изгиба и закручивания, убеждаемся в совместности изгибно-крутильных коле

баний. Сдвиг фаз между деформациями Е изгиба у и закручивания <р равен тс/2. При у = 
= Ymax имеем <р = О и, наоборот, при у= О имеем <р = (/Jmax· Если Е"# тс/2, то Рв лишь часть 
периода будет направлена в сторону движения. Однако в зависимости от скорости полета 

поступающей в колеблющуюся систему энергии и в этом случае может хватитьдля поддер

жания колебаний. Основную роль в образовании сдвига фаз Е играет аэродинамический 

момент от возбуждающей силы Рв· Значение этой силы пропорционально квадрату ско

рости, а значение Рд- скорости в первой степени. Огсюда с ростом скорости значение Р8 
будет расти быстрее, чем Рд. График изменения работы этих сил Ав и Ад в зависимости от 

скороетипоказан на рис. 10.3, в. При V= О получаем Ад> О заечетработы упругихсил (сил 
трения). Скорость, при которой Ав = Ад, называется критической скоростью флаттера 
V кр.ф· При V = V кр.ф колебания крыла носят гармонический характер. При V> Vкр.ф имеем 
Ад <Ав, и колебания происходят с нарастающей амплитудой. 

10.7.2. Конструктивные меры по nредотвращеНВJО иэrнбно-крутильноrо флатrера вклю
чают меры, позволяющие выполнить условие Vкр.ф > V max· Критическая скорость флатте
ра может быть приближенно определена из условия равенства момента аэродинамичес

кой возбуждающей силы Рв моменту упругих сил Мупр. Используя выражение (10.1) 

GJ 
и сделанные в подразд. 1 0.4.2 допущения Мупр = М к = __ к <р, получим 

/к 

2 
GJ а pVvnm 
_к <n =::: Р (х - х ) = с <n ~ • 1 · Ь(х - х )· [ .,--в Т F у.,. 2 Т F• 

к 

(10.7) 

(10. 8) 

Конструктивные меры по предотвращению флаттера включают в себя уже рассмот

ренные выше меры по повышению жесткости крыла на кручение GJк, а также меры, пре

дотвращающие или снижающие взаимодействие аэродинамических и инерционных сил 

за счет уменьшения плеча моментов этих сил. Флаrtер не возникнет, если хт = хр или 
хт < хж < хр(однако при Ав< Ад флаттер не возникнет и прихр< хж < хт). Сближение по
ложений характерных точек сечения крыла ЦМ, ЦЖ и F достигается таким размещением 
силовых элементов и грузов вдоль хорды крыла, которое смещает ЦМ сечения крыла впе

ред. Даже небольшое смещение ЦМ вперед приводит к увеличению значений Vкр.ф• так 
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как при этом уменьшается плечо (хт - хж) 

инерционной СИJIЫ Рию закручивающей кры

ло. При хт - хж = О фла11'ер просто невозмо
жен, так как предотвращается совместность 

изгибных и кругильных колебаний крыла, яв

ляющаяся важнеЙIШfМ условием возюооюве

ния фла11'ера. Эту же цель ( (хт- хж) ~ О) пре
следует установка на крьmе противофла11'ер

ных грузов. Установка таких грузов в носке 

концевой части крыла, где ускорения у дости

гают наибольшего значения, позволяет ре

шатЬ задачу борьбы с фла11'ером при на
именьших затратах массы. Положительную 

роль в решении такой задачи играет установ

ка на крыле двигателей с выносом гондол с 

двигателями вперед по отношению к хорде 

крыла. Применеине треугольных и стрело

видных крьmъев с х > О и большим сужени-

у ~ 
с ... -.--~ 

Рис. 10.4. К поRснению JrnJJeRИII воэникновеRИJI 
иэrибно-элероиноrо флатrера 

ем, у которых изгиб сопровождается закручиванием крыла на уменьшение угла атаки, позво

ляет уменьшить диапазон изменения дополнительных аэродинамических сил, возникающих 

в процессе колебаний, и отодвинуть тем самым значение V кр.ф в сторону больших скоростей. 
10.7.3. Изгибно-элеровный флапер крыла- зто такая форма везатухающих вынуж

денных колебаний, которая характеризуется совместностью изгибных колебаний крыла 

и отклонений элерана и таким соотношением возбуждающих Р8 и демпфирующих Рд 
сил, когда работа возбуждающих сил равна или больше работы. демпфирующих сил (А8 ~Ад)· 
Физическая картина возникновения изгибно-элеронного флаттера принципиально не 

отличается от рассмотренной выше физической картины изгибно-крутильного флатте

ра. Отклонение несбалансированного* злерана под действием собственных инерцион

ных сил, возникающее при случайном отклонении концевой части крыла от нейтрально

го положения, приводит к возникновению возбуждающих и демпфирующих 

аэродинамических сил (рис. 10.4). На этом рисунке показаны положения концевой части 
колеблющегося крыла и элерана в течение полупериода при перемещениях крыла из 

нижнегоположения /(y=ymax• у =0, у= Утах) кнейтральнойлинии///(у=О, у= Ymax, 
у =О) (см. рис. 10.3, а) и далее к верхнему положению V, и силы Рюt, Р8 и Рд. В положении I 
сила инерции, приложеиная к ЦМ элерана на расстоянии а от оси вращения и равная 

массе элерона, умноженной на у, создает момент, отклоняющий элеран в сторону, про

тивоположную движению крыла (положение//). При этом на крыле, движущемся в воз

душном потоке, возникают дополнительные аэродинамические силы Р8 и Рд, приложеи
ные соответственно: Р8 - в центре давления сил от отклонения элерона, Рд- в фокусе 

крыла (см. рис. 10.4) из-за его вертикального перемещения со скоростью у . В положении/// 
отклонение элерана достигает своего максимального значения (<>эл = Оэлmах>· Соответс
твенно максимума достигают и значения возбуждающей и демпфирующей сил. Крыло 
в колебательном процессе проходит нейтральное положение, после чего скорость его 

вертикального перемещения начинает падать, знак ускорения меняется, изменяя на

праWiение действия инерционной силы. Угол отклонения элерана <>эл начинает умень

шаться, уменьшаются и силы Р8 и Рд. В положении V имеем Оэл = О, у = Ymax• у= О, у= 
= Утах, Рин= Р8 = Рд =О. Дальше при движении крыла вниз все повторяется в обратном 
порядке. 

• У несбалансированного элерока ЦМ его сечений находятся позади его оси вращения. 
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Читателю предлагается самостоятельно дополнить физическую картину изгибно-эле

рониого флаттера рассмотрением положений крыла за второй полупериод. Как видно из 

рис. 10.4, во всех положениях сила Р8 оказывается направленной по вертикальной скоро
сти движения крыла у, и поэтому она является возбуждающей. Сила Рд направлена про

тив изгибного движения крыла и является демпфирующей. От соотношения работ этих 

сил зависит, будут ли возникающие колебания крьmа затухающими или незатухающими. 

Как и при других формах флаттера, скорость полета, при которой А8 =Ад' называется кри
тической скоростью флаттера Vкр.ф· 

10.7.4. КовструктивИЬiе меры по предотвращению изгибво-элеровного флаттера вЮiюча
ют меры, позволяющие выполнить условие Vкр.ф > V max· ПреЖде всего они вЮiючают ве
совую балансировку элерона, чтобы сила инерции элерона, приложеиная в его ЦМ, не соз

давала момент Рина, оТЮiоняющий элерои в сторону, противоположную вертикальному 

движению крыла. Весовая балансировка элерона (а= 0), увеличение жесткости проводки 
управления и устранение в ней люфтов практически исЮiючают возможность появления 

изгибно-элеронного флаттера. 

БШ1ансировка элерона- это смещение ЦМ элерона на ось его вращения (100 %-я ба
лансировка). Она осуществляется с помощью рассредоточенных грузов, закрепляемых 

в носке элерона (см. J8на рис. 4.12, д), или сосредоточенных грузов- на кронштейне впе

реди оси вращения элерона. При использовании распределенного груза в носке элерона 

вдоль по его размаху балансировка элерона получается достаточно равномерной по его 

длине, но из-за малого выноса груза по отношению к оси вращения масса груза получает

ся б6льшей, чем для сосредоточенного груза, который можно вынести вперед на кронш

тейне на б6льшее расстояние (см. рис. 4.12, а- балансир 7в центре размаха элерона 9). 
В этом случае можно при большом размахе элеронов получить выигрыш в массе баланси

ровочного груза. Еще больше уменьшить массу балансира можно, уменьшая массу хвос

товой части элерона, используя в конструкции этой части элерона легкий сотовый запол

питель (см. рис. 4.12, е). Однако при использовании балансира возникают трудности, 

обусловленные тем, что при отЮiонении элерона и связанного с ним балансира необходи

мо обеспечить целостность контура крыла и предотвратить большие углы закручивания 

элерона. Читателю рекомендуется вернуться к подразд. 4.4.2 и посмотреть, как решаются 
такие задачи в конструкции элерона. 

Критическая скорость флаттера увеличивается при увеличении жесткости проводки 

управления, при смещении положения элеронов к оси фюзеляжа (уменьшаются значения 

у, у, ji и соответственно силы Рин• Р8 иРд).Люфты в проводкеуправления не должны пре
восходить допустимые пределы. 

10.7.5. Флаттер оперения из-за архитектурного и конструктивного подобия последнего 
крылу имеет такие же формы, что и у крьmа. Однако из-за деформаций изгиба и кручения 

самого фюзеляжа, к которому крепится оперение, число форм колебаний здесь больше и 

определяются они числом возможных сочетаний деформаций фюзеляжа и оперения. 

Конструктивными мерами, повышающими значение Vкр.ф с целью обеспечения усло

вия V кр.ф > V max• являются меры по увеличению жесткости фюзеляжа и оперения и весо
вая балансировка рулей и ЦПГО. Так, на ЦПГО, высокую жесткость которого как в <<схе

ме вала», так и в «схеме оси» (см. рис. 5.16, 5.17, подразд. 5.5.3, 5.5.4) обеспечить нельзя, 
устанавливают на концах каЖдой половины балансировочные протифлаттерные грузы 6 
(см. рис. 5.16, а). В этих же целях иногда срезают на угол часть менее несущей концевой 
поверхности оперения (см. рис. 5.14 и 5.17, а) и используют сотовую конструкцию в хвос
товой части ЦПГО. Эrо позволяет сместить ЦМ концевых сечений вперед и уменьшить 

тем самым массу балансировочного груза или даже обойтись без него (самолет МиГ-23). 

Конструктивно балансировка рулей ничем не отличается от балансировки элерона. Для 

уменьшения массы балансировочного груза облегчают хвостовую часть руля, используя 
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сотовую конструкцию. При высокой жесткости сис

темы «рулевые приводы- рулм можно обойтись без 

балансировочных грузов на рулях (элеронах), что на 

больших самолетах позволяет получить значитель

ную экономию в массе. (Как уже отмечал ось, это да

ло возможность уменьшить массу самолета Ан-124 

на 800 кг.) Полезно использование в системе управ
ления демпферов сухого трения для повышения 

vкр.ф· 
Наличие рулевых приводов в системе управле

ния рулями и ЦПГО при их не правильном взаим

ном расположении может привести еще к одной 

форме колебаний «руль (ЦПГО) - фюзеляж- ру-

Рис. 10.5. К поисиению JIВЛetDIJIIIOЭIDII[
иoвeRIIJI колебаний хвостовоrо оперенИII 
из-за иепредиамереиноrо включеНИII РП 
при деформ8ЦИ11Х фюзеJIJIЖа 

левой привод (РП)» (рис. 10.5). Так, при случайном отклонении хвостовой части фюзе
ляжа от нейтрального положения (под действием М8036) и начавшихся его колебаниях 

своды фюзеляжа испытывают знакопеременные деформации сжатия и растяжения, 

воздействуя через закрепленную на них проводку управления на золотник рулевого 

привода (РП на рис. 10.5). Если взаимное положение проводки управления к золотнику 
РП, кинематика передачи управляющего сигнала на руль (ЦПГО), сторона, в которую 

он (оно) отклоняется, способствуют возникновению на руле возбуждающей силы, то 

колебания на определенной скорости полета (Vкр.ф) могут стать незатухающими. Тогда 

возникает флаттер. Как показано на рис. 10.5, такой возбуждающей силой является си
ла Уцпго. возникающая на нем вследствие отклонения его РП. Чтобы не допустить 

возникновения возбуждающей силы на руле (ЦПГО), достаточно <<рассогласоватм та

кую систему, изменив конструктивные связи между двумя ее элементами (РП- руль, 

проводка управления- золотник и т.д.) или перенести трассу проводки или сам РП на 

противоположный свод фюзеляжа. Читателю предлагается самостоятельно проанали

зировать возможные варианты конструктивных связей в системе «руль (ЦПГО) - фю

зеляж- РП», предотвращающие флаттер такой системы, и сделать соответствующие 

эскизы. 

КОНТРОЛЬНЫЕ ВОПРОСЫ И ЗАДАНИЯ 

l. Определите понятия достаточной жесткости конструкции и явления аэроупругости. В чем 
опасность возникновения аэроупругих явлений на самолете? 

2. Опишите реверс элеронов (рулей) и конструктивные меры борьбы с этим явлением. 
3. Что такое дивергенция крыла? Каковы особенности протекания этого явления на крыльях 

прямой и обратной стреловидности? Конструктивные меры борьбы с дивергенцией крыла. 

4. Самовозбуждающнеся вынужденные колебания частей планера. Какова физическая картина 
возникновения изгибно-крутильного и изrибно-элеронного флаттера крыла и конструктивные ме
ры борьбы с ним? Другие виды флаттера и конструктивные меры борьбы с флаттером. 

5. Опишите бафтинr оперения, его виды и конструктивные меры борьбы с ним. 

КОМПЛЕКСНОЕ ИТОГОВОЕ КОНТРОЛЬНОЕ ЗАДАНИЕ 

Для самоконтроля степени усвоения материалов данного учебника и углубления знаний по 
конструкции самолета читателю рекомендуется выполнить контрольное задание, ориентированное 

на изучение и анализ конструкции конкретного типа самолетов (по одному - военного и гражданс

кого назначения). 

Используя описания конструкции самолетов, в том числе описания и компоновки самолетов, 
приводимых в технической информации ЦАГИ [31], выполнить следующие задания: 

l) сделать эскизы общего вида двух выбранных самолетов; 
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2) определить по рисункам их компоновок КСС агрегатов самолетов (крыла, оперения, фюзеля
жа, шасси) и дать описание этих КСС, назвав при этом элементы конструкций, входящих в силовую 

и несиловую схемы аrрегатов, и указав их назначение; 

3) сделать эскизы аrрегатов самолета, дав вид в плане (сбоку) на arperaт со снятой частично об
шивкой и пояснив конструкцию несколькими наиболее характерными сечениями и видами; 

4) перечислитъ наrрузки, действующие на аrрегаты самолета, и объяснить, как в каждой конк
ретной КСС arperaтa эти наrрузки передаются на узлы их крепления, где и как уравновешиваются; 

5) сделать эскизы узлов крепления аrрегатов самолета к фюзеляжу, в том числе стоек шасси и 
двигателей; 

6) объяснить, как производится монтаж и демонтаж двигателей; 
7) охарактеризовать систему управления для выбранных самолетов. Изобразить схемы управле

ния по всем трем каналам, перечислить входящие в них основные элементы, указав их назначение; 

8) сформулировать основные требования к самолету и проанализировать, как эти требования 
выполняются в конструкции выбранных самолетов. 

Целесообразно в начале работы над заданием кратко охарактеризовать назначение самолета и 

перечислить его основные геометрические, весовые и летные характеристики. Задание выполнять и 
оформлять для каждого из самолетов отдельно. 
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