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ПРЕДИСЛОВИЕ 
 
Бурное развитие вычислительной техники заставило по-новому взглянуть 

на место математического моделирования в процессе создания и эксплуатации 
авиационной техники. Появилась возможность с помощью относительно деше-
вых, мощных вычислительных средств создавать математические модели таких 
явлений или стечений обстоятельств, которые на практике встречаются чрезвы-
чайно редко и не могут быть воспроизведены в летных испытаниях, в том числе 
по условиям безопасности. Это ставит математическое моделирование в первый 
ряд исследовательских методов на всех стадиях создания и эксплуатации лета-
тельных аппаратов. 

Однако внедрение математического моделирования в практику авиацион-
ных исследований тормозится недостаточной информационной обеспеченно-
стью таких сложных систем. Особую сложность в этом плане представляет мо-
делирование движения воздушных судов по взлетно-посадочным полосам. 
Преодоление этих трудностей возможно лишь на пути создания математиче-
ских моделей, основанных на физически верном описании основных явлений и 
процессов и реализующих так называемый принцип "оптимальной неточности".  

В монографии сделана попытка осветить все вопросы разработки математи-
ческих моделей для решения задач летной эксплуатации – от формирования 
принципов моделирования и решения вопросов адекватности, до разработки 
физически обоснованных регрессионных моделей и устойчивых методов вы-
числения. Кроме того, для широкого круга научных и инженерных работников 
не только в области летной эксплуатации, но и в области аэропортостроения и 
автомобилестроения, в монографию помещены главы с описанием моделирова-
ния различных видов шасси и различного состояния опорной поверхности, а 
также с результатами решения практических задач. 

В процессе составления настоящей монографии автор использовал материа-
лы научных исследований, проводившихся в последние годы в Московском го-
сударственном техническом университете гражданской авиации (МГТУ ГА). В 
этой связи необходимо отметить неоценимую организационную и мобилизую-
щую помощь со стороны заведующего кафедрой аэродинамики, конструкции и 
прочности летательных аппаратов Заслуженного деятеля науки РФ, Почетного 
работника высшего профессионального образования РФ, доктора технических 
наук, профессора Ципенко В.Г., а также энергичную и продуктивную поддерж-
ку всех сотрудников кафедры. 
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СПИСОК ИСПОЛЬЗОВАННЫХ ОБОЗНАЧЕНИЙ И СОКРАЩЕНИЙ 
 
АБСУ – автоматическая бортовая система управления; 
АК – авиационный комплекс; 
АП – авиационное происшествие; 
АТ – авиационная техника; 
АТК – авиационный технический колледж; 
БП – безопасность полетов; 
БПБ – боковая полоса безопасности; 
ВПП – взлетно-посадочная полоса; 
ВС – воздушное судно; 
ВЭ – вычислительный эксперимент; 
ГА – гражданская авиация; 
ГосНИИ ГА – Государственный научно-исследовательский институт граж-

данской авиации; 
ДП – динамика полета; 
КИИ ГА – Киевский институт инженеров гражданской авиации; 
КПБ – концевая полоса безопасности; 
ЛА – летательный аппарат; 
ЛИ – летные испытания; 
ЛИИ – Летно-исследовательский институт; 
ЛЭ – летная эксплуатация; 
МАК – Межгосударственный авиационный комитет; 
МГТУ ГА – Московский государственный технический университет граж-

данской авиации (ранее МИИ ГА – Московский институт инженеров граждан-
ской авиации); 

ММ – математическая модель; 
ОУЭ – ожидаемые условия эксплуатации; 
ПО – программное обеспечение; 
ППМП – пакет программ моделирования полета; 
РКИИ ГА – Рижский краснознаменный институт инженеров гражданской 

авиации; 
РЛЭ – руководство по летной эксплуатации; 
РУД – рычаги управления двигателями; 
РЭЦ ГосНИИ ГА – Рижский экспериментальный центр Государственного 

научно-исследовательского института гражданской авиации; 
СГФ – средняя горизонталь фюзеляжа; 
СММ – система математического моделирования; 
УВД – управление воздушным движением; 
ЦАГИ – Центральный аэрогидродинамический институт; 
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а – плечо продольного смещения нормальной реакции поверхности ВПП; 
b – плечо поперечного смещения нормальной реакции поверхности ВПП; 
D – сдвигающая сила; 
е – обжатие пневматика; 
fс – коэффициент трения скольжения; 
fк – коэффициент трения качения; 
fп – коэффициент трения покоя; 
Fi – векторы всех действующих на ВС сил (аэродинамическая сила, тяга, 

вес, силы взаимодействия с ВПП); 
jF  – сила инерции; 

Fа – составляющая силы газового амортизатора (упругая сила); 
Fг – гидравлическая, диссипативная составляющая силы амортизатора; 
Fк – сила сопротивления качению; 
Fм – тормозная сила; 

сопрF  – горизонтальная составляющая гидродинамического давления при 
глиссировании; 

g – ускорение силы тяжести; 
h – глубина слоя жидкости; 
h0 = 0,72 – нормативная глубина слоя жидкости; 

крh  – критическая глубина слоя жидкости; 
H – барометрическая высота расположения ВПП; 
Hг – высота по радиовысотомеру; 
i1, i2 – частные уклоны ВПП; 
I – тензор инерции ВС  
I – момент инерции колеса; 
k i

j[ ]  – коэффициент усиления по i-му наблюдаемому параметру в модели 
пилотирования на j-ом шаге интегрирования; 

L – текущая дальность; 
Lр  – дистанция разбега;  
Lвз л.  – взлетная дистанция; 
Lпос – посадочная дистанция; 
Lпр  – дистанция пробега; 
m – масса подвижной части стойки шасси; 
mЛА – масса ВС; 
Mi – векторы всех действующих на ВС моментов; 

jM  – момент сил инерции колеса; 
М'

к – суммарный момент сопротивления качению; 
Mc – момент, вращающий колесо; 
Mсц  – момент силы сцепления колеса с ВПП; 
Мт – тормозной момент; 
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М'т – суммарный момент сил, тормозящих качение; 
n1 – обороты ведомого колеса; 
n2 – обороты тормозящего колеса; 
nx – продольная перегрузка; 

yn  – нормальная перегрузка; 
nz – поперечная перегрузка; 
N – нормальная (вертикальная) нагрузка на колесо или на стойку в целом; 
N0 – нагрузка на шину при расчетном давлении пневматика и обжатии 32 % 

от высоты его профиля; 
p i

j[ ]  и p i0  – наблюдаемое и целевое значения отслеживаемого i-го параметра 
на j-ом шаге интегрирования; 

Р – толкающая сила; 
Р0 – начальное давление в газовом амортизаторе (давление зарядки); 
Pатм – давление атмосферы; 
Рд – максимально допустимая радиальная нагрузка на пневматик; 
Рпн – давление воздуха в пневматике; 
Рпол – полная радиальная нагрузка на пневматик; 

разP  – разрушающая нагрузка пневматика; 
Pт – давление в тормозной системе; 
q – секундный расход топлива по мере его выгорания; 
r – радиус колеса; 
rd – динамический радиус обжатого колеса;  
rк1 – радиус качения ведомого колеса; 
rк2 – радиус качения тормозящего колеса; 
R – гидродинамическое давление при глиссировании; 
s – обжатие амортизатора; 
t – время; 
tатм – температура атмосферы; 
T – сила сцепления; 

прT  – предельная сила сцепления; 
и – электрический импульс датчика автомата юза;  
V – вектор скорости движения ВС; 
V – скорость качения колеса; 
V1 – скорость принятия решения о прерывании или продолжении взлета; 
V2 – безопасная скорость взлета (во взлетной конфигурации); 
Vi  – индикаторная скорость; 

max.V прерв  – максимальная скорость, достигнутая при прерванном взлете; 
VR – скорость начала подъема передней стойки; 

yV  – вертикальная скорость; 
Vгл – критическая скорость глиссирования; 
Vкас – скорость касания шасси ВПП на посадке; 
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Vотк – скорость отказа двигателя на разбеге; 
отрV  – скорость отрыва ВС от ВПП; 

Vп – путевая скорость ВС; 
Vпос – посадочная скорость ВС; 

прV  – приборная скорость ВС; 
Vс – скорость скольжения тормозящего колеса; 
Wх – продольная составляющая скорости ветра; 
Wz – боковая составляющая скорости ветра; 
X – вектор положения центра масс ВС  
X – продольная сила сцепления; 
Xmax – максимально возможная продольная сила сцепления; 
Хпокоя – максимальная тангенциальная сила при покоящемся колесе; 
y – вертикальное смещение центра масс подвижной части стойки шасси; 
Y – нормальная реакция поверхности ВПП или вертикальная составляющая 

гидродинамического давления при глиссировании; 
Z – поперечная сила сцепления; 
Z0 – максимально возможная поперечная сила сцепления; 
 – угол атаки; 
 – угол скольжения; 

0 – угол скольжения в начальный момент движения; 
 – угол крена; 
δ – угол бокового увода колеса; 
в – угол отклонения руля высоты;  
з – угол отклонения закрылков;  
н – угол отклонения руля направления; 

прδ  – угол отклонения предкрылков; 
ст – угол отклонения стабилизатора; 
э – угол отклонения элеронов; 
Δ – средняя высота выступов микрошероховатости поверхности ВПП; 

]j[  – приращение управляющего воздействия на j-ом шаге интегрирова-
ния; 

 – обжатие пневматика; 
εв – угловое замедление валика датчика автомата юза; 
д.об. – максимально допустимое обжатие, соответствующее максимально 

допустимой радиальной нагрузке Рд и равное обычно 95 % полного обжатия 
пол.об.; 

пол.об. – полное обжатие, соответствующее полной радиальной нагрузке Рпол; 
раз.об.ε  – обжатие, соответствующее разрушающей нагрузке Рраз пневматика; 

ст.об. – обжатие пневматика, соответствующее статической радиальной на-
грузке Рст; 
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 – угол тангажа; 
 – угол наклона траектории полета; 
 – вектор угловой ориентации ВС; 
 – угол рыскания; 
0 – угол рыскания в начальный момент движения; 
 – коэффициент сцепления; 
D – коэффициент сцепления по результатам инструментальных замеров на 

ВПП; 
x – коэффициент продольного сцепления; 
x0 – максимально возможный коэффициент продольного сцепления; 
z – коэффициент поперечного сцепления; 
z0 – максимально возможный коэффициент поперечного сцепления (при 

свободном качении колеса без тяговой силы или торможения); 
ВПП – коэффициент сцепления, как характеристика ВПП; 

пр
μ  – предельный коэффициент сцепления; 

с – коэффициент сцепления скольжения; 
тормμ  – коэффициент торможения (США); 

ρ – массовая плотность жидкости; 
σ – относительное скольжение колеса; 

прσ  – предельное относительное скольжение колеса; 
 – время; 
 – вектор угловой скорости вращения ВС; 
ω1 – угловая скорость качения ведомого колеса;  
ω2 – угловая скорость тормозящего колеса; 
x – угловая скорость крена; 

y  – угловая скорость рыскания; 
z – угловая скорость тангажа; 
ωк – угловая скорость колеса; 
ωм – угловая скорость маховичка датчика автомата юза. 
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ВВЕДЕНИЕ 
 
Современное развитие авиации характерно тем, что авиационная техника 

(АТ) должна обеспечивать неуклонное повышение эффективности эксплуата-
ции. В связи с этим она становится все более дорогостоящей и специализиро-
ванной. Эта тенденция требует от разработчиков минимизации запасов в расче-
тах не только прочности конструкции, но и показателей безопасности эксплуа-
тации. От эксплуатационников требуется все более грамотная организация ра-
боты, обеспечивающая максимум эффективности при безусловном выполнении 
требований безопасности полетов (БП). В гражданской авиации (ГА) указанные 
требования проявляются в виде следующих задач летной эксплуатации (ЛЭ):  

– сертификация воздушных судов (ВС),  
– расследование авиационных происшествий (АП),  
– расширение ожидаемых условий эксплуатации (ОУЭ),  
– повышение экономичности и безопасности полетов,  
– обеспечение и продление летной годности ВС,  
– оценка деятельности экипажей; 
– повышение летного мастерства экипажей на основе анализа особых слу-

чаев полета. 
Таким образом, появляется настоятельная необходимость применения таких 

научно-технических методов, которые позволяют с малыми затратами получить 
как можно более точные характеристики движения ВС.  

Согласно требованиям к летной годности ВС основными методами иссле-
дования БП ВС являются летные испытания (ЛИ) и расчетные методы.  

 
Методы исследования БП ВС 

  
Летные испытания Расчетные методы 

   
 Аналитические 

методы 
Математическое 
моделирование  

 
Эти методы нельзя рассматривать изолировано – они связаны между собой. 

С одной стороны, программа ЛИ всегда составляется на основании тех или 
иных расчетов и оценок. С другой стороны, результаты, полученные на основе 
расчетных методов, нуждаются в проверке адекватности реальному поведению 
изучаемого объекта по данным ЛИ. 

ЛИ обладают ограниченными возможностями. Во-первых, все необходимые 
варианты особых ситуаций (например, движение по скользкой взлетно-
посадочной полосе при боковом ветре с отказавшим на определенной скорости 
двигателем) невозможно воспроизвести в реальных полетах из-за большой 
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опасности аварии и сложности воссоздания необходимых внешних условий. 
Во-вторых, регистрация исчерпывающей информации и изучение всех аспек-
тов деятельности сложной системы "экипаж – ВС – среда" представляет собой 
чрезвычайно сложную и дорогостоящую задачу. 

Основы расчетных методов динамики полета (ДП) были заложены еще в 
классических трудах Н.Е. Жуковского и В.П. Ветчинкина. К числу первых ис-
следований, позволивших глубоко понять и проанализировать физическую кар-
тину явлений, происходящих на взлете и посадке самолета, дать научную осно-
ву современных методов динамических характеристик и широкие практические 
рекомендации по оптимальным приемам пилотирования самолета на этих ре-
жимах, необходимо отнести методы и разработки В.С. Пышнова, изложенные в 
его основополагающих теоретических работах по динамике полета. Большую 
роль в развитии аналитических методов сыграли Б.Т. Горощенко и И.В. Осто-
славский. Однако эти классические аналитические методы основаны на сущест-
венных упрощениях и по сегодняшним требованиям недостаточно точны. 

С развитием вычислительной техники в последнее время центр тяжести на-
учных исследований в области ЛЭ переносится на математическое моделиро-
вание. Появилась возможность с помощью относительно дешевых, мощных 
вычислительных средств создавать математические модели таких явлений или 
стечений обстоятельств, которые на практике встречаются чрезвычайно редко и 
не могут быть воспроизведены в летных испытаниях, в том числе по условиям 
безопасности. С помощью математического моделирования возможно обосно-
ванное распространение результатов ЛИ на весь диапазон ожидаемых условий 
эксплуатации. Современные жесткие требования к точности результатов расче-
тов и их адекватности реальному поведению ВС могут выполнить лишь мате-
матические модели (ММ). 

Однако внедрение математического моделирования в практику авиацион-
ных исследований тормозится недостаточной информационной обеспеченно-
стью таких сложных систем (недостаточно достоверное знание аэродинамиче-
ских характеристик ВС, характеристик двигателей и шасси, весьма грубое зна-
ние внешних условий). Решение этой проблемы связано с разработкой все бо-
лее сложных, комплексных и трудоемких методов идентификации характери-
стик ВС на пути создания математических моделей, основанных на физически 
верном описании основных явлений и процессов и реализующих так называе-
мый принцип "оптимальной неточности". На этом направлении достигнуты оп-
ределенные успехи, позволяющие уже сегодня в ряде случаев идентифициро-
вать не только индивидуальные особенности ВС, но и нерегистрируемые внеш-
ние условия. 

Задача идентификации относится к обратным задачам и чрезвычайно трудо-
емка в математическом плане. А процесс решения этой задачи в авиации со-
пряжен с постоянным недостатком добротной информации о поведении ВС, его 
систем и действиях экипажа в конкретных эксплуатационных условиях, вклю-
чая внешние. Именно это обстоятельство при формальном использовании ре-
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зультатов ММ подчас приводит к неверным выводам, следствием чего является 
подсознательное недоверие к ММ, как к исследовательскому инструменту. В 
этих условиях разработка ММ ДП летательных аппаратов (ЛА) высокой степе-
ни адекватности, которые могли бы давать добротные результаты для всех ус-
ловий эксплуатации ВС, становится весьма актуальной задачей. 

Особую сложность представляет разработка ММ движения ВС по земле. 
При взлете и посадке происходит большинство АП, причинами которых явля-
ются обстоятельства, которые одновременно могут рассматриваться как услож-
няющие сам процесс моделирования:  

–нелинейный характер аэродинамических характеристик самолета; 
– значительное влияние близости земли, как на аэродинамические характе-

ристики, так и непосредственно на условия пилотирования самолета; 
– нестационарность большинства ответственных участков полета: разбега, 

отрыва, первоначального набора безопасной высоты, выравнивания, касания, 
пробега по взлетно-посадочной полосе (ВПП); 

– существенное повышение психофизической нагрузки на экипаж и связан-
ное с этим существенное повышение вероятности ошибок пилотирования; 

– необходимость применения особых, отличных от используемых в течение 
всего остального полета методов пилотирования, требующих большой точно-
сти и слаженности действий членов экипажа при взаимодействии между собой 
и с наземными службами; 

– значительная и весьма сложная зависимость характеристик полета от ус-
ловий эксплуатации (атмосферных условий, состояния ВПП, работы наземных 
служб, исправной работы систем ВС). 

Разработкой ММ ДП ЛА в нашей стране занимались многие коллективы. 
Отдельные удачные ММ были разработаны в ЦАГИ (Бюшгенс Г.С., Бюшгенс 
А.Г., Брагазин В.Ф.), в ЛИИ (Меерович Г.А.), в КИИГА (Касьянов В.А., Удар-
цев Е.П., Боярский Г.Н., Ищенко С.А.), в АК им. С.В. Ильюшина (Егоров В.И., 
Байкулова Н.И., Круглякова О.В., Васин И.С.), в АК им. А.С. Яковлева (Свето-
зарский В.К., Егоров Ю.Н.), в АК им. А.Н. Туполева (Алашеев О.Ю., Шишма-
рев А.В., Лигум А.И.).  

В ЦАГИ разрабатывались ММ, ориентированные в основном на проектирова-
ние ЛА, включающее стадию расчета аэродинамических и других характеристик, 
поэтому уравнения динамики полета подвергались некоторому упрощению по ме-
тоду малого параметра для обеспечения возможности математического анализа 
параметров ЛА во всей области их изменения, включая особые точки. Однако для 
моделирования движения по ВПП ЦАГИ внесен существенный вклад. 

Можно упомянуть также работы Казанского авиационного института и 
ЦАГИ, в которых для решения задач оценки влияния сдвига ветра используют-
ся простейшие модели продольного движения ЛА. 

ММ ЛИИ использовались для отдельных расчетов или для построения обу-
чающих программ предтренажерной подготовки и не публиковались. 
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В КИИГА ММ ДП ЛА применялись для построения статистических иссле-
дований и постановки отдельных оптимизационных задач. При уровне развития 
отечественной вычислительной техники вплоть до начала 90-х годов это требо-
вало предельного упрощения уравнений движения – выделения квазистацио-
нарных участков полета, линеаризации. В этих условиях задачи, связанные с 
изменением внешних условий и движением по ВПП, не рассматривались. Такие 
особенности частично учитывались в задачах статистической идентификации 
аэродинамических характеристик ВС. 

Отдельно следует отметить работы 80-х годов в области постановки задач 
идентификации. Если в ЦАГИ для дискретных некоррелированных наблюде-
ний, а в КИИГА для отдельных составляющих аэродинамических характери-
стик, подыскивались формально пригодные статистические методы, то С.М. 
Белоцерковский впервые обратил внимание на необходимость учета физиче-
ских свойств объекта моделирования и неконструктивность подхода к нему, как 
к "черному ящику". 

Наибольшие успехи в разработке ММ ДП ЛА были достигнуты в 80-х годах 
в Риге (РЭЦ ГосНИИ ГА и РКИИГА – Тотиашвили Л.Г., Бурдун И.Е., Санников 
В.А., Гребенкин А.В.) и в Москве (ГосНИИ ГА – Кофман В.Д., Егоров Г.С., 
Моисеев Е.М., Страдомский О.Ю.; МИИГА, ныне МГТУ ГА – Ципенко В.Г., 
Кубланов М.С.). 

В начале 80-х годов РКИИГА разрабатывал пакет программ моделирования 
полета (ППМП). Это была не первая попытка создания ММ ДП ЛА с учетом 
изменения внешних условий, состояния ЛА, способов пилотирования, работы 
шасси. Чуть ранее в ГосНИИ ГА эта проблема была достаточно четко очерчена 
и некоторые простые программы (например, на основе модификации метода тяг 
Жуковского и применения метода малого параметра) позволяли получать от-
дельные результаты. Этот этап неоценим с точки зрения постановки задачи, од-
нако, завершить создание эксплуатационной версии ППМП удалось лишь к 
концу 80-х годов в РЭЦ ГосНИИ ГА после подключения МИИГА. В этой вер-
сии удачно реализованы возможности учета воздействия изменяющихся ветра и 
дождя, состояния атмосферы и ВПП, способов управления ЛА, заложены осно-
вы унификации программного обеспечения (ПО). Однако ППМП страдал це-
лым рядом существенных недостатков:  

– недостаточно полная унификация ПО;  
– неустойчивость результатов расчета работы шасси;  
– сложность задания характеристик ЛА;  
– невозможность моделирования взаимодействий различных органов управ-

ления между собой, явлений юза, бокового заноса и раскрутки колес шасси при 
движении по ВПП, ветра произвольного профиля и направления в пространст-
ве;  

– неучет реального положения центра масс самолета;  
– применение неоптимального с точки зрения экономии времени расчетов 

при заданной точности метода численного решения задачи Коши;  
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– невозможность определения начальной точки движения на моделируемом 
этапе полета;  

– отсутствие возможности определения оптимальных режимов набора вы-
соты и снижения, оценки адекватности моделирования движения, быстрой и 
качественной подготовки входной информации и обработки выходной инфор-
мации, использования приемов планирования вычислительного эксперимента 
(ВЭ).  

Эти недостатки в основном удалось устранить в начале 90-х годов в 
МИИГА. 

В последние годы работы в области создания ММ ДП ЛА продолжают лишь 
отдельные энтузиасты, занятые разработкой компьютерных программ с приме-
нением графики: в МАК – Чигирев Ю.В., Зайко С.В.; в ЛИИ – Бирюков Н.М.; в 
ЦАГИ – Суханов В.А., Кобзев В.И.; в Егорьевском АТК – Гребенкин А.В.; в 
МГТУ ГА – Архипов Н.С., Кубланов М.С. 

За рубежом такие ММ, весьма ограниченного применения, используются в 
авиационных концернах для решения задач проектирования АТ. Подробные 
сведения о них в открытую печать не поступают по причине сохранения ком-
мерческой тайны. 

Примерно то же самое можно сказать и об отечественных разработках авиа-
ционной промышленности. Однако тесный контакт с вышеуказанными пред-
приятиями позволил составить ясное представление о возможностях разраба-
тываемых там ММ. Это, в основном, инструменты узкого целевого назначения, 
позволяющие решать отдельные производственные задачи. Проводить расчеты 
полных траекторий полета ВС в исследовательских целях с их помощью невоз-
можно или чрезвычайно трудно. И лишь в самое последнее время в АК им. С.В. 
Ильюшина программы автоматизированного проектирования с их базами дан-
ных начали объединять в систему, предназначенную оперативно решать произ-
водственные задачи, в том числе и задачи динамики полета. 

Анализ указанных разработок показал ряд их существенных недостатков с 
точки зрения ГА:  

– отсутствие универсальности по отношению к различным типам ВС, раз-
личным этапам полета, различным внешним и эксплуатационным условиям;  

– невозможность решения исследовательских задач эффективности и БП;  
– неприемлемый уровень адекватности результатов расчетов движения ВС 

по ВПП;  
– неудовлетворительные результаты исследования действий пилота.  
Это не позволяет в полной мере использовать возможности существовав-

ших ранее ММ для решения задач ЛЭ, а также задач создания конкурентоспо-
собной АТ. 

Исследование движения ВС по ВПП должно предполагать рассмотрение эр-
гатической системы "ВС – пилот – ВПП – среда". В такой постановке проблема 
требует адекватного математического моделирования следующих элементов:  
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– ДП ЛА с учетом действий пилота (в том числе с ошибками пилотирова-
ния) и воздействий внешней среды (таких сложных и изменчивых эксплуатаци-
онных условий, как ветер, коэффициент сцепления ВПП, неровности ВПП, от-
казы систем ВС, асимметрия ВС); 

– шасси самолета как механической системы, воспринимающей нагрузки со 
стороны планера и ВПП; 

– состояния и профиля ВПП. 
На поведение самолета на ВПП оказывает большое влияние не только одно-

временное воздействие внешних возмущений, но и совокупность начальных 
условий. К ним можно отнести положение самолета на ВПП, путевую скорость 
самолета Vп, вертикальную скорость приземления yV , угол рыскания , угол 
скольжения  и т.д.  

Так, например, реальное движение самолета ВПП после касания всегда на-
чинается с некоторого неидеального (но допустимого) положения: на некото-
ром расстоянии от оси ВПП при скорости, направленной под некоторым углом 
к оси ВПП и при положении оси самолета тоже под некоторым (другим) углом 
к оси ВПП. В начальной стадии пробега пилот не устраняет имеющееся боко-
вое смещение. На самолетах с основными стойками шасси, расположенными 
позади центра тяжести, пилот на этой стадии пробега не обращает внимания и 
на направление оси самолета, которое может диктоваться боковым ветром и 
асимметрией ВС. Указанное расположение стоек шасси и возникающая попе-
речная сила на колесах создают момент, разворачивающий самолет вдоль на-
правления движения, и вмешательство пилота может только ухудшить ситуа-
цию. До опускания колес передней стойки шасси на ВПП под действием слу-
чайного возмущения самолет может изменить свое направление движения до 
угрожающего состояния, а пилот практически ничего сделать не сможет, так 
как эта стадия посадки очень кратковременна, а управление самолетом с помо-
щью аэродинамических рулей на этой скорости мало эффективно. Когда пилот 
опустит колеса передней опоры на ВПП и получит, таким образом, дополни-
тельное средство управления самолетом, исправление направления движения 
вдоль оси ВПП станет возможным. Уже из такого умозрительного анализа си-
туации ясно, что самое главное условие безопасной посадки самолета – это вы-
держивание направления движения центра масс строго по направлению оси 
ВПП. 

Таким образом, появилась настоятельная необходимость разработки новых 
ММ, которые, обладая полной универсальностью применения, имели бы высо-
кую степень адекватности данным реальных полетов. При этом с позиции экс-
плуатационников идентификация ММ не должна затрагивать характеристики 
ВС, определенные изготовителем. В данной книге дается обзор работ и дости-
жений в области математического моделирования движения ВС ГА по ВПП, 
позволивших повысить степень адекватности ММ именно с этих позиций. 
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Глава 1. АНАЛИЗ ИССЛЕДОВАНИЙ РАБОТЫ ШАССИ НА ЭТАПАХ 

ВЗЛЕТА И ПОСАДКИ ВОЗДУШНЫХ СУДОВ 
 
1.1. Этапы движения по взлетно-посадочной полосе 
 
Одним из сложнейших участков полета самолета является взлет. При его 

осуществлении помимо трудностей управления в поперечном канале (во избе-
жание выкатывания на боковую полосу безопасности (БПБ)) возникают слож-
ности обеспечения безопасной скорости взлета и невыкатывания на концевую 
полосу безопасности (КПБ). Для полноты дальнейших рассуждений в книге 
рассмотрим подробно пример взлета магистрального самолета с передней 
управляемой стойкой шасси на ВПП с искусственным покрытием. 

Нормальный взлет (рис. 1.1) считается завершенным после выполнения 
двух условий: достижения безопасной высоты 10,7 м и безопасной скорости 
взлета V2 (превышающей скорость сваливания и обеспечивающей достаточную 
эффективность аэродинамических рулей).  

 

 
 

Рис. 1.1. Схема нормального взлета самолета 
 
Если хотя бы одно из этих условий завершения взлета не может быть вы-

полнено, взлет в такой эксплуатационной обстановке (масса самолета, положе-
ние механизации крыла, состояние атмосферы) не допускается. Потребная 
взлетная дистанция определяется дистанцией разбега по ВПП и длиной воз-
душного участка до завершения взлета. Располагаемая взлетная дистанция кон-
кретного аэродрома состоит из расстояния от исполнительного старта в начале 
ВПП до конца ВПП, включая КПБ, и участок полосы воздушных подходов, 
свободный от препятствий до высоты 10,7 м. 

Однако принято оценивать безопасность условий взлета с учетом отказа од-
ного двигателя. Взлет с отказом двигателя на разбеге при скорости Vотк, завер-
шающийся выполнением двух условий: достижения безопасной высоты 10,7 м 
и безопасной скорости взлета V2, называется продолженным (рис. 1.2). Если 
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хотя бы одно из этих условий завершения продолженного взлета не может быть 
выполнено, взлет в такой эксплуатационной обстановке (масса самолета, поло-
жение механизации крыла, состояние атмосферы) не допускается. 

 

 
 

Рис. 1.2. Схема продолженного взлета самолета 
 
Взлет с отказом двигателя на разбеге, завершающийся торможением с оста-

новкой на ВПП, называется прерванным (рис. 1.3). Потребная дистанция пре-
рванного взлета (от старта до полной остановки на ВПП) не должна превышать 
располагаемую дистанцию прерванного взлета для конкретного аэродрома, со-
стоящую из участка ВПП от исполнительного старта в начале до ее конца, 
включая КПБ. Если это условие не выполняется, то экипаж принимает решение 
аналогично случаю расчета нормального или продолженного взлета. 

 

 
 

Рис. 1.3. Схема прерванного взлета самолета 
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еще одна задача – определение скорости принятия решения V1. Необходимость 
такой задачи объясняется безграничным многообразием возможных моментов 
отказа двигателя на разбеге. Очевидно, что чем меньше скорость отказа Vотк 
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(скорость движения самолета, при которой произошел отказ двигателя), тем 
легче прервать взлет, и наоборот – чем больше скорость отказа, тем легче про-
должить взлет. Налицо задача принятия решения о продолжении или прекра-
щении взлета, которую при обнаружении отказа командир корабля должен ре-
шить в доли секунды.  

Допустим, что на скорости Vотк при разбеге произошел отказ одного из дви-
гателей. Если принимается решение о продолжении взлета, то никакие допол-
нительные действия по управлению в продольном канале не производятся. 
Очевидно, что уменьшившаяся тяга двигателей приводит к увеличению и дис-
танции разбега, и дистанции воздушного участка взлета.  

Рассмотрим процедуру пилотирования на взлете. Разбег самолета при нор-
мальном или продолженном взлете производится до скорости подъема перед-
ней стойки VR, зависящей от аэродинамики планера и взлетной массы, но не от 
характеристик силовой установки. На этой скорости пилот "берет штурвал на 
себя", отклоняя руль высоты вверх, и создает кабрирующий момент, который 
разворачивает самолет на больший угол атаки и отрывает переднюю стойку от 
ВПП. В некоторый момент времени возрастающие угол атаки и скорость уве-
личивают подъемную силу до значения, равного весу самолета – происходит 
отрыв от ВПП на скорости Vотр > VR.  

Отсюда следует, что чем больше скорость отказа двигателя, тем меньше 
участок разгона с недостатком тяги и тем меньше потребная взлетная дистан-
ция. В предельных случаях: при отсутствии отказа взлетная дистанция мини-
мальна и определяется работой всех двигателей (нормальный взлет), при отказе 
в момент старта дистанция продолженного взлета самая большая и определяет-
ся уменьшенной на один двигатель суммарной тягой силовой установки.  

Если принимается решение о прерывании взлета, то экипаж переводит дви-
гатели на режим реверса, выпускает интерцепторы и тормозные щитки, вклю-
чает тормоза колес. За время реакции экипажа и работы соответствующих ис-
полнительных механизмов самолет, находясь еще под действием суммарных 
разгоняющих сил, достигает некоторой скорости Vmax.прерв > Vотк и только после 
этого начинает терять скорость. Очевидно, что чем больше скорость отказа 
двигателя, тем больше и участок гашения достигнутой скорости, т.е. потребная 
дистанция прерванного взлета. В предельных случаях: при отсутствии отказа 
двигателя торможение от скорости VR требует самой большой дистанции, при 
отказе в момент старта требуемая дистанция прерванного взлета равна нулю 

Посадка самолета является самым сложным участком полета. При ее осу-
ществлении помимо трудностей управления в поперечном канале возникают 
сложности обеспечения мягкой посадки и невыкатывания на КПБ ВПП (рис. 
1.4). 

В современной гражданской авиации посадкой самолета считается этап его 
движения от высоты 15 м до полной остановки или сруливания с ВПП. В точку 
15 м (высота стандартного препятствия), располагающуюся над входным тор-
цом ВПП, самолет выводится по глиссаде – жестко связанной с землей прямой 
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линии с углом наклона от –2,67 до –5 на различных аэродромах. Расположе-
ние глиссады обозначается курсоглиссадными радиотехническими средствами, 
позволяющими пилоту (или АБСУ – автоматической бортовой системе управ-
ления) достаточно точно выдерживать ее в полете. Прямолинейный полет по 
глиссаде необходим с постоянной скоростью, как для упорядочения потока са-
молетов, так и для стабилизации режима полета перед началом собственно по-
садки.  

 

 
 

Рис. 1.4. Схема посадки самолета 
 
Режим полета по глиссаде определяется положением механизации крыла 

(углом выпуска закрылков з и предкрылков пр) и полетной массой самолета. 
Механизация крыла очень сильно влияет на аэродинамические характеристики, 
поэтому на всем участке посадки ее изменение недопустимо из соображений 
безопасности. Угол выпуска закрылков (з = 40 для Ил-96-300) и предкрылков 
(пр = 25) в посадочном положении максимален – это позволяет за счет увели-
чения коэффициента подъемной силы уменьшить требуемую скорость сниже-
ния и посадочную дистанцию. Однако при этом возросшее лобовое сопротив-
ление требует использования повышенного режима работы двигателей. В слу-
чае ухода на второй круг этот момент играет положительную роль, ибо сокра-
щает время выхода двигателей на взлетный режим. Но при продолжении по-
садки это приводит к росту времени перевода двигателей на реверс, что увели-
чивает посадочную дистанцию. С этим неудобством на современных самолетах 
справляются, переводя двигатели на малый газ еще в воздухе, на высоте около 
5 м. Все упомянутые здесь особенности этапа посадки приводят к необходимо-
сти строго выдерживать на глиссаде заданную руководством по летной экс-
плуатации (РЛЭ) скорость снижения, весьма близкую к минимальной допусти-
мой. 

Непосредственно после пролета торца ВПП самолет некоторое время дви-
жется по продолжению глиссады с той же установившейся скоростью, т.е. все 
действующие на самолет силы взаимно уравновешивают друг друга. Этап вы-
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равнивания, задача которого снизить абсолютную величину вертикальной ско-
рости до безопасной (и комфортной) при приземлении величины, начинается в 
нормальных условиях эксплуатации ниже высоты 15 м. Вертикальная скорость 
самолета при движении по стандартной глиссаде около –3 м/с, а для сложных 
условий (крутая глиссада, жаркий высотный аэродром, невозможность полного 
выпуска закрылков) может доходить до –6 м/с. Допустимой же вертикальной 
скоростью для нормальной ("мягкой") посадки является скорость по абсолют-
ной величине не более 1,5 м/с – при ней шасси в состоянии обеспечить прием-
лемую перегрузку. Таким образом, на этапе выравнивания необходимо превра-
тить прямолинейную наклонную траекторию в изогнутую, касающуюся земли. 
Как следует из законов механики, искривление траектории можно обеспечить 
лишь нарушением баланса сил. Очевидно, что для ее искривления вверх, необ-
ходимо увеличить подъемную силу, развернув самолет на больший угол атаки. 
Эту процедуру пилот (или АБСУ) осуществляет "взятием штурвала на себя", 
т.е. отклонением руля высоты вверх, что создает кабрирующий момент.  

В современной ЛЭ, особенно самолетов большой массы, этапы выдержива-
ния и парашютирования не применяются, так как приводят к резкому увеличе-
нию посадочной дистанции. В целях сокращения последней этап выравнивания 
завершается отнюдь не с нулевой вертикальной скоростью при касании, а со 
скоростью около –1 м/с. При этом основные стойки шасси вступают в работу 
практически одновременно и обеспечивают надежный контакт с ВПП. Надеж-
ность этого контакта необходимо обеспечить как можно раньше, так как без не-
го по соображениям безопасности нельзя выпускать аэродинамические тормоза 
(интерцепторы, щитки) и включать торможение колес.  

Потребная посадочная дистанция определяется длиной воздушного участка от 
пролета торца ВПП на высоте 15 м до касания и дистанцией пробега до полной 
остановки. Она рассчитывается по графикам и номограммам РЛЭ с учетом массы 
и конфигурации самолета, а также метеоусловий. Располагаемая посадочная дис-
танция на данном конкретном аэродроме равна длине ВПП без КПБ. Если окажет-
ся, что потребная посадочная дистанция превышает располагаемую, то в таких ус-
ловиях посадку производить нельзя. Следует уйти на запасной аэродром с лучши-
ми метеоусловиями или слить (выработать) лишнее топливо для уменьшения по-
садочной массы.  

 
1.2. Виды авиационных шасси 
 
Шасси (фр. châssis) – часть летательного аппарата, служащая для его пере-

движения по аэродрому при взлете и посадке и для смягчения ударов, возни-
кающих в момент приземления. 

Основными конструктивными элементами шасси ЛА являются:  
– амортизационные стойки; 
– система раскосов (стержней), воспринимающих реакции земли, крепящих 

амортизационные стойки и колеса к крылу или фюзеляжу и обеспечивающих 
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уборку шасси в ниши планера; 
– колеса (пневматики), снабженные тормозами. 
Амортизационные стойки предназначены для поглощения энергии удара на 

посадке и гашения упругих колебаний на неровностях ВПП.  
Стойки шасси разнообразны по конструктивной схеме. По расположению 

амортизатора различают телескопические стойки, представляющие собой одно 
целое с амортизатором (рис. 1.5), и стойки с выносным амортизатором (рис. 
1.6). 

 

 
 

Рис. 1.5. Телескопическая стойка Рис. 1.6. Стойка с выносным амортизатором 
 
Различают также шасси ферменной конструкции, балочно-консольное шас-

си, балочно-подкосное и ферменно-балочное. На легких шасси и на управляе-
мой стойке может быть укреплено одно колесо или пара колес на качающемся 
рычаге, а ось поворота колес может не пересекать ось вращения колес, а скре-
щиваться с ней. В зависимости от особенностей эксплуатации телескопические 
стойки могут располагаться не параллельно нормальной оси ВС и не по мест-
ной вертикали к земле, а с наклоном, как в продольном, так и в поперечном на-
правлении. Упругие элементы "жесткого" шасси могут обеспечивать деформа-
цию во всех направлениях. Таким образом, для математического моделирова-
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ния существенным становится описание кинематики движущихся частей шас-
си, особенно колес, в зависимости от нагрузок. 

На легких ВС каждая стойка опирается на одно колесо. С увеличением веса 
ВС колеса стали ставить парами для уменьшения изгибающих нагрузок на 
стойку. Тяжелые транспортные самолеты имеют на стойках шасси по нескольку 
пар колес, составляющих так называемые тележки. Они представляют собой 
сложные конструкции, обеспечивающие равномерную нагрузку по всем парам 
колес, как при режиме свободного качения, так и при торможении. 

Управление поворотом самолета на земле может осуществляться через при-
вод к предназначенным для этого стойкам шасси или дифференциацией режима 
работы двигателей. В полете шасси убираются в специальные отсеки для 
уменьшения аэродинамического сопротивления. 

На ЛА могут устанавливаться колесные шасси, поплавки и лыжи. Для ил-
люстрации различных видов шасси приведем примеры существующих ВС. 

На самолете "TUNDRA" применена универсальная система крепления заме-
няемого неубирающегося шасси, у которого в роли амортизаторов выступают 
упругие элементы жесткой конструкции. 

 

 
 

Рис. 1.7. [141] 
 

Трехопорное колесное шас-
си с хвостовой опорой (рис. 
1.7): предназначено для выпол-
нения взлетов и посадок на аэ-
родромы с низким качеством 
ВПП и на неподготовленные 
площадки (рыхлый грунт, паш-
ню и песок).  

 

 
 

Рис. 1.8. Самолет Ан-2 [142] 

Аналогичный тип 
шасси, но с газо-
выми амортизато-
рами на основных 
передних стойках, 
имеет самолет Ан-
2 (рис. 1.8, 1.9), 
который при не-
обходимости без 
риска производит 
посадку на просе-
лочные дороги и 
ограниченные 
площадки. 
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Рис. 1.9. Лыжи для самолета Ан-2 [143] 
 

 
Рис. 1.10. [141] 

Трехопорное колесное шас-
си с передней опорой: приме-
няется для выполнения взлетов 
и посадок на аэродромы с каче-
ственным покрытием (асфальт, 
бетон, укатанный грунт), а так-
же для первоначального обуче-
ния пилотов. Данный тип шас-
си упрощает выполнение взле-
та, посадки и руления, обеспе-
чивая адекватное восприятие 
земной поверхности из кабины. 

 

 
Рис. 1.11. [141] 

Лыжное шасси: предназна-
чено для выполнения полетов в 
зимних условиях для обеспече-
ния взлетов и посадок на снего-
вой покров высотой не менее 10 
сантиметров. Позволяет не за-
думываться о состоянии ВПП, 
подразумевая работу с засне-
женных аэродромов, полей, до-
рог и застывших водоемов. 
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Рис. 1.12. [141] 

Поплавковое шасси: 
позволяет выполнять взлет и 
посадку на водную поверхность 
при глубине водоема не менее 
70 см, а также на рыхлый сне-
говой покров высотой не менее 
20 см. Применение амфибий-
ных поплавков обеспечивает 
взлет и посадку на твердую по-
верхность. 

Трехопорное шасси с хвостовой опорой – хвостовым колесом – в настоящее 
время встречается лишь на сравнительно легких самолетах. В схеме этого шас-
си только главные колеса являются тормозными. Основными достоинствами 
такого шасси являются конструктивная простота и легкость. К недостаткам 
шасси с хвостовым колесом следует отнести сложность осуществления посадки 
(строгое выдерживание скорости и угла тангажа при затрудненном обзоре), не-
достаточную маневренность на земле и возможность капотирования (опроки-
дывания самолета через носовую часть фюзеляжа) при излишне интенсивном 
торможении колес. 

Недостатки, характерные для рассмотренного типа шасси, отсутствуют в 
схеме трехопорного шасси с носовой стойкой, которое получило самое широ-
кое распространение. В этой схеме две основные стойки снабжаются тормоз-
ными колесами. Трехопорное шасси с двумя многоколесными тележками (ле-
вой и правой) и передней опорой с двумя колесами широко применяется на 
средних и тяжелых самолетах. Трехопорное шасси с передней опорой и много-
колесными тележками на каждой стойке обладает рядом преимуществ, основ-
ными из которых являются: 

– высокая надежность в эксплуатации; 
– возможность осуществления посадки одновременно на все три опоры при 

малом угле атаки и на две основные опоры при больших углах атаки; 
– возможность повышения интенсивности торможения и сокращения про-

бега путем установки на передней опоре тормозных колес; 
– сохранение горизонтального положения фюзеляжа на стоянке и при дви-

жении самолета по ВПП; 
– путевая устойчивость самолета при рулении на земле, разбеге на взлете и 

пробеге после посадки; 
– малый объем, занимаемый конструкцией (следует, однако, заметить, что 

этот объем для убранного шасси необходимо находить в крыле самолета, где не 
так уж много места). 

Современная и наиболее часто встречающаяся схема шасси: одна управляе-
мая носовая стойка с одной парой колес и две основные с тележками по две па-
ры колес (рис. 1.13); все стойки амортизационные и убирающиеся. 
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Рис. 1.13. Самолет Ту-204 [144] 
 
Более тяжелые самолеты, как, например, Ил-96 (рис. 1.14), имеют четырех-

опорное шасси: одну носовую стойку с одной парой колес и три основные 
стойки с двумя парами колес. Центральная (подфюзеляжная) основная стойка 
располагается чуть позади двух подкрыльевых. 

 

 
 

Рис. 1.14. Самолет Ил-96 [145] 
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Самолет Boing 747 (рис. 1.15) снабжен пятиопорным шасси: одна носовая 
(одна пара колес) и четыре основные стойки (по две пары колес).  

 

 
 

Рис. 1.15. Самолет Boing 747 [146] 
 
Многостоечным шасси снабжаются особо тяжелые транспортные самолеты. 

Так, например, Ан-124 "Руслан" имеет 24 колеса, что позволяет использовать 
его с грунтовых взлетно-посадочных полос. Каждая основная опора шасси (рис. 
1.16) состоит из пяти независимых двухколесных стоек. Основные стойки уби-
раются в фюзеляж самолета или под специальные обтекатели, расположенные 
по бокам фюзеляжа. Передняя опора – из двух стоек, каждая из которых имеет 
два колеса.  

 

 
 

Рис. 1.16. Основные стойки шасси самолета Ан-124 "Руслан" [147] 
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Еще более тяжелый самолет Ан-225 "Мрия" (рис. 1.17) имеет 16-опорное 
шасси (2 передние поворотные и 14 основных). Каждая стойка имеет независи-
мую подвеску и индивидуальные механизмы уборки. 4 передние основные 
стойки выполнены поворотными. 

 

 
 

Рис. 1.17. Самолет Ан-225 "Мрия" [147] 
 
У самолетов военного назначения встречается так называемое "велосипед-

ное" шасси. Оно состоит из двух основных стоек, расположенных под фюзеля-
жем: одна – впереди, другая – сзади. На самолете ВМ-Т "Атлант" (рис. 1.18) обе 
основные стойки имеют четырехколесные тележки. Поворотной является толь-
ко головная пара колес передней стойки.  

 

 
 

Рис. 1.18. Самолет ВМ-Т "Атлант" [148] 
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В конце разбега нос самолета приподнимается с помощью специального 
устройства "вздыбливания" передней стойки (при этом управление передней 
парой автоматически отключается), и угол атаки увеличивается. Взлет проис-
ходит практически без вмешательства летчика. Для обеспечения устойчивости 
на поворотах и при боковом ветре используются две вспомогательные поддер-
живающие стойки на концах крыла.  

 

 
 

Рис. 1.19. Вертолет Ка-25ПЛ [149] 
 

На вертолетах приме-
няется почти вся гамма 
возможных видов шасси. 
Так, например, для ус-
тойчивости вертолета Ка-
25ПЛ на палубе корабля 
было выбрано четырех-
стоечное неубирающееся 
в полете шасси (рис. 
1.19). Амортизационная 
стойка главной опоры 
шасси состоит из двух 
последовательно соеди-
ненных амортизаторов 
высокого и низкого дав-
ления. 

Амортизатор высокого давления служит для поглощения и рассеивания 
энергии ударов шасси на посадке и при рулении. Амортизатор низкого давле-
ния демпфирует колебания вертолета на шасси типа "земной резонанс" перед 
отрывом при взлете и в момент касания площадки при посадке.  

По результатам проведенных экспериментов шасси на качающейся палубе 
наилучшим образом выполняет свои функции в том случае, если колеса глав-
ных опор совершают плоскопараллельное движение. Это обеспечивается под-
вижной пространственной фермой, подкосы которой крепятся к силовым узлам 
на фюзеляже. Колеса главных опор шасси тормозные.  

Тяжелый транспортный вертолет Ми-26 (рис. 1.20) предназначен для пере-
возки крупногабаритных грузов внутри грузовой кабины и на внешней подвес-
ке, а также эвакуации больных и раненых, выполнения спасательных работ. 
Шасси этого вертолета неубирающееся трехопорное, со сдвоенными колесами 
и убирающейся хвостовой (дополнительной) опорой. Передняя стойка само-
ориентирующаяся, главные опоры отличаются небольшими габаритами, двух-
камерные амортизационные стойки (с последовательно расположенными каме-
рами высокого и низкого давления газа, что повышает грузоподъемность, не 
увеличивая жесткость) обеспечивают на стоянке изменение клиренса. 
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Рис. 1.20. Вертолет Ми-26 [150] 
 
На легких вертолетах чаще всего применяется шасси в виде жесткой рамы с 

лыжами (рис. 1.21). Амортизация такого шасси возможна только за счет не-
больших упругих деформаций, поэтому взлет и посадка их осуществляется 
только "по вертолетному". Разбег и пробег возможны только на скользкой по-
верхности. Все это требует весьма точного пилотирования. 

 

 
 

Рис. 1.21. Вертолет MD 600N [151] 
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Обычные скользящие лыжи на вертолетах применяются достаточно редко и 
чаще всего в комбинации с колесами (рис. 1.22). 

 

 
 

Рис. 1.22. [152] 
 

1.3. Силы взаимодействия шасси с планером 
 
Будем рассматривать шасси, как промежуточный элемент, предназначенный 

для передачи сил от планера ВС на ВПП и обратно. Силы от каждой стойки 
шасси, действующие на планер, появляются в результате взаимодействия колес 
с ВПП. На пятне контакта колеса с ВПП вектор силы взаимодействия удобно 
представлять в виде его покоординатных составляющих в нормальной системе 
координат. При этом, однако, следует учесть наклон поверхности ВПП относи-
тельно местной вертикали, а также сдвиг пятна контакта за счет кинематики 
стойки. Еще более сложную геометрию и кинематику необходимо учитывать 
при определении в связанной системе координат составляющих силы, разви-
ваемой стойкой в ответ на реакцию со стороны ВПП. Здесь составляющая силы, 
направленная вдоль амортизационной стойки, передается на планер в общем 
случае через упруго-диссипативную (газожидкостную) связь. В отдельных слу-
чаях устройств шасси эта связь может быть только упругой (газ, пружины, де-
формации упругой конструкции в различных направлениях) или непосредст-
венно – жесткой (жесткие катки, лыжи, поплавки). Составляющие в попереч-
ном к оси амортизатора направлении передаются непосредственно через прак-
тически жесткие связи шасси в этих направлениях.  

Однако эти сложности преодолимы кропотливыми усилиями, требуемыми 
единовременно – при разработке ММ. Единственное, что для этого требуется – 
это подробные сведения о геометрии и кинематике каждой стойки шасси. Для 
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простоты изложения мы не будем в дальнейшем останавливаться на этих кине-
матических расчетах, а будем предполагать, что ВПП строго горизонтальна, а 
стойка шасси располагается своим амортизатором строго по вертикали. 

На основе многолетнего опыта эксплуатации к амортизаторам шасси неза-
висимо от их типа предъявляются следующие основные требования: 

– преобразование энергии удара в тепло работой сил трения при прямом 
(рабочем) ходе для снижения нагрузки на узлы конструкции ВС до расчетной; 

– равномерное и плавное нарастание нагрузки до максимального значения к 
концу прямого хода; 

– малое время обратного хода амортизатора. 
От качества работы амортизационной системы шасси во многом зависят на-

дежность и долговечность работы колеса и пневматика. Если амортизатор шас-
си не поглотит всей энергии удара ВС при посадке, оставшаяся часть придется 
на пневматик и может вызвать недопустимую деформацию, вплоть до разруше-
ния. 

Потребный ход амортизации для уменьшения вертикальной перегрузки в 
момент касания ВПП обеспечивают газовые амортизаторы, пневматики колес и 
упругие элементы конструкции, в энергию деформации которых и превращает-
ся кинетическая энергия ВС.  

Следует заметить, что если поглощаемая амортизатором энергия будет ак-
кумулироваться в виде энергии сжатого рабочего тела, то после снятия нагруз-
ки амортизатор будет разжиматься с большой скоростью. В этом случае эле-
менты шасси испытывают дополнительную ударную нагрузку, которая сказы-
вается на конструкции ВС. Поэтому для снижения таких нагрузок, большая 
часть воспринимаемой амортизатором энергии должна преобразовываться в те-
пло и рассеиваться. Таким образом, обосновывается необходимость примене-
ния не только газовых амортизаторов, которые в основном имеют упругую ха-
рактеристику, но и жидкостных, диссипативных, рассеивающих энергию так 
же, как и трение, тем самым гасящих упругие колебания. 

В настоящее время на большинстве ВС применяются газожидкостные амор-
тизаторы, в которых жидкость и трущиеся детали рассеивают энергию удара, а 
газ служит упругим элементом. 

Схема работы газожидкостного амортизатора при прямом и обратном ходе 
штока изображена на рис. 1.23. При движении штока вверх (при наезде на вы-
пуклость ВПП или при первом касании) объем, занимаемый газом, уменьшает-
ся, что приводит к возрастанию его давления Fа и передаче возросшего усилия 
планеру ВС. Однако это возрастание усилия сжатого газа происходит посте-
пенно, "мягко", что и требуется от шасси. При обратном движении штока вниз 
объем газовой камеры увеличивается, и сила, передаваемая планеру, уменьша-
ется. Для того, чтобы разгрузка амортизатора во избежание потери контакта с 
ВПП осуществлялась достаточно быстро, газ в камере амортизатора находится 
под большим начальным давлением Р0 (давление зарядки). 
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Рис. 1.23. Схема работы амортизатора 
 

Пример характеристики газовой со-
ставляющей силы амортизатора (упру-
гой силы) Fа показан на рис. 1.24. 
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Рис. 1.24. Характеристика  

газового амортизатора  
основной стойки шасси  

самолета Ил-96-300 
 

При любых изменениях объема 
камеры амортизатора изменение дав-
ления в ней приводит к проталкива-
нию жидкости через калибровочные 
отверстия из камеры плунжера (рис. 
1.23) в камеру цилиндра или обратно. 
Для жидкостной, гидравлической, 
диссипативной составляющей силы 
амортизатора Fг характерно, что при 
отсутствии движения штока отсутст-
вует и сила. Для облегчения обратно-
го хода штока при разгрузке аморти-
затора специальные клапаны увели-
чивают проходные сечения пропуск-
ных отверстий. Характеристика жид-
костной составляющей силы аморти-
затора зависит не только от скорости 
движения штока (скорости обжатия 
s ), но и от его положения, т.е. обжатия s. Такая характеристика для самолета 
Ил-96-300 представлена на рис. 1.25. 
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Амортизирующие свойства и грузоподъемность пневматиков зависят от их 
геометрических размеров, величины внутреннего давления и конструктивной 
жесткости. Эти свойства характеризуются кривыми зависимости вертикальной 
нагрузки N на колесо от величины обжатия  пневматика. Характеристики уп-
ругих свойств пневматика шасси самолета Ил-96-300 при различных внутрен-
них давлениях приведены на рис. 1.26. 
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Рис. 1.26. Характеристики упругих свойств пневматика основной стойки шасси 
самолета Ил-96-300 

 
На кривой обжатия пневматика можно отметить несколько характерных то-

чек: ст.об. – обжатие пневматика, соответствующее статической радиальной на-
грузке Рст на колесо при стоянке самолета на земле, равной обычно 30 % – 35 % 
нагрузки при полном обжатии; пол.об. – полное обжатие, соответствующее пол-
ной радиальной нагрузке Рпол; д.об. – максимально допустимое обжатие, соот-
ветствующее максимально допустимой радиальной нагрузке Рд и равное обыч-
но 95 % полного обжатия пол.об.; раз.об. – обжатие, соответствующее разрушаю-
щей нагрузке Рраз, при которой может происходить разрушение пневматика. 

При обжатии пневматика пятно контакта с ВПП принимает форму, близкую 
к эллипсу, тем большую по площади, чем больше нагрузка. Этот факт необхо-
димо учитывать в дальнейшем при определении сил взаимодействия пневмати-
ка с ВПП, которые, естественно, тем больше, чем больше нагрузка на пневма-
тик. 

Таким образом, принятые характеристики шасси, очевидно, могут исполь-
зоваться в ММ для описания сил в динамических системах каждой стойки. 

Подтверждением выдвинутого тезиса является следующий экскурс в об-
ласть особых видов движения шасси по ВПП. Эти виды движения в свое время 
были обнаружены в практике прежде, чем удостоились описания их теории 
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возникновения. Однако сегодня на них можно взирать с высоты математиче-
ского моделирования лишь как на частные проявления основных свойств реше-
ний дифференциальных уравнений движения. Как известно, уравнение второго 
закона Ньютона – дифференциальное уравнение второго порядка – содержит 
своими частными решениями колебания или экспоненциальный рост (или зату-
хание). Вид решения зависит от составных частей уравнения – упругой и дис-
сипативной составляющих сил. Поэтому неудачный выбор характеристик от-
дельных составляющих элементов шасси может приводить к нежелательным 
колебательным движениям. 

Самым ярким примером такого особого вида движения шасси является эф-
фект шимми. Это – интенсивный процесс в системе управляемых колес, когда 
упругость и малая жесткость пневматиков колес, а также деформация стоек и 
наличие люфтов в подвижных соединениях приводят к возникновению само-
возбуждающихся колебаний колеса по рысканию. Колебания типа шимми воз-
буждаются силами трения колес о поверхность ВПП и поддерживаются за счет 
кинетической энергии поступательного движения ВС.  

При некоторой скорости движения, называемой критической скоростью 
шимми, амплитуда и частота этих колебаний резко нарастают, растет их энер-
гия, передающаяся через стойку на конструкцию планера ВС, что может вы-
звать разрушение как пневматика и стойки, так и конструкции планера ВС.  

Частота колебаний колёс при шимми обычно находится в пределах 5 Гц – 
25 Гц. Эту частоту определяют параметры упругости пневматика и стойки шас-
си [36]. А началу шимми способствует несимметричность движения пневмати-
ка по ВПП, из-за чего пятно контакта деформируется и создает поперечную си-
лу реакции [55]. В определенный момент этот процесс может перерасти в резо-
нанс. 

Традиционно шимми связывают с передней управляемой стойкой шасси. 
Однако с развитием авиации и автомобилестроения оказалось, что шимми мо-
жет возникать и на неориентирующихся (неуправляемых) колесах. В этом слу-
чае виновата упругость конструкций опоры шасси и наличие люфтов.  

Для предупреждения шимми ориентирующихся колёс опоры шасси осна-
щаются демпферами (обычно гидравлическими), противодействующими вра-
щению колеса относительно оси ориентировки. На ЛА с неориентирующимися 
колёсами с этой целью устанавливают опоры, обладающие достаточно высокой 
собственной жёсткостью. Иногда на опоре двухколёсного шасси для предупре-
ждения шимми закрепляют на общей оси два колеса так, чтобы исключить их 
независимое вращение. При проектировании ЛА устойчивость колёс проверя-
ется расчётом шасси. Кроме того, проводятся подтверждающие расчёт испыта-
ния натурных опор шасси на копре с вращающимся барабаном. 

Физику шимми можно образно пояснить следующими словами. Из-за слу-
чайного бокового воздействия ("пощечины") колесо отклоняется от своего 
движения в плоскости вращения. В результате этого пятно контакта пневматика 
с ВПП деформируется таким образом, что возникает реактивное боковое воз-
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действие ("пощечина") в другую сторону. Этот колебательный процесс подпи-
тывается за счет кинетической энергии движения ВС. Основной причиной воз-
можности возникновения шимми является то, что оси вращения колеса и его 
поворота образуют не пересекающиеся прямые, а скрещивающиеся. Если до-
биться точного пересечения этих осей, то шимми в принципе возникать не 
сможет. Но, поскольку в реальности этой точности добиться невозможно, то 
применяются такие конструктивные решения, которые в расчетном диапазоне 
частот шимми смогут гасить колебания (дополнительные демпфирующие и уп-
ругие элементы или устройства, например, на дорогих автомобилях).  

Вторым по частоте проявления следует рассмотреть такой особый вид дви-
жения шасси, как галопирование. В применении к шасси ВС – это колебатель-
ный процесс в плоскости тангажа при неподвижном (по вертикали) положении 
центра масс [36, 38]. Чаще всего возникновение галопирования ВС связано с 
неудачным выбором характеристик амортизатора "слишком мягкой" передней 
стойки шасси. В этом случае колебания воспринимаются, на первый взгляд, как 
колебания по тангажу вокруг основания основных стоек. Для вывода собствен-
ной частоты галопирования за границы области эксплуатационных режимов 
необходимо изменить упруго-демпфирующие характеристики не только перед-
ней стойки, но и основных стоек шасси, а, может быть, и пересмотреть про-
дольные координаты расположения стоек. 

Другим примером особого вида движения шасси по ВПП является голланд-
ский шаг. Голландский шаг – незатухающие связанные колебания по курсу и 
крену при избыточной боковой устойчивости и недостаточной устойчивости по 
рысканью. Этот вид движения в применении к шасси можно представить как 
совокупность двух галопирований: в плоскости тангажа и в поперечной плос-
кости. Т.е. в возникновении голландского шага "виноваты" не только упруго-
демпфирующие характеристики всех стоек шасси, но и расстояния между пе-
редней и основными стойками (база) и расстояние между основными стойками 
(колея трехопорного шасси), а также положение центра масс ВС.  

 
1.4. Силы взаимодействия колес шасси с взлетно-посадочной полосой 
 
Сосредоточим теперь свое внимание на силах взаимодействия колес шасси с 

ВПП.  
Практика разработчиков АТ не предполагает исследования возможного 

движения ВС поперек ВПП – решение этих вопросов возложено на пилотов-
испытателей и опыт эксплуатации прототипов. Главный вопрос, волнующий 
конструктора, это размер потребных взлетно-посадочных дистанций. Для их 
расчетов, учитывая грубость определения состояния ВПП в эксплуатации, 
вполне достаточно пользоваться осредненными значениями коэффициента тре-
ния "свободно катящегося" и "тормозящего" самолета на ВПП определенного 
вида и состояния (табл. 1.1, 1.2 [22, 25, 44]). Потребные взлетно-посадочные 
дистанции после этого вычисляются с помощью упрощенных уравнений дви-
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жения (с осредненной величиной суммарной тормозящей силы). Из этого оче-
видно, что такое определение дистанции весьма грубо и может использоваться 
лишь в качестве исходного приближения для разработки плана ЛИ. Для реше-
ния задач ЛЭ такой подход сегодня недопустим, а для исследования бокового 
движения ВС на ВПП не дает никакой информации.  

Таблица 1.1. 
Коэффициент трения свободно катящегося самолета по поверхности 

Сухое бетонное покрытие с заделкой швов или асфальтовое покрытие в хо-
рошем состоянии 

0,02 

Сухое бетонное покрытие с незаделанными швами и местными неровностя-
ми 

0,03 – 0,04 

Мокрое бетонное покрытие, ровное грунтовое поле с утоптанным травяным 
покровом, хорошо укатанный снег 

0,04 – 0,05 

Грунтовое поле с небольшой травой, талый снег толщиной 10 мм – 12 мм на 
твердом основании 

0,05 – 0,06 

Грунтовое поле с высокой травой, плохо укатанный снег 0,06 – 0,07 
Грунтовое поле с сухими кочками и невысокой травой 0,07 – 0,09 
Мягкий грунт (удельная прочность 60 Н/м2 – 100 Н/м2) 0,07 – 0,10 
Хорошо уплотненный снег плотностью 0,45 г/см3 – 0,60 г/см3 0,08 – 0,10 
то же, плотностью 0,25 г/см3 – 0,35 г/см3 0,15 – 0,20 
Вязкий грунт (раскисший чернозем или суглинок) 0,15 – 0,20 
Ровный мерзлый грунт (без дернового покрова) 0,05 – 0,15 
то же с оттаявшим верхним слоем 0,15 – 0,30 

и более 
Твердое покрытие со слоем рыхлого, сухого снега  0,20 
Твердое покрытие со слоем рыхлого, влажного и мокрого снега 0,30 

 
Таблица 1.2. 

Коэффициент трения торможения самолета по поверхности 
(наибольшие значения коэффициента трения следует принимать тогда, когда торможение 

возможно практически в процессе всего пробега) 
Сухое бетонное покрытие  0,15 – 0,30 
Мокрое бетонное покрытие 0,1 
Бетонированная ВПП, покрытая снегом 0,07 
Обледенелая ВПП 0,045 
Твердый травянистый грунт 0,010 – 0,15 

 
С точки зрения БП необходимо исследование влияния на взаимодействие 

ВС с ВПП не только состояния самой полосы. Наличие неровностей и неодно-
родностей поверхностного слоя ВПП, осадков (слякоти, снега, льда), внешних 
по отношению к условиям качения колес возмущений (действий пилота, ветра, 
асимметрии тяги двигателей, асимметрии торможения колес, разномоментного 
касания и т.п.) может приводить к потере устойчивости движения ВС и к боко-
вому выкатыванию. 
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Попыткам дать описание этой многофакторной задачи уделялось и уделяет-
ся большое внимание во всем мире. В нашей стране ими занимались В.Ф. Бра-
газин, Г.С. Бюшгенс, А.Г. Бюшгенс [20, 26, 27], В.А. Санников, А.В. Гребенкин 
[30], за рубежом J. Taylor [51], J.R. Ellis [55], K. Brever [54] и др. Однако приме-
нению на практике этих разработок мешали, во-первых, весьма существенные 
допущения, а, во-вторых, отсутствие таких комплексных ММ, которые могли 
бы учесть все многообразие "отдельных факторов" при расчете общего движе-
ния ВС. 

Таким образом, необходим новый подход к детальному математическому 
моделированию движения ВС по ВПП, в частности, движения колеса по ВПП. 

Такой новый подход можно осуществить с помощью незаслуженно забытых 
исследований В.К. Дедкова [50], Е.А. Чудакова [48] и В.И. Кнороза [49], бази-
ровавшихся на обширных экспериментальных данных. Однако для того, чтобы 
правильно использовать эти результаты в ММ высокой степени адекватности, 
необходимо понять, что и как замерялось (и может быть замерено вообще) в 
экспериментах и в эксплуатации. 

Движение упруго-деформируемого неведущего колеса (пневматика) по ров-
ной недеформируемой поверхности ВПП определяется действием на него сле-
дующих сил и моментов (рис. 1.27 соответствует интерпретации раскручиваю-
щегося колеса при разгоне ВС):  

 

 
 

Рис. 1.27. Схема сил и моментов, действующих на колесо 
 

– нагрузка на колесо N; 
– реакции поверхности ВПП Y, которая в общем случае при качении не 

проходит через центр колеса, а смещена на некоторое расстояние – плечо а по 
оси X и плечо b по оси Z (природа такого смещения объясняется асимметрией 
пятна контакта и гистерезисом характеристик материала деформируемого коле-
са [37]; 
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– толкающей силы Р; 
– сдвигающей силы D; 
– продольной силы сцепления X (будем для унификации рассуждений с 

другими авторами считать изображенное направление этой силы положитель-
ным); 

– поперечной силы сцепления Z; 
– момента Mc , вращающего колесо; 
– суммарного момента М'т , тормозящего качение; 
– момента сил инерции колеса jM . 
Векторную сумму продольной X и поперечной Z сил сцепления будем на-

зывать силой сцепления T. 
Наличие силы сцепления между колесом и опорной поверхностью является 

необходимым условием для обеспечения качения колеса, как особого вида 
движения [39, 57]. Однако не следует наличие силы сцепления относить только 
к катящемуся колесу, она появляется и в покое, например, на стоянке ВС при 
наличии слабого ветра или наклона ВПП. Сила сцепления есть результат моле-
кулярно-механического взаимодействия контактирующих тел (пневматик – 
опорная поверхность) при их относительном смещении [56]. 

Поэтому под силой сцепления колеса следует понимать тангенциальную 
силу Т, возникающую в плоскости контакта колеса с опорной поверхностью не-
зависимо от режима движения колеса: качение, скольжение, качение со сколь-
жением или покой. 

Такое определение силы сцепления отражает реальный процесс взаимодей-
ствия пневматического колеса с опорной поверхностью, для которого харак-
терно взаимодействие как проскальзывающих, так и неподвижных относитель-
но поверхности элементов пневматика. 

Коэффициентом сцепления колеса называют [50] отношение силы сцепле-
ния Т, возникающей в плоскости касания колеса с опорной поверхностью, к 
нормальной нагрузке N, действующей на колесо: 

 
N
T

  (1.1) 

Коэффициент сцепления µ, является характеристикой процесса и зависит от 
условий взаимодействия контактирующих тел. Определение коэффициента 
сцепления при различных режимах движения колеса требует полного учета сил, 
действующих на колесо, на различных этапах движения. 

Уместно заметить, что в анализируемой схеме рис. 1.27 нет места силе тре-
ния. Что же это за сила, которая используется в литературных источниках еще с 
доньютоновских времен? 

Наиболее корректное понятие силы трения приводится в [39]: "сила сопро-
тивления, направленная в сторону, противоположную сдвигающему усилию, 
называется силой трения". Такое определение можно считать удачным, так как 
оно годится для характеристики явления трения, как между телами, так и внут-
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ри среды. Внешним трением называется сопротивление, возникающее между 
двумя соприкасающимися под действием сжимающей нагрузки телами при от-
носительном их перемещении в плоскости касания. Это трение и будет нас ин-
тересовать. 

Для движения пневматика по твердой поверхности ВПП, как следует из 
рассмотрения рис. 1.27, характерно наличие как продольной силы сцепления X, 
так и поперечной Z. В зависимости от состояния ВПП, скорости и направления 
движения ВС, условий торможения [53, 56] и даже особенностей протектора 
[49] соотношение этих сил может быть таково, что полная сила сцепления T 
направлена отнюдь не строго противоположно сдвигающему усилию [57]. В 
контексте рассматриваемого явления понятием силы трения в строгом смысле 
можно пользоваться только при отсутствии сдвигающей силы D и поперечной 
силы сцепления Z, т.е. при плоскопараллельном движении колеса. Таким обра-
зом, замеряемая сила трения – не что иное, как продольная сила сцепления, что 
вполне согласуется с большинством литературных источников [39, 43, 49, 53, 
56]. 

По величине перемещения в зависимости от сдвигающего усилия различа-
ют: силу трения движения, неполную силу трения покоя и полную силу трения 
покоя, которую обычно называют просто силой трения покоя. 

Сила трения движения [39]соответствует очень большим необратимым от-
носительным перемещениям, величина которых не зависит от приложенной си-
лы. При равномерном движении сила трения движения равняется по абсолют-
ной величине приложенной силе. 

Неполная сила трения покоя [39] соответствует очень малым, частично об-
ратимым перемещениям, величина которых пропорциональна приложенной си-
ле. Перемещение, соответствующее неполной силе трения, называется предва-
рительным смещением. В случае предварительного смещения приложенная си-
ла уравновешивается неполной силой трения, и тело находится в покое. Непол-
ная сила трения зависит от сдвигающего усилия и изменяется с увеличением 
последнего от нуля до некоторого максимального значения. Максимальное зна-
чение этой силы называется силой трения покоя [39]. Полная сила трения покоя 
соответствует предельной величине предварительного смещения, при котором 
предварительное смещение переходит в относительное. 

По кинематическим признакам различают два вида трения [48, 49]: 
– трение скольжения – одна и та же номинальная поверхность одного тела 

поступательно перемещается по поверхности другого тела; 
– трение качения – тело перемещается по другому телу под действием мо-

мента сил, вектор которого совпадает с плоскостью касания, причем в сопри-
косновение входят последовательно расположенные друг за другом элементы 
поверхности.  

Нередко один вид трения сопровождается другим, например, качение с про-
скальзыванием [48, 50]. 
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Силу трения, как известно, принято характеризовать коэффициентом тре-
ния. В соответствии с классификацией, принятой выше, будем различать, соот-
ветственно: коэффициент трения покоя, коэффициент трения скольжения и ко-
эффициент трения качения. Определим их качественное различие в соответст-
вии с общепринятыми понятиями [39, 48, 49]. 

Коэффициент трения покоя – отношение максимальной тангенциальной си-
лы Хпокоя, затрачиваемой на преодоление связей, обусловленных касанием двух 
тел при выведении их из состояния покоя, к нагрузке N, сжимающей соприка-
сающиеся тела: 

 
N

)Xmax(f покоя
п   (1.2) 

Коэффициентом трения скольжения называют отношение тангенциальной 
силы, затрачиваемой на преодоление сопротивления относительному переме-
щению двух тел при их скольжении, к нагрузке, сжимающей тела касания: 

 
N

Xf скольжения
c   (1.3) 

Коэффициентом трения качения  называют коэффициент пропорционально-
сти в уравнении Кулона: 

 ,
r
NfX
d

ккачения   (1.4) 

где Xкачения – сила трения качения (сила сопротивления перекатыванию круглого 
цилиндра по плоскости);  

rd – радиус качения. 
Таким образом, становится ясно, что понятием трения можно пользоваться 

только для оценки совокупного (векторного), осредненного взаимодействия 
двух соприкасающихся тел. Но, так как сила трения направлена в сторону, про-
тивоположную сдвигающему усилию, а оно при реальном (неидеальном) дви-
жении ВС по ВПП никогда не располагается в плоскости колеса, то этим поня-
тием мы можем пользоваться только для обобщенного описания движения, в 
смысле осредненных характеристик. Понятием сил трения и коэффициентов 
трения в применении к пневматикам можно пользоваться только в случаях от-
сутствия сдвигающей силы D и поперечной силы сцепления Z, т.е. при плоско-
параллельном движении колеса. Исключительно в указанных условиях можно 
отождествлять понятия силы трения, силы сцепления T и продольной силы 
сцепления X. Соответственно и результаты экспериментальных исследований, 
приведенные в литературных источниках, будут интерпретироваться в более 
строгой терминологии, исключающей разночтения. Для детального описания в 
ММ высокой степени адекватности необходимо применение понятия силы сце-
пления. Более того, необходимо детальное математическое описание, как про-
дольной, так и поперечной сил сцепления, а также и механизма их взаимного 
влияния. 
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1.5. Влияние эксплуатационных факторов на продольное взаимодейст-
вие колеса с взлетно-посадочной полосой 

 
1.5.1. Виды движения тормозящего колеса 
 
Как показал вышеприведенный обзор исследований, наибольшее внимание 

в XX веке уделялось продольному движению ВС по земле. Действительно, для 
первого приближения описания движения самолета по ВПП кажется целесооб-
разным рассматривать лишь прямолинейный случай. Так и строились ММ ра-
нее. Так и ставились эксперименты для определения продольных сил и момен-
тов на колесе. Поэтому накоплен большой опыт описания особенностей движе-
ния колеса именно в его плоскости. 

Взаимодействие неведущего колеса (пневматика) с ВПП при строгом плос-
копараллельном его движении иллюстрирует схема сил и моментов на левой 
проекции рис. 1.27. При качении колеса всегда выполняется второй закон Нью-
тона для вращательного движения, который можно записать через действую-
щие моменты: 
 jM  = Мс – М'т = Мс – Мт – М'к, (1.5) 
где из суммарного момента М'т, тормозящего качение, выделен тормозной мо-
мент Мт, подводимый к колесу от тормоза, а суммарный момент сопротивления 
качению М'

к объединяет остальные моменты сопротивления: обусловленный 
сносом нормальной реакции Y на плечо а (рис. 1.27), момент сил трения в под-
шипниках колеса, момент вентиляционных сил и др. 

Принимая во внимание, что на неведущем колесе вращающий момент обя-
зан своим существованием лишь продольной силе сцепления X (вращение ко-
леса определяется только силами взаимодействия с ВПП): Мс = X·rd, где rd – ди-
намический радиус обжатого колеса (принят положительным, как и X согласно 
сделанной оговорке), можно получить выражение для X: 

 
d

jкт

r
M'MM

X


 , (1.6) 

откуда видно, что для определения коэффициента сцепления следует замерять 
полную продольную силу сцепления при плоскопараллельном качении колеса, 
обусловленную действием всех моментов сил, приложенных к тормозящему 
колесу. 

Несмотря на проведенное в разных странах большое количество экспери-
ментальных работ, в литературных источниках [43, 44, 56, 57] приводятся 
сильно различающиеся значения коэффициента сцепления для оснований раз-
ных типов [57]. Это связано, во-первых, с тем, что на коэффициент сцепления 
большее влияние оказывают состояние верхнего слоя покрытия и состояние 
протектора, чем тип основания покрытия [48, 50]. Резина протектора деформи-
руется легче, чем материал искусственного покрытия, и контакт пневматика с 
покрытием проявляется в том, что твердые выступы минеральных частиц впи-
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ваются в нее. Во-вторых, замеряемые значения коэффициента сцепления очень 
сильно зависят от таких важных факторов, как скорость, проскальзывание, дав-
ление в пневматике и т.д., о чем пойдет речь в следующем подразделе. В-
третьих, наиболее одиозные экспериментальные данные, скорее всего связаны с 
недостаточной аккуратностью замеров моментов М'к или jM . 

Рассмотрим особые случаи движения колеса по ВПП, которые должны опи-
сываться ММ. 

Случай свободно (без приложения внешних сил и моментов) покоящегося 
на горизонтальной ВПП колеса характеризуется обнулением всех упомянутых в 
(5) моментов, а также X. 

Случай стоящего заторможенного колеса (например, на исполнительном 
старте, когда двигатели развивают определенную толкающую силу P), характе-
ризуется следующими соотношениями: P = X, jM  = 0, Мс = X·rd = М'т = Мт + 
М'к. Отсюда становится ясно, что не всякая конструкция торможения колес 
способна развивать необходимый тормозной момент для удержания самолета 
на месте. Ввиду этого на тяжелых транспортных самолетах с большой взлетной 
тягой в целях снижения массы конструкции используются тормоза, способные 
удержать самолет на ВПП лишь при некоторых средних оборотах двигателей. 
Для выполнения разбега пилоты на таких самолетах переводят двигатели на 
взлетный режим только после отпускания тормозов. 

В случае разбега ВС на колесе jM  > 0, Мт = 0, а продольная сила сцепления 
X пневматика с ВПП должна обеспечивать необходимую раскрутку колеса до 
окружной скорости, соответствующей скорости разбега в данный момент. 
Можно представить себе такой крайний вариант, когда потери в колесе М'к на-
столько велики, что на чрезвычайно скользкой ВПП, создающей недостаточный 
Мс, не обеспечивают необходимой величины jM , диктуемой ускоряющимся 
ВС, и колесо начинает отставать от разгона ВС. Такое явление, обусловленное 
проскальзыванием пневматика, называется пробуксовыванием или юзом. 

Классический юз может наблюдаться в другом случае, когда на посадке при 
пробеге по скользкой ВПП используются тормоза. Юз возникает при недоста-
точности момента Мс (продольной силы сцепления X), когда момент М'т = Мт + 
М'к оказывается настолько велик, что jM  = Мс – М'т = Мс – Мт – М'к не обеспе-
чивает соответствующее гашению скорости слабое замедление вращения коле-
са – оно "вдруг" затормаживается значительно быстрее, чем нужно, и начинает 
проскальзывать. В предельном случае может наступить блокировка колеса, ко-
гда оно перестает вращаться и начинает скользить по ВПП одним и тем же уча-
стком пневматика. 

Из этого беглого анализа случаев движения колеса, очевидно, что, во-
первых, аккуратно замерить коэффициент сцепления в эксперименте очень 
сложно, а, во-вторых, на практике свободного качения упругого пневматика не 
бывает. С другой стороны, уравнения динамики (дифференциальные уравнения 
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второго закона Ньютона без упрощений) вращения колеса, очевидно, описыва-
ют весь спектр видов движения. Таким образом, ММ, формируемая на этой ос-
нове, будет вполне адекватна физическому представлению для всех требуемых 
практикой случаев. Остается только проблема моделирования коэффициента 
сцепления пневматика с ВПП. 

 
1.5.2. Оценка состояния взлетно-посадочной полосы 
 
Сцепные свойства покрытия ВПП в настоящее время согласно Приложению 

6 "Методы и средства оценки состояния элементов летного поля" [34] замеря-
ются с помощью аэродромной тормозной тележки, деселерометра или на осно-
вании субъективного опыта лица, выполняющего оценку. 

Принцип оценки состояния ВПП с помощью тормозной тележки основан на 
сравнении усилий, возникающих на тормозящем и свободно катящемся коле-
сах. Замеры с помощью АТТ-2 производится на скорости 11,1 м/с – 12,5 м/с (40 
км/ч – 50 км/ч) на расстоянии 5 м – 10 м с обеих сторон от оси ВПП в несколь-
ких местах по длине ВПП. 

Величина коэффициента сцепления, замеренная с помощью АТТ-2, должна 
приводиться с помощью пересчета по графику рис. 1.28 или по табл. 1.3 к так 
называемому нормативному коэффициенту сцепления, отражающему "относи-
тельное улучшение или ухудшение эффективности торможения", который не-
обходимо записывать в "журнал учета состояния и готовности летного поля к 
полетам" и передавать на борт воздушного судна. (Далее в кавычки заключены 
точные цитаты из указанного документа.) 
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Рис. 1.28. Корреляционный график приведения  
значений коэффициента сцепления, полученных по АТТ-2,  

к значениям нормативного коэффициента сцепления 
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Таблица 1.3. 
Корреляционная таблица приведения значений коэффициента сцепления, полу-

ченных по АТТ-2, к значениям нормативного коэффициента сцепления 
Коэффициент 
сцепления по 
АТТ-2 

0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4 0,45 0,5 0,55 0,6 

Нормативный 
коэффициент 
сцепления 

0,26 0,29 0,32 0,34 0,37 0,39 0,42 0,45 0,49 0,54 0,57 

Примечание: Величине нормативного коэффициента сцепления в 0,3 соот-
ветствует величина коэффициента сцепления по АТТ-2, равная 0,17. 

 
Как видно, все сложности строгого учета суммарного момента сопротивле-

ния качению М'
к и инерционного момента jM  для вычисления полной силы 

сцепления X в этой методике заменены на коррекцию результатов замеров с 
помощью эмпирических графиков. Физических свойств торможения при раз-
личной нагрузке на колеса и различной скорости движения такая методика не 
отражает. 

"Принцип работы деселерометров основан на фиксации максимального от-
клонения маятника при торможении транспортного средства." "Для измерения 
коэффициента торможения автомобиль разгоняется до скорости 11,1 м/с (40 
км/ч), водитель быстро, но не резко нажимает на педаль ножного тормоза до 
упора на 1 с – 2 с. Торможение до полной остановки производить не обязатель-
но." Величина отклонения маятника пропорциональна величине отрицательно-
го ускорения движения машины при торможении. Значение максимальной ве-
личины отклонения маятника отмечается фиксирующей стрелкой по шкале де-
селерометра. 

Однако для такой методики характерен замер ускорения торможения авто-
мобиля после снятия приводного момента, уравновешивавшего суммарный мо-
мент сопротивления качению М'

к при равномерном движении. Поэтому резуль-
таты замера деселерометром не дают точную оценку величины X и не позволя-
ют пользоваться полученным показанием прибора в качестве коэффициента 
сцепления ВПП. Требуется внесение некоторых поправок, что опять же пред-
писывается Руководством [34]. 

"При отсутствии в аэропорту деселерометра оценку эффективности тормо-
жения можно осуществлять обработкой результатов измерений расстояния или 
времени торможения до остановки грузового или легкового автомобиля, дви-
гающегося с заданной скоростью при торможении, обеспечивающем полный 
юз колес. При измерении дистанции торможения эффективность торможения 

определяется по формуле 
gs2
V

s  , где V – скорость в момент включения тор-

мозов, м/с; S – дистанция торможения, м; g – ускорение силы тяжести, м/с2.  
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При измерении времени торможения эффективность торможения определя-

ется по формуле 
g

V


 , где τ – время до остановки, с.  

Получаемая величина эффективности торможения характеризует фрикци-
онные свойства при движении колес со 100 %-ным скольжением. Для приведе-
ния результатов к торможению с проскальзыванием, соответствующим макси-
мальной величине коэффициента торможения, следует полученные величины μs 
и μτ умножить на 1,2 для значений в диапазоне 0...0.3 ед.к.с. и на 1,3 для значе-
ний в диапазоне 0,31... 1,0 ед.к.с." 

"При отсутствии в аэропорту инструментальных средств оценки фрикцион-
ных свойств информация о фрикционных свойствах покрытия дается согласно 
приведенной в табл. 1.4 кодовой оценке. Кодовая оценка составляется на осно-
вании субъективного опыта лица, выполняющего оценку. Для составления ко-
довой оценки справочно может использоваться табл. 1.5 соответствия норма-
тивного коэффициента сцепления описательной характеристике состояния по-
крытия." 

Таблица 1.4. 
Кодовое обозначение характеристики состояния покрытия 

Код Расчетная эффективность 
торможения 

Коэффициент  
сцепления Эксплуатационное значение 

5 Хорошая 0,4 и выше Можно предполагать, что 
ВС произведет посадку без 
особых трудностей  
путевого управления 

4 Средняя — хорошая 0,39—0,36  То же 
3 Средняя 0,35 — 0,30 Возможно ухудшение  

путевого управления 
2 Средняя — плохая 0,29 — 0,26  То же 
1 Плохая 0,25 — 0,18 Путевое управление плохое 
9 Ненадежная 0,17 и ниже Путевое управление  

не контролируется 
 

Таблица 1.5. 
Оценка состояния покрытия по описательной характеристике 

Описательная характеристика состояния поверхности Нормативный  
коэффициент сцепления 

Сухое цементобетонное или асфальтобетонное покрытие 0,6 и выше 
Влажное цементобетонное или асфальтобетонное покрытие 0,4 – 0,6 
Мокрый асфальтобетон 0,3 – 0,6 
Асфальтобетон, местами лужи 0,28 – 0,40 
Уплотненный снег при температуре ниже –15С 0,3 – 0,5 
Уплотненный снег при температуре выше –14С 0,2 – 0,25 
Лед при температуре выше –10°С  0,1 – 0,2 
Лед тающий 0,05 – 0,1 
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Эти "неинструментальные" методы оценки характеризуют себя сами и, без-
условно, не могут удовлетворить требованиям XXI века, особенно при рассле-
довании АП. 

Однако следует отметить тот положительный момент, что отечественная 
практика оценки состояния поверхности ВПП оперирует физическим понятием 
коэффициента сцепления, чего нельзя сказать о зарубежной. Изучение зару-
бежных руководящих документов показало [46, 47], что там принята другая 
оценка состояния ВПП. Основной характеристикой поведения самолета на 
ВПП является "качество торможения", а коэффициент торм характеризует тор-
можение. Коэффициент торм в такой трактовке всегда лежит в пределах от 0,05 
до 0,4. Табл. 1.6 дает наглядное сравнение указанных показателей. Однако в ка-
ких расчетах можно использовать такие значения, не ясно, а, следовательно, 
применение такого показателя в ММ – весьма проблематично. 

Таблица 1.6. 
Соответствие отечественных и зарубежных оценок состояния ВПП 

Состояние бетонной ВПП Обозначение Сухая Мокрая Обледеневшая 
 (Россия) 0,6 – 0,7 0,4 – 0,5 0,3 
торм (США) 0,4 0,36 – 0,39 0,05 

 
Итак, оказывается, что основным параметром, характеризующим взаимо-

действие колес шасси с ВПП, следует считать коэффициент сцепления, однако, 
эта величина существенно и нелинейно зависит от множества факторов и не 
поддается достоверному определению в эксплуатации. Поэтому возникает не-
обходимость теоретически и, главное, физически верно обосновать зависимость 
коэффициента сцепления от всех существенных факторов в комплексе. 

 
1.5.3. Скольжение колеса 
 
Анализ литературных источников показал, что наиболее существенными 

факторами, определяющими значение продольного коэффициента сцепления, 
являются: 

– скорость относительного скольжения колеса по поверхности ВПП ; 
– скорость движения (качения) колеса V; 
– давление в пневматике Pпн; 
– состояние поверхности ВПП (шероховатость, наличие атмосферных осад-

ков). 
Экспериментально установлено [49, 50, 53], что элементы пневматика ведо-

мого колеса, расположенные в пятне контакта, испытывают различные, в том 
числе по направлению, касательные напряжения и проскальзывания. Само же 
пятно контакта образуется из-за упругой деформации резины пневматика (де-
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формацией ВПП пренебрежем) под действием нормальной к поверхности на-
грузки. 

Скорость качения ведомого колеса (переносная) может быть выражена [48] 
(рис. 1.29) как: 
 V = ω1·rк1, (1.7) 
где ω1 – угловая скорость ведомого колеса;  

rк1 – радиус качения ведомого колеса (радиус такого фиктивно жесткого ко-
леса, которое при отсутствии проскальзывания, имея одинаковую с действи-
тельным колесом скорость вращения, одновременно имеет и одинаковую с ним 
переносную скорость V).  

Как известно [39, 48, 49, 53], при 
нагружении колеса элементы пневма-
тика, входящие в контакт с поверхно-
стью и расположенные вблизи контак-
та, претерпевают окружное сжатие, 
вследствие чего динамический радиус 
rd и радиус качения колеса rk1 умень-
шается по сравнению с радиусом ок-
ружности свободного от нормальной 
нагрузки колеса. 

При увеличении тормозной силы 
от нулевого значения и выше измене-
ние угловой скорости тормозящего ко-
леса может происходить по двум при-
чинам: из-за тангенциальной дефор-
мации пневматика и его скольжения 
относительно поверхности. 

Опыты [48] показывают, что при действии на колесо тормозной силы вели-
чина окружного сжатия элементов протектора пневматика в передней части 
контакта уменьшается, что приводит к увеличению радиуса качения колеса rк2 и 
к уменьшению его угловой скорости (рис. 1.29). 

При той же скорости ВС переносная скорость тормозящего колеса опреде-
лится из выражения: 
 V = ω2·rк2, (1.8) 
где ω2 угловая скорость тормозящего колеса; 

rк2 – радиус качения тормозящего колеса. 
Величину 

 Vс = (rк2 – rк1)ω2. (1.9) 
принято называть скоростью скольжения тормозящего колеса, тогда относи-
тельное скольжение σ колеса определится: 

 
11к

21к2кc

r
)rr(

V
V




 . (1.10) 

Рис. 1.29. Схема для определения  
относительного скольжения 

тормозящего колеса 
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Величина относительного скольжения характеризует режим движения коле-
са или степень его заторможенности. Она может быть определена по замерен-
ным угловым скоростям тормозящего и ведомого колес, или по их оборотам: 

 
1

2

1

2

n
n

11 



 , (1.11) 

где n1 – обороты ведомого колеса;  
n2 – обороты тормозящего колеса. 
При давлении воздуха в пневматике от 4 кгс/см2 до 10 кгс/см2  и нагрузке 

на колесо N > 400 кгс [50, 57] относительное изменение радиуса качения (соот-
ветственно, оборотов колеса) вследствие уменьшения окружного сжатия эле-
ментов протектора пневматика, не превышает 2 %. 

Предположение о том, что при качении ведомого колеса общее скольжение 
пневматика отсутствует, а после начала проскальзывания уменьшение окруж-
ного сжатия пневматика в передней части контакта остается постоянным, при-
водит к ошибке определения величины относительного скольжения σ по фор-
муле (1.11) не более 2 % (без учета ошибок измерения n). Вычисленная таким 
образом величина относительного скольжения является суммарной, включаю-
щей как истинное скольжение пневматика относительно поверхности, так и от-
носительное уменьшение окружного сжатия элементов протектора пневматика. 

Рассмотрим изменение сил, действующих на колесо, и его угловой скорости 
вращения в процессе постепенного его торможения от свободного качения до 
полной блокировки (рис. 1.30) [50, 53], а затем раскрутки после отключения 
торможения. 

 

 
 

Рис. 1.30. Торможение и раскрутка колеса 
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Равенство (1.6) при качении без бокового движения можно представить в 
следующем виде: 

 Т = X = Fм + Fк + jF , (1.12) 
где Fм = Мт/rd – приведенная тормозная сила; Fк = М'к/rd – суммарная приведен-
ная сила сопротивления качению; jF  = jM /rd = I/rd·dω/dt – приведенная сила 
инерции, где dω/dt – угловое ускорение колеса; I – момент инерции колеса. В 
дальнейшем Fм, Fк и jF  будем называть, соответственно, тормозной силой, си-
лой сопротивления качению и силой инерции. 

На рис. 1.30 не показана диаграмма изменения силы Fк, поскольку произво-
дить непосредственный ее замер не представляется возможным. 

Из диаграммы видны следующие этапы тормозного движения колеса. На 
участке а силой инерции колеса jF  в первом приближении можно пренебречь 
ввиду малости dω/dt. Тогда из (1.12) силу Fк на участке а можно определить: 
 Fк = Т – Fм. (1.13) 

Угловая скорость ω тормозящего колеса на участке а изменяются соответ-
ственно замедлению скорости ВС, и на малом отрезке времени зависимость ее 
от времени может быть принята линейной (линия ω2 на рис. 1.30). На участке а 
увеличение тормозной силы Fм приводит к увеличению силы сцепления Т.  

В дальнейшем, на участке б, продольная сила сцепления (сила трения) T 
продолжает увеличиваться вместе с ростом силы Fм, однако угловая скорость 
вращения колеса ω2 начинает заметно отклоняться от линейной зависимости, а 
пренебрежение силой инерции становится недопустимым. При этом условие 
равновесия сил, действующих на колесо, принимает вид (1.12). 

Следует заметить, что одна из составляющих суммарной силы сопротивле-
ния качению колеса Fк вызвана положительным сносом "а" (рис. 1.27) равно-
действующей нормальных реакций Y относительно вертикальной плоскости, 
проходящей через ось колеса. По данным [39, 48, 49] величина "а" с ростом ок-
ружной силы Fм уменьшается (особенно при проскальзывании), а при полной 
блокировке колеса может принимать отрицательные значения. Следовательно, 
с ростом силы Fм величина "а" убывает, и ее влияние на величину силы Т также 
уменьшается. 

На участке в тормозная сила Fм продолжает возрастать, обеспечивая им-
пульс торможения, но продольная сила сцепления (сила трения) Т начинает 
убывать. В силу малости Fк такое положение дел можно объяснить лишь резким 
изменением jF  за счет изменения угловой скорости колеса, т.е. появлением про-
скальзывания.  

Значение продольной силы сцепления, соответствующей переходу колеса от 
качения (возможно с небольшим скольжением) к резкому проскальзыванию от-
носительно опорной поверхности, называется предельной силой сцепления Тпр 
(максимум на графике T), а соответствующий ей коэффициент сцепления – 
предельным коэффициентом сцепления µпр (рис. 1.30).  
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На рис. 1.30 заштрихована область, характеризующая величину разности Fм 
– T = – Fк – jF   – jF . В той части участка в, где Fм > T (после достижения Тпр), 

jF  становится отрицательным, что и свидетельствует о снижении угловой ско-
рости вращения колеса. Колесо резко затормаживается, теряя сцепление с по-
верхностью ВПП, это – юз. 

Юзовый режим, если не приняты меры для его устранения, как правило, за-
канчивается блокировкой колеса (участок г на рис. 1.30). 

При движении заблокированного колеса (участок г) тормозная сила Fм равна 
силе трения (продольное сцепление) Т, и условие равновесия сил имеет вид: 
 Т = Fм. (1.14) 
На всем этом участке коэффициент сцепления примерно постоянен. Это значе-
ние называется коэффициентом сцепления скольжения с. 

Если во время скольжения заблокированного колеса произойдет уменьше-
ние тормозной силы (Fм < Т), то начинается раскрутка колеса (участок д), так 
как здесь уже T – Fм = Fк + jF   jF  > 0. 

Таким образом, можно заключить, что коэффициент сцепления μ сущест-
венным образом зависит от относительного скольжения колеса.  

Приведенная на рис. 1.31 [50] кривая зависимости  от σ показывает, что на 
начальном этапе торможения по мере увеличения относительного скольжения 
колес коэффициент сцепления возрастает, достигая при определенном значении 
σ своей максимальной величины пр – предельного коэффициента сцепления. 
Величину σ, соответствующую µпр – предельному коэффициенту сцепления ко-
леса с поверхностью, называют предельным относительным скольжением σпр. 
При дальнейшем усилении торможения колес и росте σ величина коэффициен-
та сцепления начинает постепенно снижаться и при полной блокировке колес 
(σ = 100 %), т.е. при полном юзе, достигает своей наименьшей величины с – 
коэффициента сцепления скольжения).  

 

 
Рис. 1.31. Диаграмма зависимости коэффициента сцепления колеса 

от относительного скольжения 

σ, % 

пр 

с 
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Увеличение коэффициента сцепления на начальном участке роста относи-
тельного скольжения может быть объяснено [39, 49] неравномерностью рас-
пределения нормальных и касательных нагрузок по элементам контакта пнев-
матика с поверхностью, а также упругостью и эластичностью резины протекто-
ра. Благодаря эластичности пневматика имеют место как проскальзывающие, 
так и сохраняющие прежнее положение элементы пневматика при условии об-
щего проскальзывания колеса [48, 49]. С ростом относительного скольжения 
колеса число недогруженных элементов уменьшается, а число проскальзываю-
щих элементов увеличивается. 

Одновременно, при увеличении относительного скольжения вследствие уп-
руго-вязкого характера связи между пневматиком и поверхностью, усилие, по-
требное для разрушения связи, возрастает [39, 49], при этом коэффициент сцеп-
ления увеличивается. Однако с ростом относительного скольжения деформиро-
ванные элементы пневматика не успевают восстановиться, что приводит к 
уменьшению взаимного внедрения элементов пневматика и поверхности. 

В результате коэффициент сцепления достигает своего максимума (µпр) и 
при дальнейшем росте σ – убывает (рис. 1.31). Таким образом, для адекватного 
определения коэффициента сцепления учет влияния скольжения необходим. 
Создание соответствующей таким требованиям детерминированной ММ требу-
ет решения так называемой контактной задачи теории упругости и пластично-
сти. В целях данных исследований такие ММ неприемлемы ввиду громоздко-
сти, наукоемкости и ресурсоемкости компьютеров. Поэтому уже для зависимо-
сти коэффициента сцепления от двух параметров – состояния ВПП и относи-
тельного скольжения – остается доступным только применение регрессионных 
ММ. Это тем более становится очевидным, если учитывать влияние и других 
факторов. 

 
1.5.4. Скорость движения колеса 
 
В [50] представлено влияние скорости движения на зависимость µ(σ) (рис. 

1.32) – с ростом скорости качения величины σпр и пр уменьшаются. Экспери-
ментально установлено [31, 32, 43, 44, 50, 53], что в зависимости от скорости, 
типа покрытия и наличия на его поверхности различных видов осадков значе-
ние σпр колеблется в пределах от 4 % до 22 %, а с – от 0,9пр до 0,4пр. 

До скорости V1  100 км/ч коэффициент сцепления с ростом величины от-
носительного скольжения сначала возрастает до предельного значения µпр, а за-
тем уменьшается вплоть до значения µс, соответствующего полной блокировке 
колеса (рис. 1.32, кривая V1). 

При скорости движения ВС более 100 км/ч (рис. 1.32, кривая V2) характер 
зависимости µ(σ) изменяется таким образом, что при полной блокировке колеса 
коэффициент сцепления несколько увеличивается по сравнению с коэффициен-
том сцепления, соответствующим юзовому режиму движения колеса при 
меньших значениях σ. 
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При дальнейшем увеличении 
скорости до V3  200 км/ч и более 
наблюдается увеличение коэф-
фициента сцепления еще до на-
ступления блокировки колеса, 
т.е. в процессе юзового движения 
(рис. 1.32, кривая V3). 

Повышение коэффициента 
сцепления при блокировке колеса 
или при юзовом режиме движе-
ния на больших скоростях может 
быть объяснено влиянием темпе-
ратуры, развивающейся в контак-
те пневматика с поверхностью, 
на формирование и характер свя-
зи взаимодействующих тел [48]. 
Резкое увеличение относительно-
го скольжения пневматика вызы-
вает повышенный нагрев элементов пневматика, находящихся в контакте с по-
верхностью. Однако пока колесо совершает качение, т.е. движение, при кото-
ром элементы пневматика, контактирующие с поверхностью, непрерывно ме-
няются, нагрев их относительно невысок, благодаря вентиляции и отдаче тепла 
в окружающее пространство. Коэффициент сцепления с ростом относительного 
скольжения уменьшается. Чем больше относительное скольжение, тем больше 
время пребывания отдельных элементов пневматика в контакте с поверхно-
стью, больше абсолютная скорость скольжения и нагрев протектора. Заблоки-
рованное колесо скользит по поверхности одними и теми же элементами про-
тектора пневматика. В этом случае условия для нагрева элементов пневматика 
наиболее благоприятные, а коэффициент сцепления существенно повышается 
из-за вулканизации резины. 

Характерен тот факт [50], что при каждом торможении колеса до полной 
блокировки на большой скорости за колесом появляется дымок от сгорания ре-
зины. Появление дымка имеет место при торможении колеса в диапазоне от 
максимальных скоростей до скорости порядка 100 км/ч – 150 км/ч, причем, для 
появления дымка за колесом при скорости порядка 200 км/ч – 220 км/ч доста-
точно продолжительности скольжения заблокированного колеса порядка 0,1 с – 
0,2 с, а с уменьшением скорости скольжения дымок появляется при большей 
продолжительности скольжения. Скольжение пневматика при скорости поряд-
ка 100 км/ч и менее продолжительностью до 0,5 с не вызывает дымления рези-
ны в контакте с поверхностью, хотя на поверхности ВПП остаются частицы 
прилипшей резины. 

В [39, 49, 50] отмечалось, что благодаря нагреву пневматика изменяются 
физические и механические свойства резины и последняя проявляет большее 

 
 

Рис. 1.32. Зависимость коэффициента  
сцепления от скорости движения  

самолета (V1 < V2 < V3) 

, % 
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сцепление с поверхностью. "Опыты по боковому скольжению пневматика на 
твердых поверхностях показали, что при определенном нагреве пневматика 
значение коэффициента сцепления µ обусловливается уже не силой сцепления 
между частицами и опорной поверхностью, а силой сцепления этих частиц с 
остальной массой резины, т.е., другими словами, обуславливается механиче-
ской прочностью резины при повышенной температуре" [48]. 

Таким образом, с ростом скорости минимум функции µ(σ) смещается в сто-
рону меньших значений относительного скольжения именно потому, что при 
трении пневматика по бетону на бóльших скоростях тепла выделяется больше, 
что обеспечивает нагрев поверхностного слоя протектора пневматика и повы-
шение коэффициента сцепления, когда колесо еще совершает качение со 
скольжением без юза. 

Из зависимостей µ(σ) следует (рис. 1.32), что для эффективного торможения 
оптимальным является режим предельного сцепления, когда достигается мак-
симальное (при данных условиях) значение коэффициента сцепления µпр. По-
этому представляет практический интерес исследование влияния скорости 
движения ВС на величину предельного коэффициента сцепления. 

Не менее важное значение имеет выявление влияния скорости движения ВС 
на величину коэффициента сцепления скольжения, так как только совокупность 
величин µпр, σпр и µс может дать общее представление о характеристике трения 
пневматика µ(σ) при данной скорости и оценить условия тормозящего колеса. 

В работах [39, 49, 50] была предложена зависимость коэффициента сцепле-
ния от скорости скольжения в виде: 
 µ = (a+bV)e–cV+d, (1.15) 
где a, b, c, d – константы, зависящие от природы тел и условий трения. Однако 
рассмотренные выше эффекты, и в первую очередь, проскальзывание колес 
приводят к существенному отклонению реальных значений коэффициента сце-
пления от этой формулы [30, 50, 55]. Поэтому возникает необходимость рас-
сматривать зависимость коэффициента сцепления от всех существенных фак-
торов в комплексе и строить более совершенную аппроксимацию. 
 

1.5.5. Давление в пневматике 
 

Для авиационных пневматиков характерно, что удельное давление пневма-
тика на поверхность примерно равно давлению воздуха в пневматике. Как по-
казывают эксперименты [50, 53], изменение нагрузки, действующей на испы-
туемое колесо, от 400 кгс до 800 кгс практически не влияет на удельное давле-
ние пневматика на поверхность. При изменении давления в пневматике колеса 
от 4 кгс/см2 до 10 кгс/см2 соответственно возрастает и удельное давление пнев-
матика на поверхность. 

В [39, 49] показано, что характер изменения коэффициента сцепления от 
давления может быть различен в зависимости от природы трущихся материа-
лов, их шероховатости и др. Для случая упруго-вязкого контакта при сухом 
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трении с увеличением нагрузки коэффициент сцепления падает. При граничном 
трении, в зоне малых нагрузок, с увеличением нагрузки коэффициент сцепле-
ния падает, а затем остается неизменным [53]. 

Экспериментальные данные [50] по коэффициентам сцепления не противо-
речат выводам упомянутых выше работ [39, 49] и в определенной степени до-
полняют их. 

Значения предельного коэффициента сцепления µпр, как на сухой, так и на 
мокрых поверхностях с ростом давления в пневматике уменьшаются. Этот факт 
имеет место главным образом из-за уменьшения площади контакта пневматика 
с поверхностью. Следует учитывать, что с ростом давления в пневматике одно-
временно увеличивается удельное давление на поверхность и уменьшаются но-
минальная и контурная площади контакта [39, 48, 49]. Уменьшение контурной 
площади, на которой расположены фактические площадки касания, ведет к 
уменьшению коэффициента сцепления [49, 53]. 

При уменьшении давления в пневматике снижается предварительная на-
пряженность элементов протектора, вследствие чего возрастает эластичность и 
податливость элементов пневматика к деформированию. Схематично контакт 
пневматика с поверхностью можно представить в виде отдельных элементов, 
соединенных между собой и с колесом упругими связями. Чем меньше жест-
кость связей, тем больше "самостоятельность" элементов контакта и лучше их 
прилегание к поверхности, что, в конечном счете, ведет к увеличению фактиче-
ской площади контакта и увеличению коэффициента сцепления. 

По данным упомянутых работ положение предельного коэффициента сцеп-
ления µпр на кривой µ(σ) (рис. 1.31, 1.32) зависит от давления воздуха в пневма-
тике Рпн [50]: чем больше давление воздуха в пневматике, тем ближе к началу 
координат располагается µпр. Уменьшение пр с ростом давления воздуха в 
пневматике обусловлено, с одной стороны, увеличением жесткости пневматика 
и уменьшением его эластичности, с другой стороны, увеличением удельного 
давления пневматика на поверхность ввиду уменьшения площади контакта. С 
увеличением жесткости пневматика относительное смещение всех соприка-
сающихся элементов пневматика с поверхностью должно произойти с большей 
одновременностью, так как уменьшение эластичности пневматика вследствие 
большого предварительного растяжения его элементов снижает возможности 
его тангенциального деформирования и, тем самым, возможность сохранения 
на некоторое время неподвижного по отношению к поверхности состояния от-
дельных элементов. 

Ввиду этого проскальзывание всех соприкасающихся элементов или полное 
использование элементов контакта в создании силы сцепления происходит при 
меньшей величине относительного скольжения. 

Уменьшение σпр с ростом давления в пневматике имеет четко выраженный 
характер. Так, например, увеличение давления в пневматике с 4 кгс/см2 до 10 
кгс/см2 при скорости движения ВС 30 км/ч и нагрузке 600 кгс приводит к изме-
нениям σпр, представленным в табл. 1.7. 
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Таблица 1.7. 
Зависимость σпр от Рпн 

(скорость движения ВС 30 км/ч, нагрузка 600 кгс) 
Рпн, кгс/см2 σпр, % 

4  21 
6 16 

10 12 
 
1.5.6. Состояние взлетно-посадочной полосы в зависимости от осадков 
 
Величина коэффициента сцепления меняется в течение года [41, 43, 44, 52], 

снижаясь в период дождей и в жаркую погоду, когда размягчается покрытие, 
построенное с применением органических вяжущих веществ. В зимний гололед 
сцепление пневматика с покрытием может настолько снижаться, что потребует 
мероприятий по увеличению сцепления. 

При движении ВС по ВПП, покрытой слоем рыхлого снега, колеса испыты-
вают дополнительное сопротивление качению, которое возникает как результат 
противодействия снега передаче на него сдвигающих и сжимающих (сминаю-
щих) нагрузок. Величина этого сопротивления (как и при любом другом со-
стоянии поверхности аэродромного покрытия) характеризуется коэффициентом 
сопротивления качению, представленным табл. 1.1, который никак не отражает 
возможности торможения, он лишь дает возможность определить силу тяги, 
необходимую для равномерного качения колеса. 

При увлажнении или загрязнении мелкие впадины на поверхности покры-
тия заполняются водой или грязью, что уменьшает возможную глубину вдавли-
вания неровностей в пневматик и действует как смазка, снижая величину коэф-
фициента сцепления. Чем выше влажность грязевой пленки на покрытии, тем 
меньше коэффициент сцепления [39, 43, 49]. По этой же причине коэффициент 
сцепления не остается постоянным во время дождя: в первый период дождя об-
разующаяся пленка грязи играет роль смазки, уменьшающей коэффициент сце-
пления. Постепенно эта смазка смывается, и коэффициент сцепления снова воз-
растает. 

Весьма опасна неравномерность сцепления колес самолетов, возникающая 
на мокрых покрытиях из-за наличия луж [43]. При торможении в этом случае 
колеса, попадая в лужи, испытывают резкие колебания сил сцепления Т для ле-
вой и правой стоек шасси, в силу чего путевая устойчивость и управляемость 
ВС ухудшаются [26]. 

Применение пневматиков с рисунком протектора дает некоторое увеличе-
ние коэффициента сцепления [49, 53] по сравнению с гладким пневматиком, 
который на сухой чистой и ровной поверхности обеспечивает наилучшее сцеп-
ление с ВПП ввиду максимального использования площади контакта. Посколь-
ку удаление воды из пятна контакта может происходить только через его пери-
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метр, то наличие соответствующего рисунка на протекторе, увеличивая факти-
ческую длину периметра контакта, создает благоприятные условия для вытес-
нения пленки воды.  

Наличие пленки воды в контакте обусловливает как общее уменьшение ко-
эффициентов сцепления по сравнению с их значениями на сухой поверхности, 
так и некоторые особенности зависимостей µпр(V), µс(V). Характерно, что пре-
дельный коэффициент сцепления µпр(V) на мокрой поверхности снижается на 
большую величину по отношению к соответствующим значениям его на сухой 
поверхности, чем коэффициент сцепления скольжения µс(V). Это можно объяс-
нить различием в характере движения колеса при предельном сцеплении и при 
скольжении без качения.  

При предельном сцеплении колесо с определенной степенью скольжения 
совершает качение, при этом элементы пневматика, входящие в контакт, непре-
рывно меняются. Время их взаимодействия с поверхностью ограничено време-
нем прохождения по дуге смятия пневматика, характеризующей длину площа-
ди контакта. Очевидно, в этом случае, ввиду кратковременности взаимодейст-
вия, процесс разрушения пленки воды и вытеснения ее из области контакта 
протекает не полностью. Взаимное внедрение элементов пневматика и поверх-
ности уменьшается, а роль воды, как смазки, возрастает. Коэффициент сцепле-
ния при этом значительно уменьшается. Кроме того, в данном случае элементы 
пневматика "накатываются" на поверхность, покрытую пленкой воды, без како-
го-либо предварительного ее разрушения или ослабления и вытеснение пленки 
воды происходит в процессе взаимодействия элементов пневматика и поверх-
ности. 

При скольжении пневматика заблокированного колеса водяная пленка 
встречается своими элементами, расположенными по передней части перимет-
ра контакта, и частично разрушается и вытесняется еще до соприкосновения с 
элементами, находящимися внутри контактной площади. Это облегчает взаим-
ное внедрение элементов пневматика и поверхности при их взаимодействии. 

Однако наличие пленки воды в контакте и ее роль в качестве смазки 
уменьшают нагрев трущихся поверхностей, в частности протектора пневмати-
ка. Это отражается и на характере износа пневматика: нет характерного среза-
ния протектора пневматика и дымления резины, присущих скольжению пнев-
матика по сухой поверхности ВПП. Влияние нагрева резины протектора мень-
ше сказывается на изменении коэффициента сцепления. Поэтому наблюдается 
менее выраженное, чем на сухой поверхности, уменьшение коэффициента сце-
пления [50] вплоть до больших скоростей. 

В отдельных случаях на мокрой поверхности ВПП при малых скоростях 
возникают условия, когда µпр < µс, т.е. имеет место "прилипание". 

Подробное объяснение этому явлению может быть дано, если рассмотреть 
характер износа пневматика в данных условиях. Во-первых, после торможений 
колеса в данных условиях на пневматике остаются отпечатки строго эллипсо-
видной формы [50], соответствующие форме контактной площади. Это являет-
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ся свидетельством того, что разрушение пневматика происходило при скольже-
нии, а не при качении. Во-вторых, характер разрушения имеет вид отдельных 
мелких вырывов, разбросанных по всей площади отпечатка, что не позволяет 
считать причиной разрушений царапанье пневматика острыми выступами по-
верхности, так как в этом случае разрушения имели бы сплошной характер. 

В отдельных местах, где вырыва еще не произошло, имеются небольшие 
вздутия протектора пневматика на различную глубину, вплоть до первого слоя 
корда. В местах вырывов резина имеет ноздреватую поверхность. 

Сравнение зависимостей µпр от скорости для различных состояний поверх-
ности ВПП [48 – 50, 53] показывает, что значения предельных коэффициентов 
сцепления на мокрой ВПП уменьшаются по сравнению со значениями на сухой 
ВПП в среднем в 1,5 – 2 раза. Такое существенное изменение условий тормо-
жения приводит к значительному увеличению потребной дистанции пробега и 
не может быть не учтено в ММ движения ВС по влажной ВПП. 

В случае значительного слоя осадков на ВПП в процессе торможения не-
редко возникает такое явление, как глиссирование. Глиссирование колес ВС – 
это скольжение их по слою жидких осадков без соприкосновения с поверхно-
стью аэродромного покрытия. Различают три вида глиссирования колес: дина-
мическое, вязкое и паровое [41, 43, 44]. 

Физическая сущность динамиче-
ского глиссирования состоит в том, 
что при движении колеса (1 на рис. 
1.33) ВС по ВПП 2 в условиях наличия 
на ней сплошного слоя жидкости (3 – 
вода, слякоть) глубиной не менее кри-
тической величины hкр, под колесами 
возникает головная волна 4, оказы-
вающая гидродинамическое давление 
R на пневматики [43, 52]. 

С увеличением скорости движения 
ВС с (например, при взлете) это дав-
ление возрастает и при определенной 
скорости, называемой критической 
скоростью глиссирования Vгл, верти-
кальная составляющая Y давления R 
сравнивается по величине с верти-
кальной нагрузкой на колеса Р. С этого момента колеса как бы "всплывают" и 
начинают скользить по слою жидкости. Характерно, что на этапе, предшест-
вующем динамическому глиссированию, незаторможенные колеса постепенно 
замедляют скорость вращения ω (вследствие возникновения встречного крутя-
щего момента от силы R) и к моменту начала глиссирования могут полностью 
остановиться. После возникновения глиссирования головная волна жидкости 
перед колесами ВС начинает уменьшаться и при дальнейшем возрастании ско-

 
 

Рис. 1.33. Схема действия сил 
на колесо самолета  

при динамическом глиссировании 
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рости Vс исчезает совсем. Отметим, что рассматриваемый вид глиссирования 
может возникать не только при взлете, но и при посадке, когда посадочная ско-
рость самолета Vпос > Vгл  (в этом случае глиссирование продолжается до тех 
пор, пока скорость не снизится до величины Vгл). 

Исследованиями [44, 52, 53] установлено, что на возникновение динамиче-
ского глиссирования наибольшее влияние оказывают такие факторы, как глу-
бина слоя и плотность жидкости, давление в пневматиках колес, рисунок и сте-
пень износа протекторов пневматиков, а также структура поверхности покры-
тия. С учетом этих факторов В.В. Часовников [52] предложил достаточно уни-
версальные и вместе с тем простые расчетные зависимости, позволяющие оп-
ределять величины hкр (в мм) и Vкр (в км/ч) для случаев взлета и посадки само-
летов: 
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где h0 = 0,72, где, в свою очередь, Δ – средняя высота выступов микрошерохо-
ватости поверхности ВПП (для бетона – 1,5 мм, для асфальтобетона – 0,75 мм); 

С – коэффициент, характеризующий радиальную и окружную упругости 
пневматиков (по опытным данным С ≈ 1,2); 

ρ – массовая плотность жидкости (для воды – 1,02·10–6 кгс·с2/см4, для сляко-
ти – 0,8·10–6 кгс·с2/см4); 

Vотр(пос) – скорость отрыва самолета в случае взлета или посадочная скорость 
в случае посадки, км/ч; 

h – глубина слоя жидкости, мм; 
0,036 – переводной коэффициент для перехода от размерности см/с к раз-

мерности км/ч. 
Следует отметить, что в представленном виде формулы для определения hкр 

и Vгл соответствуют наиболее неблагоприятному случаю эксплуатации самоле-
тов, когда протекторы пневматиков имеют значительную степень износа. Такая 
расчетная предпосылка позволяет получать искомые hкр и Vгл с некоторым за-
пасом. 

Как показывают расчеты и экспериментальные наблюдения [43, 44], на 
гладких покрытиях динамическое глиссирование может возникать при глубине 
воды или слякоти всего лишь в 2 мм – 3 мм. При глубине слоя свыше 10 мм, 
как правило, его уже нельзя избежать. Критическая скорость глиссирования 
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(табл. 1.8) зависит главным образом от давления в пневматиках, которое (1.17) 
изменяется в достаточно широких пределах. 

Таблица 1.8. 
Зависимость Vгл от Рпн 

Рпн, кгс/см2 Vгл, км/ч 
4 – 6 120 – 160 

8 – 12 170 – 210 
 

При динамическом глиссировании сцепление колес шасси с ВПП практиче-
ски полностью пропадает: коэффициент сцепления уменьшается до значений µ 
= 0,02 – 0,05 против µ = 0,6 – 0,7 на сухой чистой ВПП или µ = 0,3 – 0,5 на мок-
рой. Это представляет большую опасность для самолетов, совершающих взлет-
но-посадочные операции, так как почти полная потеря эффективности колесно-
го торможения часто приводит к выкатыванию при посадке на концевую поло-
су безопасности (КПБ).  

Существует и другая опасность динамического глиссирования – резкое 
ухудшение путевой устойчивости и управляемости самолетов, вследствие чего 
они могут легко разворачиваться поперек направления ВПП даже при скорости 
ветра до 5 м/с. Выдерживать нужное направление движения с помощью руля 
направления экипажам обычно не удается, так как при малой скорости он не-
достаточно эффективен, а эффективность рулевого колеса снижена из-за того 
же глиссирования. 

При взлете на ВПП, покрытой слоем осадков, самолет, начав разбег, может 
не достичь скорости отрыва на расчетной дистанции разбега ввиду увеличения 
сопротивления движению при глиссировании (Fсопр на рис. 1.33). По опытным 
данным [44] длина разбега самолета на покрытиях со слякотью увеличивается 
примерно на 5 % на каждый 1 мм толщины жидкости.  

Второй вид глиссирования колес ВС – вязкое глиссирование – возникает 
вследствие наличия на поверхности искусственного покрытия тонкого (не бо-
лее 0,25 мм) слоя воды, загрязненного пылью, продуктами сгорания резины 
(сажей) и т.п. Потеря сцепления колес с покрытием в этом случае может на-
блюдаться при скоростях меньших, чем при динамическом глиссировании, и 
объясняется тем, что имеющаяся на гладкой поверхности покрытия (чаще всего 
асфальтобетонного) пленка вязкой жидкости выдавливается из-под пневматика 
не полностью и действует как смазка. 

Третий вид глиссирования – паровое глиссирование – происходит на доста-
точно шероховатых покрытиях в условиях, когда пневматик остается в течение 
некоторого времени заблокированной (при раскрутке колес в момент призем-
ления, при несрабатывании автоматов растормаживания колес и т.п.). В этих 
условиях под влиянием сил трения в контактной зоне колеса выделяется боль-
шое количество тепла, в результате чего имеющаяся на покрытии ВПП пленка 
воды превращается в перегретый водяной пар, оплавляющий (при температуре 
свыше 200ºС) резину протектора. Расплавленная резина препятствует выходу 
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пара из-под протектора, вследствие чего колесо, под воздействием высокого 
давления пара, отрывается от поверхности покрытия, на нем при этом остаются 
белые следы, характерные для "очистки паром". Паровое глиссирование может 
возникать также на покрытиях с инеем, который, как и пленка воды, является 
источником образования в контактной зоне колеса перегретого пара. Рассмат-
риваемое глиссирование может наблюдаться при разных скоростях, не исклю-
чая достаточно низкие (40 км/ч и менее). 

Кроме того, при большой скорости движения самолета колеса отбрасывают 
воду и слякоть в виде мощных струй, которые, попадая на корневые части кры-
ла, фюзеляж и внутрь отсеков шасси (этот процесс называется обрызгиванием), 
увеличивают встречное сопротивление движению и способны вызвать повреж-
дение элементов конструкции самолета. Но самое опасное – это попадание во-
ды и слякоти в воздухозаборники авиадвигателей, из-за чего может быть нару-
шен режим их работы (уменьшение тяги или даже остановка двигателей) и воз-
никнет аварийная ситуация при взлете или посадке. Поэтому взлеты и посадки 
самолетов на ВПП со слоем воды или слякоти допускаются в исключительных 
случаях с соблюдением строгих эксплуатационных ограничений. 

Основное эксплуатационное средство борьбы со слоем воды или слякоти – 
это своевременная и тщательная очистка покрытий ВПП от осадков. Кроме то-
го, уменьшению слоя осадков и его влияния благоприятствуют следующие ме-
ры [43]: проектирование ВПП с максимально допустимыми боковыми уклона-
ми (с целью ускорения стока жидких осадков); устройство покрытий с повы-
шенным содержанием щебня крупностью 15 мм – 20 мм, обеспечивающим уве-
личенную высоту выступов микрошероховатости поверхности бетона; нарезка 
на поверхности ВПП поперечных дренажных канавок глубиной и шириной 6 
мм – 8 мм с шагом 30 мм – 75 мм (так называемое рифление покрытий). В на-
стоящее время такого рода мероприятия получили широкое распространение и 
для магистральных самолетов явление глиссирования стало неактуальным. 

 
1.5.7. Автомат юза 
 
Эффективность торможения определяется величиной реализуемого коэф-

фициента сцепления. Торможение наиболее эффективно, когда реализуется 
предельный коэффициент сцепления пневматика с ВПП (µпр), в этом случае 
происходит качение колеса с относительным скольжением равным σпр. Увели-
чение тормозного момента в этих условиях вызывает увеличение относитель-
ного скольжения сверх σпр и резкое уменьшение коэффициента сцепления. Об-
разовавшаяся в результате этого разность моментов ΔM = Mсц – Mт (рис. 1.27) 
быстро приводит к полной блокировке колеса. Аналогичное явление происхо-
дит также в случае резкого уменьшения либо коэффициента сцепления, либо 
радиальной нагрузки на колесо при постоянном значении тормозного момента. 
Такое положение возможно, например, когда колесо наезжает на мокрый или 
обледенелый участок ВПП. 
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Для наиболее эффективного безъюзового торможения необходимо величи-
ну тормозного момента регулировать таким образом, чтобы качение тормозно-
го колеса происходило при относительном скольжении σпр, соответствующем 
предельному значению коэффициента сцепления µпр пневматика с ВПП в дан-
ный момент. Осуществить такое торможение при наличии большого количест-
ва факторов, определяющих его, летчику вручную невозможно. Поэтому для 
обеспечения безъюзового торможения и получения приемлемой эффективности 
тормозов большинство современных самолетов имеет специальные системы 
антиюзовой автоматики. 

Процессы, происходящие в системе 
антиюзовой автоматики, [53] могут быть 
представлены графически (рис. 1.34), где 
по оси ординат отложены: ωк – угловая 
скорость колеса; Mт  – тормозной момент; 
и – электрический импульс датчика; εв – 
угловое замедление валика датчика; ωм – 
угловая скорость маховичка датчика. По 
оси абсцисс отложено время τ. 

При торможении без юза качение ко-
леса происходит с замедлением: 
  εв = dωк/d,   (1.18) 
которому соответствует постоянное за-
медление валика датчика маховичка εв. 
Уменьшение угловой скорости колеса ωк 
и угловой скорости маховичка ωм – почти 
линейное. 

Когда по каким-либо причинам про-
исходит изменение моментов Mсц и Mт то 
вновь возникшая разность ΔM вызовет изменение замедления входного валика 
датчика, последнее приводит к срабатыванию чувствительного элемента и по-
даче электрического импульса на растормаживание (рис. 1.34 точка 1). Вслед-
ствие запаздывания системы тормозной момент начнет снижаться через некото-
рый промежуток времени за который происходит дальнейшее увеличение тор-
мозного момента, уменьшение момента сцепления и увеличение замедления εв. 
Угловая скорость колес ωк резко уменьшается. В точке 2 тормозной момент на-
чинает падать, вследствие чего разность моментов ΔM по абсолютной величине 
уменьшается, вызывая изменение характера падения угловой скорости колеса 
(участок 2 – 3). Как только момент сцепления становится больше тормозного, 
начинается (правее точки 3) раскрутка колеса под действием разности момен-
тов +ΔM. Подача электрического импульса прекращается, как только исчезает 
рассогласование по углу в чувствительном механизме датчика (точка 4). Одна-
ко из-за запаздывания в системе тормозной момент еще некоторое время τ2 па-
дает, а затем возрастает вновь до первоначальной величины.  

 
 

Рис. 1.34. Диаграмма работы 
системы антиюзовой автоматики 
с электроинерционным датчиком 
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Рассмотренный график отражает картину процессов, происходящих в случае 
единичного срабатывания системы. Если юзовый режим поддерживается дли-
тельное время, то система в процессе торможения будет работать непрерывно, по-
вторяя разобранный выше цикл с частотой порядка 5 Гц – 10 Гц [53, 57]. 

Быстродействие всей системы во многом определяет эффективность тормо-
жения. Уменьшение запаздывания системы приводит к увеличению частоты 
срабатывания и уменьшению амплитуды колебания Mт, что вызывает увеличе-
ние среднего тормозного момента Mт и уменьшение относительного скольже-
ния σпр. Таким образом, достигается основная цель системы антиюзовой авто-
матики – увеличение эффективности торможения. 

Практически для существующих систем величины запаздывания составля-
ют: для датчика 0,01 с – 0,02 с, для исполнительного агрегата 0,02 с – 0,04 с, для 
самой системы 0,02 с – 0,04 с. В соответствии с этим суммарное время запазды-
вания автомата юза находится в пределах 0,05 с – 0,10 с. При этом амплитуда 
колебаний тормозного момента может составлять 20 % – 40 %. 

 
1.5.8. Особенности конструкции и состояния взлетно-посадочной полосы 
 
Земная поверхность, имеющая неровности, обычно непригодна для взлетов 

и посадок ВС и требует исправления рельефа. Для того чтобы создать горизон-
тальную поверхность необходимых размеров, потребовалось бы выполнить 
значительный объем земляных работ, что связано с большими затратами сил и 
средств, причем такая поверхность не удовлетворяла бы требованиям водоот-
вода. Поэтому поверхность летного поля проектируют с уклонами, обеспечи-
вающими безопасность взлета, посадки и руления ВС и беспрепятственный 
сток воды. Допускаемое геометрическое очертание поверхности летного поля и 
искусственных покрытий устанавливается нормативными техническими требо-
ваниями. 

Частным уклоном называется уклон на участке между двумя соседними из-
ломами профиля. Частный уклон определяется частным от деления разности 
высот отметок конца и начала рассматриваемого участка на его протяженность. 

Частные уклоны в направлении, совпадающем с осью ВПП, называются 
продольными уклонами, а в перпендикулярном направлении – поперечными.  

На крайних участках летной полосы различают восходящие и нисходящие 
продольные уклоны. Нисходящим уклоном называют продольный уклон край-
него участка, направленный к торцу летной полосы; продольный уклон, имею-
щий обратное направление, называют восходящим. 

Излом поверхности определяется суммой или разностью уклонов смежных 
участков i1, i2: суммой, если уклоны смежных участков имеют взаимно проти-
воположное направление, и разностью, если смежные уклоны одного направле-
ния. Изломы на выпуклых участках профиля называются трамплинами, на во-
гнутых участках – встречными уклонами (рис. 1.35). 
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Радиус кривизны по-
верхности определяет кри-
визну поверхности летной 
полосы. Летная полоса – это 
обычно криволинейная по-
верхность аэродрома с раз-
личными по величине и на-
правлению уклонами. Из-
менение направления укло-
нов усложняет взлет и по-
садку ВС. Так, например, 
при взлете с полосы с вы-
пуклым продольным про-
филем ВС может самопро-
извольно оторваться от по-

лосы на трамплине, не достигнув скорости отрыва, а затем удариться о пони-
жающуюся поверхность полосы. При движении по летной полосе с встречным 
уклоном резко возрастают сопротивление движению и нагрузки на шасси там, 
где изменяется направление уклона (рис. 1.36) 

 

 
 

Рис. 1.36. Эпюры нагрузок на встречном уклоне и трамплине 
 

Высота над уровнем моря, по мере которой ухудшаются условия взлета ВС 
(уменьшается плотность воздуха, что приводит к возрастанию скорости отрыва 
и снижения силы тяги двигателей ВС), увеличивает взлетную дистанцию при-
мерно на 7 % для каждых 300 м возвышения аэродрома над уровнем моря. На-
личие продольных уклонов также отражается на требуемой длине ВПП. Эта 
поправка на продольный уклон составляет в среднем до 10 % на каждый 1 % 
изменения среднего общего уклона. Максимально допустимые продольные и 
поперечные уклоны осложняют осуществление взлетно-посадочных операцией, 
когда поверхность мокрая или покрыта влажным снегом, инеем, моросью. В 
этом случае резко уменьшается коэффициент сцепления колес с покрытием, что 
снижает устойчивость ВС при разбеге и посадке. При посадке за счет уменьше-

 
 

Рис. 1.35. Трамплин и встречный уклон 
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ния сцепления колес при указанных состояниях падает эффективность тормо-
жения и возрастает требуемая длина ВПП.  

Как указывалось в п. 1.5.6, современные ВПП строятся специально с увели-
ченной шероховатостью. На очень шероховатых сухих покрытиях, поверхность 
которых имеет много мелких зубчиков, при повышении скорости может на-
блюдаться даже возрастание коэффициента сцепления в связи с увеличением 
сопротивления резины, как и других упруго-вязких материалов при деформи-
ровании. 

На эти конструктивные особенности накладываются условия эксплуатации. 
Как показывают материалы расследований АП, одним из важнейших факторов, 
усложняющих управление самолетом на ВПП, является неоднородность со-
стояния поверхности. К сожалению, до сих пор нет методик и практики оценки 
этих неоднородностей на конкретной ВПП, поэтому чаще всего при расследо-
вании приходится довольствоваться лишь устными замечаниями участников 
событий. Но этого мало, так как необходимо еще и оценить влияние этих осо-
бенностей на конкретный полет.  

На реальных поверхностях ВПП встречаются раскрытые швы бетонных по-
крытий, вертикальные смещения плит, выбоины и волны. Насколько возрастают и 
уменьшаются нагрузки на колеса шасси и поверхность ВПП по сравнению со ста-
тическими интересует не только специалистов, занимающихся расследованием 
АП, но и строителей аэродромов. 

Последний вопрос возникает и для расчета условий первого касания само-
лета ВПП. В летной эксплуатации были многочисленные случаи грубых поса-
док (с большой вертикальной скоростью), приводившие к поломкам шасси и 
даже к существенной деформации покрытия ВПП. 

Изучением причин повреждений автомобильных дорог и автомобильных 
покрытий в США занимался американский ученый Г.Р. Седергрен [42]. Соглас-
но полученным им данным, причины многочисленных повреждений дорожных 
одежд, а также аэродромных покрытий связаны с плохим отводом воды из их 
оснований. Вода проникает в них сквозь швы, трещины и щели при выпадении 
или таянии атмосферных осадков (рис. 1.37, 1.38). Проникшая вода не только 
ухудшает строительные свойства материалов и грунтов, но также приводит к 
пульсациям давления на них, которые возникают под действием переменной 
колесной нагрузки. Кроме того, механическое действие пневматиков колес ВС, 
ветровое воздействие и удары капель воды о поверхность покрытия способст-
вуют большему прониканию атмосферных вод в конструктивные слои. Как ука-
зывает Г.Р. Седергрен, при насыщении покрытий атмосферными водами под 
действием транспортных нагрузок в них происходит повышение напора до та-
кого уровня, при котором вода поднимается на поверхность. Можно наблюдать, 
как в период дождей при проходе самолетов через разрывы, разгерметезиро-
ванные швы и крупные сквозные трещины вода фонтанирует. 
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Рис. 1.37. Участок стоячей воды на 
ИВПП 

 

Рис. 1.38. Деформации покрытия 

Кроме того, присутствие воды в порах материала покрытий, в пустотах ме-
жду их слоями, вместе с динамическими нагрузками, которые образуются во 
время движения по ним самолетов, способствуют их интенсивному разруше-
нию. По свидетельству Спельмана [40] действие колесных нагрузок на цемен-
тобетонное покрытие при переувлажнении приводит к "мощному действию во-
ды" на контакте покрытия и основания. Присутствие свободной воды в покры-
тии является причиной таких повреждений и деформаций, как выбоины, сквоз-
ные трещины (продольные и поперечные), сетка трещин с образованием замк-
нутого абриса зоны повреждений, местные просадки покрытия (рис. 1.38). 

 
1.6. Влияние эксплуатационных факторов на поперечное взаимодейст-

вие колеса с взлетно-посадочной полосой 
 
В процессе движения по ВПП на ВС действует непрерывная цепь внешних 

возмущений [31, 32, 45], являющихся результатом неоднородности качества 
поверхности ВПП, порывов ветра и т.д., которые приводят к возникновению 
явления бокового увода колес шасси ВС [26, 30, 49, 55,].  

Взаимодействие пневматика с ВПП в поперечном направлении иллюстри-
рует правая часть рис. 1.27. Однако для понимания сути такого взаимодействия 
этой схемы недостаточно – необходимо рассмотреть взаимодействие в плоско-
сти контакта, так как контакт осуществляется через пятно. 

В случае воздействия извне на нагруженное колесо сдвигающей поперечной 
силы D резина пневматика деформируется не только в радиальном направле-
нии, но и по обоим направлениям в плоскости контакта. Из-за этого и появляет-
ся смещение нормальной реакции Y по обеим осям на плечи "a" и "b", а попе-
речной силы сцепления – на плечо по оси X. В результате этого пневматик ис-
пытывает воздействие сложной системы сил, создающих и моменты на колесе. 
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При небольших значениях поперечной силы проскальзывание элементов 
протектора в поперечном направлении "отсутствует" (наблюдается лишь про-
скальзывание элементов вблизи контурной линии пятна контакта). Однако за 
счет асимметрии деформации в каждый следующий момент времени на ВПП 
накатывается соседний элемент пневматика, расположенный изначально уже в 
другой плоскости колеса, чуть смещенной по оси вращения. Таким образом, 
колесо, оставаясь параллельным самому себе, начинает боковое движение. 
Угол  между плоскостью колеса и направлением вектора скорости общего 
движения колеса называется углом бокового увода.  

Поперечная сила сцепления Z, оставаясь равной и направленной противо-
положно сдвигающей силе D, смещается относительно вертикальной плоскости 
оси вращения в сторону, противоположную движению колеса. Ввиду этого по-
является момент относительно центра контакта, стремящийся повернуть колесо 
в плоскость направления движения. Такой момент принято называть стабили-
зирующим моментом. Стабилизирующий момент является важной характери-
стикой пневматика. Он способствует сохранению нейтрального положения 
управляемого колеса при движении и автоматическому возврату его в ней-
тральное положение при отклонении от него. При таком небольшом воздейст-
вии и небольших углах увода силу сцепления и стабилизирующий момент 
можно полагать линейными по углу бокового увода [49]. 

При дальнейшем увеличении сдвигающей силы касательные напряжения 
сначала в задней части пятна контакта, затем в передней, достигают предельной 
величины силы сцепления, элементы протектора начинают проскальзывать в 
поперечном направлении, происходит изменение формы контакта и перерас-
пределение касательных напряжений. 

При некотором значении сдвигающей силы D все элементы пневматика бу-
дут проскальзывать, но проскальзывать разновременно. Это явление, в отличие 
от (продольного) скольжения, Чудаков [48] предложил назвать "разновремен-
ным проскальзыванием" пневматика. 

Столь сложное явление, безусловно, описывается весьма сложными зависи-
мостями, которые необходимо выявлять экспериментально. Однако и экспери-
менты весьма сложны и неоднозначны, так как в них необходимо учесть весь 
перечень факторов, влияющих на интересующий нас для бокового движения 
колеса коэффициент поперечного сцепления 

 
N
Zμz  , (1.19) 

упомянутый в 1.5.3, к которому добавляется и угол бокового увода.  
К сожалению, почти все литературные источники демонстрируют лишь ка-

чественный анализ экспериментальных данных, без числовых результатов. Так, 
например, Бревер [54] и Брагазин [26] ограничились лишь линейными моделя-
ми, справедливыми только для малых углов бокового увода (до 8 – 10), а Эл-
лис [55] строит существенно упрощенные модели, не учитывающие влияние 
скорости движения. Влияние же типа пневматика и давления в нем предлагает-
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ся вообще не учитывать. Все эти упрощения весьма спорны, так как они опро-
вергаются результатами экспериментов (рис. 1.39 – 1.42 [55]) и не согласуются 
с анализом упруго-деформированного состояния пневматика, кратко освещен-
ном выше и подробно рассматривающемся во множестве литературных источ-
ников. 

 
 

 
 

 
 

Рис. 1.39. Зависимость поперечной 
силы от угла увода  

и нормальной нагрузки  
 

Рис. 1.40. Влияние давления воздуха в 
пневматике на поперечную силу  

 

 
 

 
 

Рис. 1.41. Влияние скорости и тяговой 
силы на сопротивление качению для 

различных шин 

Рис. 1.42. Влияние состояния  
поверхности и скорости на удельную 

поперечную силу 
 
Как известно, приложение тормозного усилия в продольном направлении 

движения колеса приводит к уменьшению резерва поперечной управляющей 

Z/N 

,  
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силы. Аналогичная ситуация, указывающая на связь продольной и поперечной 
сил сцепления, наблюдается на автомобилях при попадании в юз: при буксова-
нии колес на скользкой дороге, когда коэффициент сцепления резко падает, по-
являются неуправляемые движения колес в боковом направлении. 

Попытки объяснить взаимодействие между продольной и поперечной сила-
ми вообще требуют привлечения принципа "круга трения" [Holmes K.E. and 
Stone R.D. Tyre Forces as Functions of Cornering and Braking Slip on Wet Road 
Surfaces. Symposium on Hadling of Vehicles Under Emergency Conditions. Inst. 
Mech. Eng., Jan. 8, 1969]. Этот принцип заявляет, что полный вектор силы сдви-
га на земле не может превысить нормальную силу, умноженную на текущий 
коэффициент трения. Иными словами, предполагается круглая граница силы 
сцепления, которая связывает максимальные доступные значения поперечной и 
продольной сил: 

Однако мы уже выяснили, что для описания физически верного положения 
вещей при сложном качении колеса пользоваться понятием силы трения нельзя. 
А силы сцепления, продольная и поперечная, безусловно, имеют различные ре-
сурсы для своего использования. 

В случае проявления и про-
дольной, и поперечной сил сце-
пления одновременно распре-
деление ресурса между ними 
принимает сложный характер, 
который иллюстрируется рис. 
1.43 [55]. 

Эллис [55] и Бревер [54], 
ссылаясь на [Dughoff H. et al. 
Tire Performance Characteristics 
Affecting Vehicle Response To 
Steering and Braking Control 
Inputs. Highway Safety Research 
Institute. Ann Arbor. Michigan. 
1969.], предлагают использо-
вать для учета этого эффекта 
принцип эллипса трения: 
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где X0 = x0N – максимально возможная (при плоскопараллельном качении ко-
леса) продольная сила сцепления, определяемая максимально возможным ко-
эффициентом сцепления x0 в данных условиях качения; 

N
Xμ x  – коэффициент продольного сцепления; 

 
 

Рис. 1.43. Влияние тяговой силы X на боковую 
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Z0 = z0N – максимально возможная (при боковом скольжении без качении 
колеса) поперечная сила сцепления, определяемая максимально возможным ко-
эффициентом сцепления z0 в данных условиях качения. 

Поперечный коэффициент сцепления колеса с ВПП, полученный по резуль-
татам прокаток авиационных колес в условиях свободного качения, без тяговой 
силы или торможения, z0 имеет смысл максимального значения, которое может 
реализовываться при боковом движении колеса в текущей ситуации. Иными 
словами, при достижении z0 ресурс сцепления с поверхностью ВПП полно-
стью исчерпывается и на долю продольного сцепления ничего не остается. 

Таким образом, для разработки ММ высокой степени адекватности остается 
только опираться непосредственно на результаты экспериментов по прямому 
замеру поперечной силы сцепления, которые широко проводились в середине 
XX века и используются в конструкторских бюро. Данные этих экспериментов 
воспроизводят именно для авиационных колес магистральных самолетов зави-
симости максимальной поперечной силы сцепления от наиболее существенных 
факторов, подобные изображенным на рис. 1.39 и рис. 1.43. 
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Глава 2. ОСНОВНЫЕ ПРИНЦИПЫ МАТЕМАТИЧЕСКОГО 

МОДЕЛИРОВАНИЯ ДИНАМИКИ ПОЛЕТА ЛЕТАТЕЛЬНЫХ 
АППАРАТОВ 

 
2.1. Формирование принципов математического моделирования дина-

мики полета летательных аппаратов 
 
Многолетний опыт решения прикладных задач динамики полета с помощью 

ММ [28, 33, 62 – 64, 66, 67] показал, что ранее применявшиеся методики моде-
лирования страдают отсутствием общности, хотя и позволяют решать частные 
задачи. Обращение к основам теории математического моделирования [7 – 11] 
позволило выявить недостаточный уровень математической строгости, который 
не соответствовал решаемым задачам. Анализ недостаточной степени адекват-
ности результатов расчетов реальному поведению ЛА позволил выявить слабые 
места в разрабатывавшихся ММ. Это, прежде всего, описание работы шасси 
при движении самолета по ВПП, метод численного интегрирования дифферен-
циальных уравнений движения, отсутствие универсальности ПО и базы данных 
ЛА. Все это вместе взятое дало возможность сформулировать [69, 70, 99] ос-
новное требование при разработке Системы математического моделирования 
динамики полета летательных аппаратов (СММ ДП ЛА) – гибкость постановки 
и проведения ВЭ, обеспечивающих приемлемую степень адекватности резуль-
татов расчета любого типа ВС на любом участке полета в разнообразных экс-
плуатационных и внешних условиях. 

Из этого требования можно вычленить основные принципы разработки ММ 
[125] и обозначить пути их обеспечения, которые для задач ДП ЛА ГА несколь-
ко отличаются от встречающихся в литературе [12]. 
 Главным из этих принципов, безусловно, является обеспечение высокой 

степени адекватности ММ. Под адекватностью в теории математического мо-
делирования понимается соответствие результатов ВЭ поведению реального 
объекта [12].  

Соответствие можно рассматривать в нескольких аспектах, определяемых 
характером решаемой задачи и тем, что считается важным при описании пове-
дения объекта. Для описания движения ЛА таковыми являются точность и не-
противоречивость. Первая из них обеспечивает абсолютную близость результа-
тов (малую погрешность), а вторая – отражение необходимых качественных 
особенностей исследуемых функциональных зависимостей. Этот аспект под-
робно рассматривается в главе 3. Точность и непротиворечивость достигается 
выполнением определенных требований к математическому описанию и широ-
кими возможностями изменения характеристик ЛА без какого-либо вмешатель-
ства в ПО самой модели, а также специальным ПО проверки адекватности. 

 Еще один аспект – достоверность, часто употребляемый в литературе в 
контексте адекватности, отражает лишь устойчивость выводов к получению 
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новых результатов расчетов. Его следует отнести к другому принципу – пре-
дельной конкретизации условий и области применения разрабатываемой ММ 
(см. ниже).  

Таким образом, под адекватностью ММ ДП ЛА будем понимать выполне-
ние критериев точности и непротиворечивости, требуемых конкретной задачей 
исследований в соответствующей области. 
 Другие, обычно выделяемые принципы математического моделирования: 

гибкость, инвариантность и динамичность – для задач ДП ЛА сводятся к пол-
ной унификации всего ПО и специальным ПО подготовки и анализа характери-
стик ЛА, обеспечивающим оперативную настройку на новый тип ЛА. С точки 
зрения ГА здесь имеется в виду создание такого унифицированного ПО, кото-
рое для различных типов ЛА на любых участках полета в различных условиях 
позволит решать задачи, перечисленные во введении. 
 Принцип состоятельности результатов ВЭ трактуется, как обеспечение 

результатов, безусловно приближающихся к истине. Состоятельность здесь 
следует понимать как статистический термин, обозначающий стремление по 
вероятности при увеличении объема информации результатов ВЭ к истинным 
значениям параметров исследуемого явления. Этот принцип требует предель-
ной математической строгости, т.е. использования в ПО вычислительных мето-
дов, проявляющих при их применении одновременно устойчивость, сходимость 
и однозначность. 
 Принцип удобства исследователя – простота обращения к ПО, компонов-

ки вариантов расчета, обработки и представления результатов ВЭ – все это дос-
тигается развитым диалоговым режимом работы и унификацией ПО. 
 Принцип планирования ВЭ обеспечивается применением методов и 

приемов планирования экспериментов – от классических до таких специфиче-
ских, как метод главных компонент и факторный анализ. 
 Следовало бы выделить в качестве предлагаемого принципа предельную 

конкретизацию условий и области применения разрабатываемой ММ [99]. Осо-
бенно важное значение этот принцип приобретает при математическом моде-
лировании сложных систем, в том числе и ДП ЛА. Он помогает избежать со-
блазна построения одной ММ на все случаи жизни, что принципиально невоз-
можно, и построить несколько ММ, с достаточной степенью адекватности от-
вечающих на множество конкретных вопросов. Этот прием (называемый де-
композицией) позволяет добиться и достоверности результатов ВЭ в той облас-
ти, которая не выходит за пределы области проверки точности и непротиворе-
чивости. 

Рис. 2.1 иллюстрирует применение данного принципа и составление "мо-
заики" из нескольких моделей, обозначенных различной штриховкой, покры-
вающую область исследования, обозначенную пунктиром. Прием декомпози-
ции бывает полезен и при разработке комбинированных методов вычисления, 
когда не удается получить адекватные результаты с помощью обычных распро-
страненных методов.  
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Рис. 2.1. 
 

 Выявленный недостаточный уровень математической строгости, не соот-
ветствовавший решаемым задачам, требует формулировки еще одного предла-
гаемого принципа математического моделирования, приобретающего подчас 
решающее значение в области технических задач. Это принцип опережающей 
математической строгости и глубины феноменологического описания явления. 
В соответствии с ним при математическом моделировании ДП ЛА необходимо 
построение физических закономерностей отдельных явлений на порядок более 
строгих и глубоких, чем это диктуется непосредственно постановкой конкрет-
ной задачи. Дело в том, что на практике невозможно избежать применения ММ 
ДП ЛА в несколько более широкой области изменения эксплуатационных фак-
торов, чем это проверено при оценке адекватности, поскольку далеко не всякие 
режимы полета достижимы в ЛИ. Поэтому во избежание ошибок при принятии 
решений необходимо обосновать возможность некоторой экстраполяции ре-
зультатов ВЭ. Такая экстраполяция возможна только в том случае, когда целью 
построения моделей является отображение физических свойств взаимосвязей 
факторов, выявленных в экспериментальных исследованиях и, что особенно 
важно, логически обоснованных. Такие модели именно на основании своей 
"физичности" имеют право применения в области, несколько более широкой, 
чем собранный статистический материал. В русло таких математических моде-
лей не попадают формальные модели, разрабатываемые, например, на основе 
нелинейных мультипликативных форм (степенных комплексов) [136], фор-
мальных регрессионных моделей, нейронных сетей, упрощений и линеариза-
ции. Формальные модели, не воспроизводящие важнейшие физические свойст-
ва оригинала, с успехом могут применяться лишь в ограниченном диапазоне 
изменения параметров. Данный принцип можно было бы назвать иначе прин-
ципом приоритета "физичности" – приоритета перед формальным моделирова-
нием. Этот принцип отнюдь не противоречит предыдущему принципу конкре-
тизации применения, а лишь дополняет возможности математического модели-
рования ДП ЛА. 

Важность этого принципа можно показать на примере моделирования рабо-
ты шасси. Для того чтобы описать движение самолета по ВПП в продольном 
канале, вроде бы достаточно иметь коэффициент трения только в продольном 
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канале. Но для обеспечения адекватности необходимо учитывать возможность 
разных нюансов реального движения самолета по ВПП, например, с боковым 
заносом. При этом существенно изменяются характеристики продольного дви-
жения. Это явление необходимо как-то описать. Поэтому приходится в модель, 
которая будет предназначена для расчета только продольного движения, вклю-
чать учет и таких эффектов, как боковой занос. 

Все перечисленные принципы реализованы в СММ ДП ЛА, описание кото-
рой дается ниже. 

 
2.2. Архитектура системы математического моделирования динамики 

полета летательных аппаратов 
 
Получение достоверных результатов может быть обеспечено лишь при со-

блюдении необходимых требований математического моделирования. Глубина 
и значимость этих требований оценивается только в результате опыта решения 
практических задач, подобно негласным правилам программирования для 
ЭВМ. Опыт большого количества исследований и анализ работ других авторов 
позволил сформулировать эти требования в виде методики применения СММ 
ДП ЛА, состоящей из следующих этапов: 

1) настройка СММ ДП ЛА на исследуемый тип ЛА (подготовка, ввод, про-
верка и необходимая корректировка всех параметров и характеристик ЛА); 

2) подготовка данных средств объективного контроля полетной информа-
ции на исследуемом участке контрольного полета (данных ЛИ в условиях, мак-
симально приближенных к исследуемым); 

3) формирование и расчет начальных условий на исследуемом участке кон-
трольного полета (для обеспечения ВЭ недостающая информация о начальном 
положении ВС на любом участке полета может быть восстановлена с помощью 
ПО сбалансированной начальной точки, входящего в СММ ДП ЛА); 

4) разработка сценария контрольного полета по данным средств объектив-
ного контроля (составление данных, описывающих этап полета, а также изме-
нение управляющих воздействий на нем и внешних условий); 

5) воспроизведение участка контрольного полета (контрольный ВЭ); 
6) оценка адекватности результатов контрольного ВЭ (с помощью ПО обра-

ботки данных и проверки соответствия результатов контрольного ВЭ данным 
ЛИ), в случае неудовлетворительной степени адекватности – внесение измене-
ний, диктуемых характером несоответствия, и повторение работы с п. 4 или п. 1 
– таким образом решается задача идентификации необходимых параметров мо-
дели; 

7) планирование ВЭ с целью решения конкретной практической задачи ис-
следования (составление перечня анализируемых вариантов полета, обеспечи-
вающего полноту информации для разработки выводов); 

8) формирование и расчет начальных условий на исследуемом участке ана-
лизируемого варианта полета (отдельного случая ВЭ); 
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9) разработка сценария анализируемого варианта полета на исследуемом 
участке (с помощью нормативных документов или данных средств объективно-
го контроля); 

10) воспроизведение анализируемого варианта полета на исследуемом уча-
стке (расчет варианта); 

11) обработка результатов расчетов анализируемого варианта (построение 
таблиц и графиков); 

12) анализ результатов ВЭ (в случае необходимости – внесение изменений и 
повторение работы от п. 7); 

13) разработка практических предложений и рекомендаций. 
Пункты 1 – 6 представляют собой методику решения задачи идентификации 

ММ движения ЛА в определенных условиях для обеспечения приемлемой сте-
пени адекватности реальному поведению ЛА по ограниченному числу парамет-
ров, принимаемых за критерии. Без проведения этой работы дальнейшие иссле-
дования бессмысленны, так как их результаты будут расходиться с реально-
стью, что и наблюдалось в большинстве исследований поведения самолета на 
ВПП до разработки СММ ДП ЛА. Подробно методики оценки адекватности и 
особенности идентификации ММ рассматриваются в главе 3. 

Пункты 7 – 12 составляют методику проведения целевого ВЭ, который мо-
жет включать в себя расчеты большого количества вариантов. В последнем 
случае необходимо применение методик планирования ВЭ, основанных на тео-
рии планирования эксперимента и сопутствующих математических приемах. 

Совокупность перечисленных выше требований и методика исследований 
диктуют определенную архитектуру СММ ДП ЛА, изображенную на рис. 2.2. 
Ниже приводится краткая характеристика основных элементов системы.  

ММ ДП ЛА с математической точки зрения представляет собой ПО для ре-
шения задачи Коши и более подробно рассматривается в 2.3. 

Параметры и характеристики ЛА – данные различных конструкторских бю-
ро (КБ) даже на магнитных носителях информации непосредственно неприме-
нимы в СММ ДП ЛА, так как существенно различаются идеологией представ-
ления информации. Поэтому разработано специальное ПО подготовки и кон-
троля характеристик с развитой диалоговой структурой для переформатирова-
ния данных в унифицированный вид, позволяющий описать любые применяю-
щиеся ныне характеристики. Эту группу данных составляют: 

– числовые параметры геометрии ЛА и его систем; 
– полный комплекс аэродинамических характеристик ЛА; 
– высотно-скоростные и дроссельные характеристики силовой установки; 
– кинематические и динамические характеристики шасси; 
– моменты инерции и характеристики положения центра масс ЛА; 
– поправки к приборам; 
– дополнительные управляющие каналы систем управления (интерцепторы 

в элеронном режиме, демпферы и т.п.). 



77

ФОРМУЛИРОВКА ПРАКТИЧЕСКИХ ЗАДАЧ 

 
 

Рис. 2.2. Архитектура СММ ДП ЛА 
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Унифицированный вид характеристик ЛА, заданных функциональными за-
висимостями (например, коэффициент аэродинамической подъемной силы), 
представляется в СММ ДП ЛА в форме: 

   c k x x x x f x x x xy j
j ii

a
  












 5 6 7 8 1 2 3 4, , , , , , , (2.1) 

где k – числовой коэффициент,  f    , , ,  – функция от четырех параметров дви-
жения – xn , значения которых вычисляются на каждом шаге интегрирования и 
хранятся в массиве "модельных переменных", а произведение и сумма могут 
распространяться на любое число составляющих. 

Начальные условия для ММ формируются, исходя из РЛЭ или данных ЛИ и 
линейных полетов, с помощью диалогового ПО, обеспечивающего компоновку 
полного пакета требуемых величин и расчет всех недостающих параметров по 
условиям сбалансированного состояния ЛА в пространстве.  

Диалоговая программа IND позволяет составить первоначально необходи-
мый комплекс начальных значений модельных переменных. С полученным 
файлом уже можно пускать задачу расчета траектории, однако, следует учесть, 
что исходные данные этого файла могут задавать несбалансированное исходное 
состояние ЛА, что не просто затрудняет расчеты, но чаще всего делает их про-
сто невозможными.  

Для получения сбалансированных данных необходимо воспользоваться 
программой INP. Эта программа определяет балансировочные положения орга-
нов управления, как в свободном полете, так и на ВПП, и основана на вложен-
ных итерациях по монотонным параметрам. Программа INP позволяет по за-
данному нулевому (полученному программой IND) или любому другому при-
ближению начальных условий рассчитать сбалансированное состояние ЛА и 
сформировать полный комплекс начальных условий для входных файлов дан-
ных. При расположении ЛА в воздухе должны быть заданы высота полета и 
скольжение. В этом случае могут быть определены балансировочные значения 
по 5 степеням свободы: режим работы двигателей (задаваемый рычагами 
управления двигателями – РУД), угол атаки и отклонения рулей высоты (или 
стабилизатора), направления и элеронов. При расположении ЛА на ВПП долж-
ны быть заданы РУД, скольжение и отклонение стабилизатора (или руля высо-
ты). В этом случае могут быть определены балансировочные значения по 4 сте-
пеням свободы: обжатия стоек шасси (с помощью определения высоты распо-
ложения центра масс ЛА над ВПП), угол атаки и отклонения руля направления 
и элеронов (при значительной скорости). 

Сценарий полета составляется также, исходя из РЛЭ или ЛИ и линейных 
полетов, и включает в себя следующие основные файлы данных: 

– календарь событий – список распознаваемых программой событий и мо-
ментов полета, необходимых для реализации контроля и управления полетом в 
качестве опорных точек (переход от одного подэтапа полета к другому); 
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– задачи пилотирования, реализуемые в виде стабилизации определенных 
параметров с помощью органов управления (аналог пилота или автоматической 
системы управления); 

– процедуры управления, реализуемые в виде изменения фиксированного 
положения органов управления (выпуск шасси, перестановка стабилизатора и 
т.п.); 

– программы управления – функциональные зависимости положения орга-
нов управления, соответствующие, например, записям полета; 

– ветровое воздействие, описываемое в виде профиля изменения вектора 
скорости ветра в зависимости от какого-либо параметра полета; 

– воздействие дождя, задаваемое профилем интенсивности осадков в зави-
симости от какого-либо параметра полета. 

В результате решения задачи Коши – расчета движения ЛА по участку тра-
ектории из заданного начального положения – СММ ДП ЛА (программа MOD) 
составляет массив параметров полета. В него включены все основные парамет-
ры движения и состояния систем, зафиксированные через заданные промежут-
ки времени (аналогично расшифрованным записям полета). Этот массив обра-
батывается для построения таблиц и графиков. Он также служит для сравнения 
результатов ВЭ и реального поведения ЛА в конкретном полете с помощью ПО 
проверки адекватности, использующего методы статистического анализа (про-
грамма STA, см. главу 3). 

 
2.3. Структура математической модели движения воздушного судна 
 
Сердцевиной любой ММ является математическое описание, представляю-

щее собой полную совокупность данных, функциональных соотношений и ме-
тодов вычислений, необходимых для получения результата [8, 11]. Исходя из 
основных принципов математического моделирования ДП ЛА, можно сформу-
лировать современные требования к математическому описанию движения ВС: 

1) описание должно учитывать взаимодействие элементов в системе "ВС – 
пилот – среда"; 

2) ВС должен представляться, как твердое тело, движение которого описы-
вается системой нелинейных дифференциальных уравнений без упрощений на 
малость углов; 

3) действия пилота должны задаваться с большой гибкостью, позволяющей, 
с одной стороны, задавать реальные действия рулями по записям полета, а с 
другой стороны, вводить и варьировать передаточные коэффициенты, задержки 
и зоны нечувствительности, имитирующие действия пилота или системы 
управления; 

4) атмосферные условия должны задаваться так, чтобы имелась возмож-
ность учитывать реальные значения температуры и давления, нестационарный 
в пространстве и времени вектор скорости ветра, переменную интенсивность 
дождя; 
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5) состояние ВПП должно задаваться различными значениями коэффициен-
та сцепления, замеряемыми на аэродромах; 

6) шасси должно представляться подвижной массой, находящейся под дей-
ствием нелинейных упругих и диссипативных сил амортизатора и пневматиков; 

7) должна быть предусмотрена возможность имитации отказов агрегатов и 
функциональных систем, а также ошибок пилотирования, влияющих на ДП ЛА; 

8) применяемые в различных элементах математического описания вычис-
лительные методы должны быть устойчивыми, сходящимися, однозначными, и 
эти свойства должны одновременно проявляться именно в тех элементах, где 
они применяются. 

Следуя этим требованиям, ММ любого ВС, составленная с помощью СММ 
ДП ЛА, использует полную систему уравнений движения, полученную из ос-
новных теорем динамики твердого тела и кинематических соотношений при 
следующих допущениях: 

– ВС рассматривается как абсолютно твердое тело (явления аэроупругости 
отражаются с помощью дополнительных составляющих в аэродинамических 
характеристиках); 

– конфигурация ВС имеет плоскость симметрии, но центр массы может 
располагаться на небольшом расстоянии от этой плоскости; 

– моменты инерции ВС могут изменяться в процессе полета в зависимости 
от остатка топлива; 

– из-за малости не учитываются кориолисовы и центробежные силы; 
– ускорение свободного падения полагается постоянным; 
– шасси представляется подвижной массой, находящейся под действием не-

линейных упругих (газовые амортизаторы, пружины, рессоры, пневматики) и 
диссипативных (жидкостные амортизаторы, трение) сил; 

– сила тяги каждого двигателя представляется вектором переменной длины 
(с учетом приемистости и выбега), но постоянного относительно планера ВС 
направления; 

– органы управления – "самолетного" типа (РУД, закрылки, предкрылки, 
регулируемый стабилизатор, элероны, руль направления, руль высоты, одна 
управляемая стойка шасси, тормоза колес, тормозные щитки, спойлеры и ин-
терцепторы). 

Полная система дифференциальных уравнений движения ВС в векторном 
виде содержит: 

– уравнение сил:  

    iЛАm
dt
d FV , (2.2) 

где mЛА – масса ВС, V – вектор скорости, Fi – векторы всех действующих на ВС 
сил (аэродинамическая сила, тяга, вес, силы взаимодействия с ВПП); 

– уравнение моментов: 

    iI
dt
d Mω , (2.3) 
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где I – тензор инерции ВС (симметричная матрица из моментов инерции),  – 
вектор угловой скорости вращения ВС, Mi – векторы всех действующих на ВС 
моментов; 

– уравнение кинематических связей линейных скоростей: 

 d
dt

X V , (2.4) 

где X – вектор положения центра масс ВС (пространственных координат); 
– уравнение кинематических связей угловых скоростей: 

 d
dt
  , (2.5) 

где  – вектор угловой ориентации ВС (угловых координат); 
– уравнение изменения массы ВС: 

 q
dt

dmЛА  , (2.6) 

где q – секундный расход топлива по мере его выгорания. 
В этой системе неизвестных больше, чем уравнений. Для ее замыкания не-

обходимо использовать дополнительные соотношения, определяющие управ-
ляющие воздействия. В таком качестве применяются модели пилотирования 
(действий человека-пилота или системы управления), задающие отклонения ор-
ганов управления ВС в зависимости от сиюминутных потребностей и целей. В 
СММ ДП ЛА используется дифференциальная модель с имитацией эффекта за-
паздывания и зон нечувствительности по нескольким наблюдаемым парамет-
рам движения. Учитывая, что, во-первых, она сугубо дискретная, а, во-вторых, 
интервалы времени "снятия" информации и "вмешательства" в управление мо-
гут быть различными и отличающимися от шага интегрирования, эта модель 
работает как нелинейная, хотя приращение управляющего воздействия ]j[  на 
каждом j-ом шаге интегрирования представляется линейно в зависимости от 
наблюдаемых параметров: 

   
i

i0
]j[

i
]j[

i
]j[ ppk ,  (2.7) 

где k i
j[ ]  – коэффициент усиления, p i

j[ ]  и p i0  – наблюдаемое и целевое значения 
отслеживаемого i-ого параметра. Кстати, в современных бортовых системах на 
цифровых процессорах именно так и реализуются законы управления. 

В СММ ДП ЛА для интегрирования системы дифференциальных уравнений 
движения с заданными начальными условиями (mЛА0, V0, 0, X0, 0) выбран 
численный метод Рунге-Кутта II порядка. Он имеет все преимущества методов 
этого типа – вычислительную устойчивость, возможность отслеживать погреш-
ность и менять шаг интегрирования. В то же время он вдвое экономнее стан-
дартного метода Рунге-Кутта IV порядка, поскольку требует расчета функций 
правых частей лишь в двух точках на шаге: в начале и в конце – вместо четы-
рех. 
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Самая большая техническая сложность при построении ММ конкретного 
типа ВС заключается в обеспечении адекватного вычисления правых частей 
дифференциальных уравнений (2.2), (2.3), (2.6) в каждый момент времени. Для 
этого необходимо уметь определять не только параметры внешних условий и 
особенности управления на каждом этапе полета, но и текущие значения дина-
мических характеристик ВС – силы и моменты от двигателей и шасси, от аэро-
динамического воздействия. С этой точки зрения необходимо расширение сис-
темы дифференциальных уравнений ДП ЛА для описания работы шасси. Одна-
ко такое расширение, проведенное формально, не позволяет применять обыч-
ные численные методы интегрирования типа Рунге-Кутта, основанные на нис-
ходящих разностных схемах. Решение этой проблемы предложено в главе 4. 

Схему реализации ММ в СММ ДП ЛА можно представить в виде, изобра-
женном на рис. 2.3, где стрелками обозначены потоки передаваемой информа-
ции, а назначение отдельных блоков определяется их названием. 
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определение координат и параметров движения 
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задание параметров управления ВС 

 
 

Рис. 2.3. Структура ММ движения ВС в СММ ДП ЛА 
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2.4. Возможности системы математического моделирования динамики 
полета летательных аппаратов 

 
Таким образом, на основе анализа предшествовавших разработок РКИИ ГА, 

РЭЦ ГосНИИ ГА, МИИ ГА была создана СММ ДП ЛА, представляющая собой 
развитый комплекс унифицированного программного обеспечения и методик 
планирования, проведения и обработки ВЭ [70 – 75, 93, 95, 99, 103].  

Находящаяся ныне в эксплуатации редакция СММ ДП ЛА позволяет решать 
весь комплекс упомянутых во введении задач научно-технического сопровож-
дения ЛА в течение всего срока его службы: от эскизного проектирования до 
завершения эксплуатации. За время 30-летней эксплуатации СММ, в том числе 
и ее ранних редакций, для различных типов ЛА на различных участках траек-
тории решались такие задачи ЛЭ [76 – 81, 90 – 111, 113 – 115, 117 – 117, 128, 
129, 131, 132, 137 – 140], как: 

– выявление границ безопасных условий полета; 
– анализ возможных причин летных происшествий; 
– оценка значения внешних эксплуатационных факторов, не регистрируе-

мых в конкретных условиях полета; 
– выявление особенности пилотирования ЛА в разнообразных условиях и 

разработка рекомендации по летной эксплуатации; 
– отыскание наилучших способов пилотирования на различных этапах по-

лета и движения по ВПП; 
– определение оптимального положения органов механизации; 
– определение балансировочных положений органов управления ЛА; 
– выявление возможности ослабления летных ограничений; 
– оценка влияния аэроупругости и нестационарности; 
– определение оптимальных с точки зрения критериев, зависящих от време-

ни и расхода топлива, режимов набора высоты и снижения в условиях эксплуа-
тационных ограничений и ограничений управления воздушным движением 
(УВД); 

– оценка воздействия ЛА на ВПП; 
– оценка резервов управляемости экземпляра ЛА. 
СММ ДП ЛА обладает рядом преимуществ по сравнению с разработками 

других научных коллективов. Такими преимуществами с точки зрения практи-
ческого применения являются: 

1) полная унификация ПО математического моделирования ДП ЛА – для 
перехода от расчетов полета одного типа ВС к другому достаточно сменить ба-
зу данных характеристик; 

2) использование безусловно устойчивого вычислительного метода в моде-
ли работы шасси, позволяющего добиться высокой степени адекватности ММ 
движения ЛА по ВПП с учетом инерционности подвижных частей шасси (см. 
главу 4); 
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3) использование характеристик ЛА в унифицированной форме, максималь-
но приближенной к используемой в КБ авиационной промышленности; 

4) моделирование сложных взаимодействий различных органов управления 
между собой (интерцепторы в элеронном режиме, управление носовой стойкой 
от педалей и т.п., задаваемых в базе данных характеристик ЛА в форме (2.1)); 

5) моделирование явлений юза, бокового заноса и раскрутки колес шасси 
при движении по ВПП (см. главу 4); 

6) моделирование ветра произвольного профиля и направления в простран-
стве; 

7) учет реального положения центра масс ВС (в том числе, не на средней 
горизонтали фюзеляжа – СГФ); 

8) моделирование изменения силы тяги каждого двигателя из-за приемисто-
сти и выбега; 

9) применение оптимального с точки зрения экономии времени расчетов 
при заданной точности метода численного решения задачи Коши – метода Рун-
ге-Кутта II порядка; 

10) идентификация параметров движения ВС в воздухе или на ВПП; 
11) определение сбалансированной начальной точки движения на модели-

руемом этапе; 
12) определение оптимальных с точки зрения критериев, зависящих от вре-

мени и расхода топлива, режимов набора высоты и снижения в условиях экс-
плуатационных ограничений и ограничений УВД; 

13) оценка адекватности моделирования движения; 
14) обеспечение более высокой точности результатов, чем точность регист-

рации параметров полета. 
15) диалоговый режим работы с СММ ДП ЛА, позволяющий оперативно 

готовить входную информацию, проводить конкретный ВЭ, обрабатывать и 
оформлять выходную информацию; 

16) использование оправдавших себя на практике методик планирования, 
проведения и обработки результатов ВЭ. 

В итоге получен высокоточный наукоемкий исследовательский инструмент 
для решения задач ДП ЛА – важнейших технических задач для обеспечения 
эффективности и БП, для всей ЛЭ. На базе СММ ДП ЛА в настоящее время 
создаются системы интерактивного анимационного моделирования, позволяю-
щие в реальном масштабе времени изучать процессы пилотирования ВС [116]. 
Создаются редакции для использования линейными пилотами с целью анализа 
конкретных полетных ситуаций. В перспективе СММ ДП ЛА может послужить 
основой высокоточных авиационных тренажеров нового поколения и бортовых 
систем оптимизации режимов полета. 

О возможностях СММ ДП ЛА дает представление табл. 2.1, воспроизводя-
щая все уровни меню действующей редакции системы. 
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Таблица 2.1. 
Меню СММ ДП ЛА 

1 Создание индикативного файла СММ (программа MFX) 
1.1 Пуск программы MFX 
1.2 Сведения о программе MFX 
2 Проверка адекватности (программа STA) 
2.1 Пуск программы STA 
2.2 Просмотр результатов проверки адекватности 
2.3 Сведения о программе STA 
3 Работа с файлами данных - элементами сценария 
3.1 Редактирование 
3.2 Просмотр и редактирование базы данных 
3.3 Диалоговое составление начальных условий (программа IND) 
3.3.1 Пуск программы IND 
3.3.2 Сведения о программе IND 
3.4 Контроль базы данных характеристик (программа WBD) 
3.4.1 Пуск программы WBD 
3.4.2 Сведения о программе WBD 
3.5 Диалоговый запрос базы данных характеристик (программа ASK) 
3.5.1 Пуск программы ASK 
3.5.2 Просмотр результатов 
3.5.3 Сведения о программе ASK 
3.6 Перезапись данных характеристик КБ в СММ (программа IL_BD) 
3.6.1 Пуск программы IL_BD 
3.6.2 Сведения о программе IL_BD 
3.7 Перезапись данных МСРП в файл СММ (программа READMSRP) 
3.7.1 Пуск программы READMSRP 
3.7.2 Сведения о программе READMSRP 
3.8 Расшифровка структуры выходных таблиц (программа TPR) 
3.8.1 Пуск программы TPR 
3.8.2 Просмотр расшифровки структуры выходных таблиц 
3.8.3 Сведения о программе TPR 
3.9 Редактирование ВСЕХ элементов сценария 
4 Расчет сбалансированной точки траектории (программа INP) 
4.1 Пуск программы INP 
4.2 Сведения о программе INP 
5 Расчет траектории полета (программа MOD) 
5.1 Пуск программы MOD 
5.2 Сведения о программе MOD 
6 Обработка результатов расчетов траекторий 
6.1 Построение графиков (программы GRS, GRD, GRP, GRF) 
6.1.1 Построение графиков на дисплей GRD 
6.1.2 Распечатка графиков GRP 
6.1.3 Распечатка "стандартизованных" графиков GRS 
6.1.4 Подготовка графика к распечатке GRF 
6.1.5 Сведения о программах GRS, GRD, GRP 
6.2 Компоновка таблиц (программа TAB) 
6.2.1 Пуск программы компоновки таблиц TAB 
6.2.2 Просмотр последней скомпонованной таблицы 
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6.2.3 Распечатка последней скомпонованной таблицы 
6.2.4 Подготовка таблицы для редактирования  
6.2.5 Сведения о программе TAB 
7 Специальные комплексные программы (программы SPS) 
7.1 Параметрическая отработка элементов сценария 
7.2 Расчет оптимальных траекторий 
8 HELP - Подсказка 
8.1 Общие сведения о CMM 
8.2 Режимы работы CMM 
8.2.1 Меню режимов работы СММ 
8.2.2 Сведения о программах 
8.2.2.1 Сведения о программе ASK 
8.2.2.2 Сведения о программах GRS, GRD, GRP 
8.2.2.3 Сведения о программе IL_BD 
8.2.2.4 Сведения о программе IND 
8.2.2.5 Сведения о программе INT 
8.2.2.6 Сведения о программе MFX 
8.2.2.7 Сведения о программе MOD 
8.2.2.8 Сведения о программе READMSRP 
8.2.2.9 Сведения о программе STA 
8.2.2.10 Сведения о программе TPR 
8.2.2.11 Сведения о программе TAB 
8.2.2.12 Сведения о программе WBD 
8.2.2.13 Сведения о программах SPS 
8.3 Справочник файлов входных и выходных данных 
8.4 Перечень типов ЛА и компоновка файлов данных по типам ЛА 
8.5 Правила составления файлов - файлов данных характеристик ЛА 
8.6 Шаблон файла констант ЛА 
8.7 Способы задания внешних условий 
8.7.1 Способ задания ветрового воздействия 
8.7.2 Способ задания воздействия дождя 
8.7.3 Способ задания программного управления 
8.8 Вид прочих файлов - групп данных - элементов сценария 
8.8.1 Вид файла данных "HAЧAЛЬHЫE УCЛOBИЯ ПOЛETA" 
8.8.2 Bид файла данных "KAЛEHДAPЬ COБЫTИЙ" 
8.8.3 Bид файла данных "ЗAДAЧИ ПИЛOTИPOBAHИЯ" 
8.8.4 Bид файла данных "ПPOЦEДУPЫ УПPABЛEHИЯ" 
8.8.5 Bид файла данных "ПАРАМЕТРЫ ЗАДАЧ" 
8.8.6 Bид файла данных "MOДEЛЬHЫE ПEPEMEHHЫE" 
8.8.7 Bид файла данных "ДОПОЛНИТЕЛЬНЫЕ УПРАВЛЕНИЯ" 
8.8.8 Bид файла данных "CЦEHAPИЙ ПOЛETA HA ЭTAПE" 
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Глава 3. АДЕКВАТНОСТЬ МАТЕМАТИЧЕСКИХ МОДЕЛЕЙ 

ДИНАМИКИ ПОЛЕТА ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 
 
3.1. Теоретические основы оценки адекватности математического мо-

делирования 
 
В теории математического моделирования [7 – 9, 11, 134] под адекватно-

стью результатов понимают их соответствие поведению реального объекта. 
Пренебрежение процедурой оценки адекватности ММ неизбежно приводит к 
грубым погрешностям ВЭ, ошибкам в интерпретации полученных результатов 
и, в конечном счете, к неверным практическим выводам.  

Соответствие следует оценивать с точки зрения целей исследования. По-
этому возможны различные подходы к оценке адекватности различных моде-
лей. Однако в любом случае для этого необходимо иметь: 

 исчерпывающую информацию о поведении объекта исследования в 
конкретном случае; 

 исчерпывающие данные результатов ВЭ, воспроизводящего тот же 
случай поведения объекта; 

 критерии оценки адекватности. 
Очевидно, что для ММ движения ВС исчерпывающую информацию о пове-

дении объекта исследования в конкретном случае собрать практически невоз-
можно. Так, например, в каждый момент времени в каждой точке траектории 
невозможно зафиксировать: 

– скорость и направление движения воздуха относительно земли; 
– интенсивность дождя и связанного с ним ветра; 
– коэффициент сцепления колес шасси с ВПП и многое другое. 
Кроме этого, множество характеристик самого ВС определяется с невысо-

кой точностью, как-то: масса, моменты инерции, тяга и расход топлива, аэро-
динамические характеристики планера, характеристики работы шасси. 

Отсюда следует, что не все данные ЛИ могут быть использованы для оцен-
ки адекватности, а критерии необходимо выбирать сообразно точности имею-
щейся информации. 

В условиях такой неопределенности добиться удовлетворительной степени 
адекватности результатов ВЭ реальному поведению ВС можно только с помо-
щью решения задачи идентификации. Идентификацией называется процесс оп-
ределения неизвестных или уточнения недостаточно точно известных парамет-
ров ММ с целью добиться удовлетворительной степени ее адекватности экспе-
риментальным данным. Для ММ ДП ЛА общее количество таких недостаточно 
точно известных параметров может исчисляться десятками. 

Существенно важным в теории математического моделирования является 
постоянное согласование всех аспектов построения ММ с задачами и целями 
исследования. Для задач гражданской авиации это означает возможность суще-
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ственно сократить круг факторов и параметров, нуждающихся в идентифика-
ции. 

Детальный анализ практических задач, решенных на ранних стадиях приме-
нения ММ, позволил сформулировать некоторые существенно важные для ис-
следований в области гражданской авиации свойства этих задач, позволяющие 
сделать разрешимой задачу идентификации. 

1. Согласно [9, 11] любая детерминированная (без имитации случайных яв-
лений) ММ содержит в себе: 

– уравнения движения, 
– кинематические соотношения,  
– другие функциональные зависимости, 
– числовые данные (параметры объекта, начальные, конечные, граничные 

условия), 
– методы вычислений. 
Уравнения движения, описывающие фундаментальные законы природы, а так-

же кинематические соотношения сами по себе в идентификации не нуждаются. 
Чаще всего нет необходимости уточнять и краевые условия. Наибольшую труд-
ность при разработке ММ представляет описание недостоверно известных характе-
ристик объекта, как функциональных, так и числовых. Таким образом, идентифи-
кация ММ динамики полета ВС сводится к "интерпретации" исходного прибли-
женного числового материала и моделей тех отдельных элементов, которые не опи-
сываются законами природы. 

Этот важнейший для дальнейших построений принцип "интерпретации" выте-
кает из работ научной школы академика А.Н. Тихонова, обязанной своими успеха-
ми в теории обратных задач четкому пониманию, что любое решение обратной за-
дачи (как, например, идентификации) следует рассматривать не более как "интер-
претацию данных наблюдений" [4]. 

2. Для решения практических задач гражданской авиации, т.е. ЛЭ конкрет-
ного ВС, не следует подвергать сомнению утвержденные изготовителем ЛА аэ-
родинамические характеристики, характеристики силовой установки, шасси и 
систем управления, основные требования РЛЭ. Лишь три группы параметров 
могут нуждаться в идентификации: 

– исходные эксплуатационные параметры состояния объекта (весовые, цен-
тровочные и т.п. характеристики ЛА); 

– параметры описания внешней среды (отклонения от стандартной атмо-
сферы, ветер, дождь, состояние ВПП); 

–  параметры модели управления объектом (манеры конкретного пилота или 
системы автоматического управления во всех каналах управления: значения от-
слеживаемых параметров, коэффициентов реакции ("усиления"), интервалов 
времени между очередными моментами наблюдения и вмешательства, перио-
дов задержки реакции, размеров зон нечувствительности). 

Однако их вполне достаточно, чтобы сделать задачу неразрешимой одно-
значно. Для отыскания хотя бы одного частного решения необходимо прибе-
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гать к методу проверки гипотез, выдвигаемых по результатам каждого отдель-
ного ЛИ. 

3. В целях разработки рекомендаций по летной эксплуатации и выявления 
особенностей пилотирования ВС в усложненных условиях важнейшей задачей 
является оценка динамических и пилотажных качеств. Это означает необходи-
мость иметь данные ЛИ ВС в сугубо нестационарных условиях полета, напри-
мер, на взлете и посадке. Эти данные должны иметь высокую точность, досто-
верность и быть согласованными. Не всякие данные ЛИ удовлетворяют этим 
требованиям – их выполнение следует проверять на предварительной стадии 
исследований. 

4. Факторами, по которым требуется обеспечить адекватность ММ движе-
ния ВС, могут быть приняты медленно изменяющиеся параметры полета (ско-
рость, высота, дальность), а также характерные действия органами управления, 
в том числе в ответ на известные внешние воздействия (отрыв, создание крена, 
парирование ветрового воздействия или отклонения от заданной траектории). 
При этом необходимо осознавать, что абсолютного соответствия отклонения 
органов управления в ММ и в ЛИ быть не может, прежде всего, по причине не-
достаточно точной регистрации этих параметров в ЛИ, а также в результате не-
регистрируемых внешних воздействий. Именно для уменьшения влияния по-
следнего фактора для оценки адекватности результатов ММ данным ЛИ по-
следние должны проводиться в установившихся и однородных внешних усло-
виях. Таким образом, следует оценивать в первую очередь качественное согла-
сование результатов ВЭ с данными ЛИ. 

5. Возможность раздельного анализа продольного и бокового поступатель-
ного и вращательного движения ЛА. Для этого должны быть соблюдены неко-
торые требования в ЛИ, а также применены глубокие знания аэродинамики и 
динамики полета. 

Сложность задач и целей исследований, большое количество существенных 
параметров движения и необходимость учета перечисленных выше особенно-
стей приводят к необходимости объемной, кропотливой работы по доведению 
ММ до необходимого уровня адекватности. Кроме того, существуют неизбеж-
ные недостатки самих ММ, проистекающие из недостаточно аргументирован-
ного комплекса упрощений, как самого математического описания, так и при-
меняемых методов вычисления (см. 2.1). 

Обобщая вышесказанное, можно сформулировать следующий тезис. Обрат-
ные задачи, в том числе и задача идентификации, представляют собой процесс 
расследования причинно-следственных связей. Если мало фактов (данных, ин-
формации), то гипотез, способных объяснить этот малый набор фактов, оказы-
вается неизбежно много. Если фактов много, то количество правдоподобных (с 
вероятностью, приближающейся к 1) гипотез малó. Построить их сложнее, так 
как в них надо увязать большее количество информации. 

Главный вопрос обратной задачи – для чего она! Цель и оправдывает выби-
раемые средства – гипотезы и их количество, принимаемые во внимание факты 
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и их количество. Так, адекватно восстановить с помощью ММ режим висения 
вертолета или его плавного разгона – набора высоты (т.е. изменение во времени 
высоты и скорости полета) можно с помощью модели "подъемного крана" – 
достаточно воспроизвести массу ЛА, как материальной точки, и задать силу тя-
ги несущего винта [130]. Но для восстановления динамичных процессов (не-
стационарности в процессах изменения координат, скорости, угловой ориента-
ции) необходимо дополнительно к предыдущему случаю знать положение цен-
тра масс ЛА, его моменты инерции и реактивный момент несущего винта [135]. 
Существенно нестационарные процессы (например, маневр "подрыва" или по-
падание в вихревое кольцо) требуют дополнительной информации о нестацио-
нарных характеристиках несущего и рулевого винтов [138].  

Аналогичная ситуация наблюдалась на ранних стадиях применения СММ 
ДП ЛА [70] – для самолетов. Так, для воспроизведения адекватных значений 
дистанций пробега по ВПП достаточно было строить несложные модели дина-
мики конкретного типа ЛА, использующие осредненные данные о состоянии 
ВПП и атмосферы. Для восстановления продольного движения самолета по 
ВПП (местоположение и скорость) необходима ММ, учитывающая изменение 
характеристик всех способов торможения в зависимости от скорости движения 
[100]. Для расследования причин АП при существенно нестационарном и не-
прямолинейном движении по ВПП в сложных погодных условиях (местополо-
жение, ориентация и скорость) необходима ММ высокой степени адекватности, 
учитывающая кроме перечисленного выше и закономерности поперечного 
движения самолета, и изменение характеристик торможения в зависимости от 
положения самолета на ВПП, и изменение состояния ВПП в продольном и по-
перечном направлениях [126, 127, 137]. 

В последнем приведенном примере ярко проявляется еще один аспект по-
строения ММ. "Глубина" решаемых проблем (целей исследования) диктует 
требования к возможностям ММ. Согласно предложенному в 2.1 принципу 
опережающей математической строгости и глубины феноменологического опи-
сания явления при математическом моделировании ДП ЛА необходимо по-
строение физических закономерностей на порядок более строгих и глубоких, 
чем это диктуется непосредственно постановкой конкретной задачи. Так, для 
адекватного воспроизведения поведения самолета на ВПП в сложных метеоус-
ловиях только большого объема привлекаемой информации недостаточно. В 
ММ необходимо описание движения шасси с помощью полноценного уравне-
ния импульса для его подвижной части. Уравнения демпфирования, не воспро-
изводящего колебания, а тем более уравнения статики, не описывающего вер-
тикального движения, недостаточно (см. главу 4).  

Выбор математических методов вычисления (в том числе и связанных с яв-
лением "жесткости" – см. главу 4) также диктуется постановкой задачи и прин-
ципом опережающей математической строгости. Этот вопрос весьма важен, так 
как любой метод вычисления связан, по существу, с заменой исходной решае-
мой задачи на другую, которая должна ее аппроксимировать. 
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Таким образом, можно дать следующие рекомендации по разработке ММ 
ДП ЛА необходимой степени адекватности. 

1. Четко сформулировать задачу исследований. 
2. Проанализировать результаты ЛИ с наиболее полной и самосогласован-

ной записью параметров полета. 
3. Обеспечить в ММ принцип опережающей математической строгости и 

глубины феноменологического описания рассматриваемых особенностей явле-
ния. 

4. Выбрать методы вычисления, соответствующие задаче исследований и 
феноменологическому описанию в плане необходимого уровня аппроксимации. 

5. Провести объективную оценку достигнутого уровня адекватности полу-
ченной ММ для решения поставленной задачи исследования, в случае неудов-
летворительного уровня адекватности повторить все вышеприведенные этапы. 

Рассмотрим подробнее, что должны представлять собой критерии оценки 
адекватности с учетом отмеченных свойств. 

Для оценки адекватности ММ ДП ВС необходимо сравнивать отдельные 
параметры движения (такие, как координаты, скорости, угол атаки, перегрузка, 
крен, угловые скорости), полученные в расчетах и зарегистрированные в ЛИ в 
тех же условиях полета. При таком сравнении необходимо убедиться в доста-
точной точности и непротиворечивости ММ. 

Точность в задачах ДП означает, что обобщенная характеристика рассогла-
сования соответствующего параметра модели и оригинала должна быть не 
больше, чем заранее заданное значение приемлемой погрешности. В качестве 
такой характеристики может выступать наибольшее по модулю значение рассо-
гласования, среднее или другая статистическая оценка [6]. Однако точность в 
ММ ДП ВС ГА не может быть самоцелью, так как в ЛЭ существует множество 
причин, оправдывающих существование значительных систематических по-
грешностей, как, например, при нерегистрируемой настройке пилотом начала 
отсчета угла тангажа. Поэтому критерии проверки точности не должны рас-
сматриваться, как догма. 

Непротиворечивость подразумевает идентичный характер изменения соот-
ветствующих параметров, т.е. идентичный вид основных свойств функцио-
нальных зависимостей на отдельных участках траектории, как-то: возрастание, 
убывание, экстремумы, выпуклость и т.п. При более глубоком рассмотрении 
этого понятия становится очевидным многообразие возможных критериев про-
верки непротиворечивости. 

Исследования характеристик колебательных движений необходимы лишь в 
задачах синтеза автоматических систем управления при замене уравнений ДП 
ЛА линеаризованными [21, 23, 24]. Поэтому частотный, спектральный или Фу-
рье-анализ здесь рассматриваться не будут. Вообще говоря, для этих практиче-
ских задач можно обойтись и без исследования колебательных процессов. Мо-
дель действий пилота или системы управления ВС ГА, используемая в СММ 
ДП ЛА, позволяет с успехом решать подобные задачи [92]. 
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В некоторых исследованиях ДП ЛА предыдущих лет в основу оценки адек-
ватности кладутся критерии устойчивости и управляемости [33]. Эти критерии 
строятся на основании линеаризованных моделей определенных аэродинамиче-
ских характеристик ЛА, которые, что существенно, легко интерпретируемы с 
физической точки зрения. В проблеме построения ММ высокой степени адек-
ватности таким критериям места не остается, так как они оценивают не столько 
динамические качества ЛА, сколько его аэродинамические характеристики с 
точки зрения их физической интерпретации человеком. А в данной работе, как 
указывалось выше, аэродинамические характеристики ЛА предполагаются ап-
риори заданными и незыблемыми во всей своей нелинейности. 

Таким образом, просматривается, во-первых, статистический способ оценки 
адекватности, а, во-вторых, эвристический метод идентификации ("интерпрета-
ции"), отдающий приоритет физическим свойствам сравниваемых параметров. 

 
3.2. Методика статистической оценки адекватности математической 

модели экспериментальным данным 
 
В математической статистике известно несколько величин, которые могут 

характеризовать точность и непротиворечивость [6]. 
Для оценки точности ММ по сравнению с данными ЛИ можно использовать 

величину среднеквадратического отклонения. Однако такая оценка страдает 
неполнотой, так как не учитывает, насколько часто встречаются большие и ма-
лые, положительные и отрицательные рассогласования. Величина статистиче-
ского среднего рассогласований страдает теми же недостатками, но может быть 
использована в качестве оценки систематической погрешности.  

Более приемлемо применение доверительных интервалов для математиче-
ского ожидания рассогласования оцениваемых параметров – этот подход дает 
возможность не только учесть все виды рассогласования, но и получить веро-
ятностную характеристику точности. Так, например, может звучать вывод о 
точности в этом случае: "С доверительной вероятностью 0,98 гарантируется 
рассогласование не более 0,3". Критерием оценки точности тогда является со-
блюдение этой пары значений, приемлемой с точки зрения целей исследования. 
Единственным практическим недостатком такой оценки может быть лишь не-
обходимость знать закон распределения исследуемого рассогласования. Одна-
ко, во-первых, для оценки погрешности по подавляющему большинству пара-
метров ДП можно считать такое распределение нормальным, хотя бы в некото-
рой области, а во-вторых, можно практиковать построение несимметричных 
доверительных интервалов, отражающих разную степень строгости требований 
по точности. 

Непротиворечивость со статистической точки зрения может означать незна-
чимость характера рассогласования, иными словами, неподверженность каким-
либо закономерностям, непринципиальность – случайность. Последний термин 
и служит основой для построения критерия оценки непротиворечивости с по-
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мощью критерия согласия Пирсона 2. Для этого достаточно, чтобы рассогла-
сование между моделью и оригиналом имело характер простой ошибки изме-
рений, т.е. нормальное распределение. 

Эти два условия можно проверить с помощью статистических критериев по 
следующему алгоритму, предварительно задав допустимую погрешность, уров-
ни значимости m ,  и доверительную вероятность , исходя из целей исследо-
вания. В этом алгоритме строго соблюдается последовательность проверки ста-
тистических критериев, каждый следующий из которых опирается на вывод 
предыдущего. 

1. Выбирается один из параметров движения ВС, для которого есть полет-
ная запись U(t) в точках (t1, t2,..., tN), и соответствующий параметр u(t), вычис-
ленный на ММ в тех же точках. 

2. Вычисляются разности  ui = u(ti) – U(ti). 
3. Вся область значений ui разбивается на r интервалов таким образом, 

чтобы в каждый из них попало не менее пяти значений ui. 
4. Производится расчет количества попадания ui в каждый j-й интервал – 

частот jn . 
5. Определяются статистические оценки параметров распределения случай-

ной величины u: выборочное среднее  
r

1=j
jjN

1 unu , где u j  – середина j-го 

интервала; и несмещенная оценка дисперсии   
r

1=j

2
jj1-N

12 uuns . 

6. Для проверки непротиворечивости, т.е. подчиненности рассогласования 
нормальному закону распределения, применяется критерий согласия Пирсона 

2. Вычисленное значение 
 





г

1=j j

2
jj2

набл. Np
Npn

, где jp  – вероятность попада-

ния нормально распределенной случайной величины с математическим ожида-
нием m = 0 и среднеквадратическим отклонением s в j-й интервал, сравнивается 
с 2)r;(2

крит  . Если 2)r;(2
крит

2
набл  , то распределение u незначимо от-

личается от нормального, т.е. результаты ММ можно считать не противореча-
щими ЛИ. Если 2)r;(2

крит
2
набл  , то значимое отличие распределения u от 

нормального свидетельствует о противоречии ММ данным ЛИ и исследования 
следует прекратить; 

7. Проверяется гипотеза о равенстве нулю математического ожидания 
(m = 0) рассогласования u с помощью критерия Фишера, для чего вычисляется 

величина N
s
u=t   и сравнивается с t(1–m; N–1), определяемым по таблице 

распределения Стьюдента при уровне значимости 1–m (обычно принимают m  
равным 0,05 или 0,01) и числе степеней свободы N–1. Если |t| > t(1–m; N–1), то 
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дальнейшие исследования адекватности нужно прекратить, так как это означает 
существование систематической погрешности между ММ и ЛИ. Если |t| < t(1–
m; N–1), то систематическая погрешность отсутствует и можно продолжать 
исследования.  

8. Для оценки точности ММ строится доверительный интервал для матема-
тического ожидания рассогласования при заданной доверительной вероятности 

 (обычно 0,8; 0,9; 0,99; или 0,999):  u<mu , где  
N

sN,t= 
 , а t(,N) 

определяется по таблице распределения Стьюдента. Если  не превосходит до-
пустимой погрешности, то ММ можно считать достаточно точной по отноше-
нию к ЛИ. В дополнение к этому можно построить доверительный интервал 

для среднеквадратического отклонения: 
   N,2/

1-Ns
N,2/1

1-Ns 22 



, 

используя распределение 2. 
9. Если по п. 7 можно считать ММ не противоречащей ЛИ, а по п. 8 и доста-

точно точной, то результаты расчетов адекватны реальному поведению ВС. 
Однако если оценка точности ММ оказывается во много раз лучше допустимой 
(иными словами, погрешность практически неразличима), то даже в отсутствии 
непротиворечивости ММ движения ЛА можно признать адекватной. 

Табл. 3.1 иллюстрирует применение данной методики в СММ ДП ЛА для 
оценки адекватности по скорости в случае посадки самолета Ту-154Б2, а рис. 
3.1 – графическое сравнение основных параметров продольного канала. 

Таблица 3.1. 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f_19_2   
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     : 186  -  путев.ск 
 Число анализируемых точек      :  59 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нормальном распределении рассогласования 
 с мат.ожиданием=0 и со среднеквадрат. отклонением=    1.7488 
 при 12 интервалах 
 Hаблюдаемый критерий=    14.316 предельный критерий=    29.600 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=    -2.997 предельный критерий=     3.460 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 среднеквадратического отклонения рассогласования: 
                        1.1309              2.1239 
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Рис. 3.1. 
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На рис. 3.1 результаты ВЭ указаны пунктиром, а данные ЛИ – сплошной 
линией. Рассматривается посадка Ту-154Б массой 76 т с отклоненным на –5,5 
стабилизатором при использовании реверса и торможения на ВПП. 

Эти результаты позволяют сделать вывод о том, что при наличии исчерпы-
вающей информации можно отказаться от проверки каждого исследуемого ва-
рианта, поскольку наблюдается не только формальная непротиворечивость ре-
зультатов ММ данным ЛИ, но и практическая их неразличимость. Очевидно, 
что в последнем случае даже отрицательный результат проверки непротиворе-
чивости не опровергает адекватность в целом. 

Обсужденные выше приемы, объединенные в общую методику, не являются 
чем-то новым. Такие статистические оценки адекватности приняты достаточно 
давно. Однако широкое применение на практике, особенно в задачах ДП, они 
не нашли. Объяснение этому надо искать не в критериях оценки адекватности, 
а в тех данных, которые нуждаются в сравнении. Как указывалось выше, ис-
черпывающей информации о поведении реального объекта практически нико-
гда нет. Поэтому и сравнение, проведенное по формальной статистической ме-
тодике не давало желаемого результата. 

Кроме этого, необходимость решать задачу идентификации ММ не отпада-
ет, а указанная формальная методика не дает никакой информации о направле-
нии поиска параметров ММ.  

 
3.3. Эвристический метод идентификации математической модели 
 
При отсутствии полных и достоверных данных ЛИ или в случае их собст-

венной противоречивости применение вышеописанных методик не только за-
труднительно, но и не имеет смысла. В такой ситуации, прежде всего, необхо-
димо идентифицировать (определить) недостающие или искаженные парамет-
ры. Это приходится делать одновременно с обычной идентификацией парамет-
ров модели пилота, что значительно усложняет задачу и может сделать ее во-
обще неразрешимой. 

Помочь здесь может только эвристический подход, использующий подроб-
ный "физический" анализ качественной взаимосвязи управляющих воздействий 
и параметров движения с целью получения наиболее близких к ЛИ результатов 
расчетов [117]. Этот подход должен учитывать конкретные требования к ре-
зультатам, а не преследовать цели ответов на все бесчисленное множество воз-
можных вопросов. Он основывается на приоритете "физичности" данных ВЭ и 
ЛИ над их числовыми значениями. 

При оценке адекватности результатов ВЭ данным ЛИ необходимо иметь, 
прежде всего, исчерпывающую информацию о ЛИ, которое следует воспроиз-
вести. Это означает, что кроме регистрируемой – с погрешностями – полетной 
информации необходимо достаточно точно знать и внешние условия, и состоя-
ние летательного аппарата. Но именно этой информации чаще всего нет – не-
возможно зарегистрировать пространственно-временные характеристики атмо-



97

сферы, включая порывы ветра, невозможно точно знать характеристики лета-
тельного аппарата. Поэтому браться за идентификацию ММ для всех возмож-
ных случаев – бессмысленно. Можно пытаться решить эту задачу лишь для ча-
стных случаев ММ, описывающих отдельные этапы полета в отдельных из-
вестных условиях. 

Первые удачи в этом направлении были достигнуты только после строгой 
формулировки требований к конкретным ММ и детального анализа подлежа-
щих идентификации величин – с одной стороны, и данных ЛИ – с другой [97, 
100]. Следует заметить, например, что попытка воспроизвести полет с зареги-
стрированными отклонениями органов управления априорно обречена на не-
удачу, так как погрешности регистрации параметров полета и неизвестные 
внешние воздействия приводят к их рассогласованию – такая совокупность па-
раметров движения нарушает уравнения динамики полета. Кроме того, на от-
дельных этапах пилотирование в ЛИ подчинено различным целям, и в ВЭ ре-
шающее значение приобретает правильный выбор модели пилотирования. На-
конец, некоторые данные ЛИ регистрируются весьма приближенно, как, на-
пример, коэффициент сцепления колес шасси с ВПП. 

Основываясь на свойствах решаемых задач, изложенных в 3.1, и исходя из 
всего вышесказанного, разработан эвристический метод идентификации ММ, 
представляющий собой ряд последовательных этапов анализа: 

1) разделение задачи в различных степенях свободы (продольного и боково-
го, поступательного и вращательного движений, как это практикуется в ДП); 

2) выбор данных ЛИ, соответствующих рассматриваемому виду движения; 
3) выявление и устранение возможных внутренних несогласованностей в 

данных ЛИ (устранение несогласованностей подразумевает не исправление 
данных, а лишь замену одних параметров другими, известным образом с ними 
связанными); 

4) выявление особенностей выполнения исследуемого этапа реального по-
лета (характерных моментов времени и действий); 

5) выбор факторов ЛИ, по которым требуется обеспечить адекватность ММ 
(с их изменением по траектории должно быть качественно согласовано измене-
ние результатов расчетов); 

6) выдвижение гипотез об идентифицируемых параметрах (возможных при-
чинах их отклонения от штатных или зарегистрированных); 

7) проведение ВЭ (подбор идентифицируемых параметров методом после-
довательных приближений); 

8) анализ результатов расчетов и оценка проверяемых гипотез. 
Для иллюстрации применения эвристического метода идентификации рас-

смотрим простейший пример идентификации параметров закона управления 
рулем высоты, имитирующего действия пилота на участке выравнивания перед 
касанием на посадке. 

На первом этапе выберем продольный канал управления. 
В качестве данных ЛИ на втором и третьем этапах примем лишь одно тре-
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бование: посадка должна быть "мягкой" – с перегрузкой не более 1,5, т.е. с вер-
тикальной скоростью при касании по абсолютной величине не более 1,8 м/с. 

Особенности выравнивания заключаются для тяжелых самолетов в том, что 
пилот стремится погасить вертикальную скорость, одновременно не допуская 
большой скорости вращения по тангажу, которую погасить затем будет уже не-
когда. Здесь же, на четвертом этапе можно выявить те параметры, которые 
должны служить входными сигналами для ММ: это вертикальная скорость yV  
и угловая скорость тангажа z. Вообще говоря, эта процедура не тривиальна и 
проводится совместно с опытными пилотами. Кроме того, необходимо к основ-
ному целевому параметру подбирать демпфер, каковым в рассматриваемом 
примере является z. 

Пятый этап в этом простом примере требует выполнения отмеченного на 
втором этапе, а также диктует использование в качестве управления руля высо-
ты в. 

Шестой этап посвящен в данном примере построению ММ действий пило-
та. В СММ ДП ЛА в этом качестве принята модель (2.7), которую для простоты 
рассуждений будем рассматривать с нулевыми зонами нечувствительности, а 
также с нулевыми задержками наблюдения и вмешательства в управление. Т.е. 
вычисление и выполнение управления (2.7) будет строиться на каждом шаге 
интегрирования по выявленным на четвертом этапе параметрам: 

 в = kV( yV  – 0yV ) + k(z – z0) (3.1) 
Из второго и третьего этапов следует, что целевое значение вертикальной 

скорости 0yV  должно быть отрицательной величиной между нулем и –1,8 м/с. 
В процессе идентификации окажется 0yV  = –0,5 м/с, а его коэффициент "усиле-
ния" kV = 0,5 – но сейчас рассмотрим вторую составляющую модели. Ясно, что 

0z  = 0, так как требуется не нарушать условия балансировки. В качестве пер-
вого приближения коэффициента "усиления" по скорости тангажа примем зна-
чение в несколько раз большее коэффициента kV ("вялое" движение рулем вы-
соты): k= 2,0. 

Начиная с этого первого приближения проведем на седьмом этапе ВЭ, пе-
ребирая значения k. 

На восьмом этапе проанализируем результаты ВЭ, представленные на рис. 
3.2 (короткий пунктир – k = 2,0, длинный – k = 0,5, а сплошная линия – 
k = 1,0). Приемлемый вариант очевиден: k = 1,0 обеспечивает требуемую 
"мягкую" посадку. При k = 2,0 в момент касания yV  = –2,6 м/с, а перегрузка 
доходит до 1,6 – "жесткая" посадка. При k = 0,5 самолет уходит от ВПП, опус-
кает нос и ударяется передней стойкой, что явно недопустимо. Таким образом, 
модель управления рулем высоты на выравнивании по условиям мягкой посад-
ки идентифицируется следующим образом: 

   .5,0V5,0 zyв    (3.2)



99

 

 

 
 

Рис. 3.2. 



100 

Приведем результаты применения эвристического метода идентификации 
для случая, рассмотренного на рис. 3.1 в 3.2 – посадка Ту-154Б массой 76 т с 
отклоненным на –5,5 стабилизатором при использовании реверса и торможе-
ния на ВПП. Данные этого варианта можно использовать только для идентифи-
кации продольного канала управления, в том числе и при движении по ВПП, 
где зарегистрирована дальность. 

Итерационный ВЭ показал, что между скоростью и дальностью в данных 
ЛИ наблюдается хорошее согласование, если предположить наличие неболь-
ших (идентифицированных на ММ) изменений тормозного усилия. Итоговые 
изменения дальности и скорости в расчетах весьма близки к зарегистрирован-
ным в ЛИ. Табл. 3.1 относится именно к этому случаю. Идентификация тор-
мозного усилия (данных по давлению в тормозной системе или продольным 
силам на шасси нет) проведена по дальности, что показало: 

– режим торможения менялся – если ВПП была однородна, то при усилении 
торможения возникал юз; 

– если торможение было постоянным, то ВПП была очень неоднородная по 
коэффициенту сцепления, и при низких его значениях возникал юз. 

Конечно, одного этого анализа для полной идентификации ММ недостаточ-
но. Необходим подобный анализ соответствия результатов ВЭ данным ЛИ 
(адекватности) и для других каналов управления, и для других этапов полета – 
во всех тех случаях, которые являются целью исследования. 

Во всех исследованиях, проводившихся с помощью СММ ДП ЛА, проверка 
адекватности проводилась в необходимом для конкретных задач объеме. В гла-
ве 7 собраны в наиболее представительном виде результаты оценки адекватно-
сти ММ взлета, посадки, пробежки по ВПП в различных эксплуатационных ус-
ловиях, в том числе, при ветре и отказах систем самолетов Ту-154Б2, Ил-76Т, Ил-
96-300. Во всех этих случаях приходилось решать задачи идентификации эври-
стическим методом для определения недостающих данных.  

Кроме того, предложенным эвристическим методом идентификации ММ решено 
множество прикладных задач ЛЭ [76 – 81, 90 – 111, 113 – 115, 117 – 119], наиболее 
показательные из которых представлены в главе 7. Для самолетов Ту-154Б2, Ту-
154М, Ил-76ТД, Ил-96-300, Ил-96Т составлены банки моделей пилотирования, по-
добных (3.2), для различных этапов полета в различных условиях, в том числе и на 
ВПП. Эти модели обеспечивают пилотирование значительно лучше, чем реализован-
ные в системах управления перечисленных ВС. 
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Глава 4. УСТОЙЧИВЫЙ ВЫЧИСЛИТЕЛЬНЫЙ МЕТОД РАСЧЕТА 

ДВИЖЕНИЯ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА НА ШАССИ 
 
4.1. Сравнительный анализ разностных схем интегрирования уравне-

ний динамической системы "воздушное судно – шасси – земля" 
 
Во введении при анализе ранее существовавших разработок в области ММ 

ДП ВС ГА были указаны их недостатки, важнейшим из которых является не-
приемлемый уровень адекватности результатов расчетов движения ВС по ВПП. 
До 80-х годов в таком плане вопрос в ГА не ставился, хотя результаты, полу-
чаемые с помощью отдельных ММ, не устраивали отрасль и не позволяли при-
менять их на практике [62 – 64, 66, 67]. 

Дальнейшие исследования показали, что причиной такой неадекватности 
служила неустойчивость результатов расчета работы шасси, а именно, верти-
кальных сил и перемещений. Обойтись без их расчета можно только при по-
строении простейших ММ на уровне элементарной физики. В ММ, претен-
дующих на серьезный, адекватный исследовательский инструмент, нельзя из-
бежать учета перемещения подвижных частей шасси. Без этого невозможно 
моделирование таких существенных процессов, как изменение положения ВС 
относительно ВПП на разных этапах его движения, как отрыв самолета при 
взлете и касание при посадке, как явления юза, бокового заноса и раскрутки ко-
лес. Эти, на первый взгляд слабые эффекты, на самом деле играют существен-
ную роль, поскольку поперечное движение ВС по ВПП на значительной скоро-
сти обладает слабой устойчивостью. Недостаточно адекватное моделирование 
этих процессов приводит к значительным ошибкам при воспроизведении дви-
жения в продольном и поперечном направлениях и, следовательно, к неприем-
лемости такой модели движения самолета по ВПП при разработке авиационной 
техники и расследовании летных происшествий. 

Как показывает опыт [68], результаты применения различных известных 
способов расчета продольных и поперечных сил разнятся несущественно. По-
этому в качестве моделей их расчета были приняты наиболее поздние разработ-
ки ЦАГИ [26, 27]. Намного более существенную (однако, слабо влияющую на 
качественный характер поведения самолета на ВПП) роль играют значения ко-
эффициентов трения и сцепления, определяемые на практике с погрешностью, 
достигающей 30 %. Определяющей для расчета продольных и поперечных уси-
лий на пневматиках является сила вертикального взаимодействия колес с ВПП, 
которая существенно зависит от поведения подвижных частей шасси и планера 
самолета относительно ВПП. 

Таким образом, необходимо рассматривать динамическую систему "ВС – 
шасси – земля". Для описания движения планера ВС можно использовать из-
вестные уравнения динамики полета ЛА (глава 2). Однако описание движения 
стоек шасси даже только в вертикальном направлении не так тривиально. 
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Наиболее общий подход к описанию этого движения базируется на уравне-
нии динамики материальной точки (второй закон Ньютона): 

 mgFFN
dt

ydm га2

2

 , (4.1) 

где m – масса подвижной части стойки шасси, g – ускорение силы тяжести, 
d2y/dt2 – вертикальное ускорение подвижной части стойки, N – сила реакции 
ВПП на пневматики стойки, Fа – упругая сила (газового амортизатора стойки), Fг 
– диссипативная сила (гидравлического амортизатора стойки и сил трения, см. 
главу 1). При этом считается, что изменение N определяется только обжатием 
пневматиков "е", а Fа – обжатием стойки "s". Fг принято считать зависящим и от 
обжатия стойки, и от скорости изменения ее обжатия "s ". Все зависимости N, Fа, 
Fг от своих аргументов являются официальными характеристиками шасси. В це-
лях облегчения изложения здесь не приводятся соотношения, описывающие ки-
нематику стоек, а движение шасси рассматривается строго в вертикальном на-
правлении. Такая модель динамики шасси для ГА была предложена еще в 1977 
году [62], однако ее практическое применение долго задерживалось по причи-
нам, которые стали ясны позже. Заметим лишь, что воздействие каждой стойки 
на фюзеляж в вертикальном направлении сводится к величине (рис. 4.1): 

 Fa + Fг + mg, (4.2) 
а не Fa + Fг [62], здесь слагаемое mg моделирует разгрузку планера от катящей-
ся по земле стойки (вес ВС обычно считается вместе с шасси).  

При разработке математической модели движения ВС по ВПП естественно 
стремление объединить уравнения работы шасси и уравнения движения плане-
ра в одну общую систему обыкновенных дифференциальных уравнений. Для 
редукции уравнений второго порядка типа (4.1) в систему двух уравнений пер-
вого порядка существуют хорошо известные приемы. Для численного интегри-
рования системы обыкновенных дифференциальных уравнений первого поряд-
ка, разрешенных относительно производной, вида: 

  t,yf
dt
dy

 , (4.3) 

как в данном случае, разработано большое количество разностных методов. 
Наиболее распространенные из них основаны на нисходящих разностных схе-
мах явного вида, позволяющих по известным значениям интегрируемой функ-
ции на n-ом шаге вычислить ее значение для (n+1)-го шага по прямым форму-
лам, как, например, в простейшем разностном методе Эйлера первого порядка: 

    n1nnnn1n
n1n

n1n ttt,yfyy;
tt
yy

dt
dy





 


 , (4.4) 

где yn – известное значение интегрируемой функции на текущем шаге, yn+1 – 
искомое значение интегрируемой функции на следующем шаге, tn – момент 
времени начала очередного шага интегрирования, tn+1 – момент времени конца 
очередного шага интегрирования, tn+1–tn – величина шага интегрирования. Ка-
залось бы, никаких проблем не должно быть... 
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Рис. 4.1. 
 

С помощью СММ ДП ЛА были разработаны математические модели, реа-
лизующие вышеописанный алгоритм с некоторыми наиболее распространен-
ными нисходящими разностными методами [2]: 

1) метод Эйлера (простейший), 
2) метод Эйлера (модифицированный с расчетом на 1/2 шага), 
3) метод Эйлера с пересчетом (то же, что метод Рунге-Кутта II порядка с 

расчетом в крайних точках шага), 
4) метод "прогноз-коррекция" I порядка (простейший), 
5) метод Рунге-Кутта IV порядка (стандартный),  
6) метод Адамса II порядка, 
7) метод Адамса III порядка. 
Улучшенные многошаговые методы типа "прогноз-коррекция" очень чувст-

вительны к началу интегрирования другими, одношаговыми методами, поэтому 
имеют явные признаки неустойчивости и здесь не анализируются [2, 15]. 

Результаты оказались весьма красноречивыми: ни один из перечисленных 
методов даже с весьма малым шагом интегрирования 0,05 с не дал устойчивого 
решения. Расчеты проводились на примере реального испытательного взлета 
самолета Ил-96-300 в ординарных условиях, но за время до 0,45 с полученные 
решения выходили за разумные границы (см. табл. .1). О потере контакта колес 
с ВПП можно судить по обнулению обжатия пневматиков, а о разрушении ко-
лес – по обжатию, превосходящему размеры пневматиков. 
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Таблица 4.1. 
Решение уравнения второго порядка для передней стойки шасси при взлете самолета Ил-96-300 "Ташкент-1" 

в объединенной системе уравнений движения 
Сокращения: 
уск. - ускорение,  
ск. - скорость,  
кол. - пневматик колеса, 
гидр. - гидравлическая составляющая амортизатора (диссипативная), 
усил. - усилие,  
рез. - результирующая сила от стойки шасси, 
шас. - подвижная часть стойки шасси,  
обж. - обжатие, 
ам. - газовый амортизатор (упругий),  
дл.ст. - расстояние от земли до уровня центра тяжести самолета, 
TANTET  - тангенс угла тангажа,  
TANGAM  - тангенс угла крена,  
 
 
Метод Эйлера простейший 
время уск.шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET TANGAM 
.000 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0003 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.100 –.3928 .1323E+06 .1370E+06 .5566E+02 .1372E+06 .0005 .2392 .0421 .0022 3.9187 .0065 .0000 
.150 –1.0190 .1324E+06 .1369E+06 .1009E+03 .1374E+06 –.0191 .2394 .0421 .0039 3.9185 .0065 .0000 
.200 6.8338 .1318E+06 .1400E+06 –.3908E+02 .1366E+06 –.0701 .2387 .0430 –.0147 3.9183 .0064 .0000 
.250 37.0789 .1288E+06 .1514E+06 –.7554E+03 .1329E+06 .2716 .2354 .0465 –.0651 3.9181 .0064 .0000 
.300 –97.5332 .1415E+06 .1072E+06 .9566E+04 .1560E+06 2.1256 .2493 .0329 .2769 3.9178 .0064 .0000 
.350 –912.8109 .2522E+06 .0000E+00 .1993E+06 .4564E+06 –2.7511 .3560 .0000 2.1338 3.9174 .0064 .0000 
.400 2917.9810 .1128E+06 .2207E+06 –.1356E+07 –.1238E+07 *** .2181 .0642 –2.7562 3.9177 .0064 .0000 

Отрыв от ВПП 1-ой стойки шасси! 
 

104 



Метод Эйлера модифицированный на 1/2 шага 
время уск.шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET TANGAM 
.000 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.025 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0001 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 –.1934 .1322E+06 .1370E+06 .2774E+02 .1371E+06 .0003 .2392 .0421 .0011 3.9188 .0065 .0000 
.075 –.3728 .1323E+06 .1370E+06 .5043E+02 .1372E+06 –.0046 .2392 .0421 .0020 3.9187 .0065 .0000 
.100 1.5498 .1321E+06 .1378E+06 –.9219E+00 .1370E+06 –.0184 .2391 .0423 –.0022 3.9186 .0065 .0000 
.125 5.3392 .1318E+06 .1393E+06 –.4289E+02 .1366E+06 .0204 .2387 .0428 –.0155 3.9186 .0065 .0000 
.150 –8.5385 .1332E+06 .1345E+06 .6295E+03 .1387E+06 .2486 .2402 .0413 .0238 3.9185 .0065 .0000 
.175 –76.4595 .1390E+06 .1142E+06 .8530E+04 .1525E+06 .0351 .2466 .0351 .2528 3.9184 .0065 .0000 
.200 –24.4843 .1350E+06 .1288E+06 .1065E+04 .1410E+06 –3.5744 .2422 .0395 .0395 3.9182 .0064 .0000 
.225 5437.8170 .7382E+05 .5062E+06 –.2291E+07 –.2213E+07 –4.1865 .1526 .1289 –3.5828 3.9185 .0065 .0000 
.250 *** .4371E+05 .4576E+08 –.3153E+07 –.3105E+07 *** .0321 .2489 –4.2025 3.9190 .0065 .0000 
.275 *** .9218E+06 .0000E+00 .2310E+10 .2311E+10 *** 6.8052 .0000 270.9226 3.8539 .0034 .0000 
.300 *** .9218E+06 .0000E+00 .2316E+12 .2316E+12 *** 135.8420 .0000 2716.1990 3.6918 –.0043 .0000 
.350 *** .4119E+05 .0000E+00 –.1318E+13 .1556E+13 *** .0000 .0000 –2716.8410 1722.6130 .6279 .0000 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
 
Метод Эйлера с пересчетом – Рунге-Кутта 2 порядка 
время уск.шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET TANGAM 
.000 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0003 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 –.1934 .1322E+06 .1370E+06 .2774E+02 .1371E+06 .0003 .2392 .0421 .0011 3.9188 .0065 .0000 
.100 –.5073 .1323E+06 .1370E+06 .5050E+02 .1373E+06 –.0094 .2393 .0421 .0020 3.9187 .0065 .0000 
.100 1.5479 .1321E+06 .1378E+06 –.9131E+00 .1370E+06 –.0172 .2391 .0423 –.0021 3.9186 .0065 .0000 
.150 8.5563 .1314E+06 .1406E+06 –.3662E+02 .1363E+06 .0601 .2383 .0432 –.0143 3.9185 .0065 .0000 
.150 –9.0473 .1333E+06 .1343E+06 .6585E+03 .1388E+06 .2354 .2403 .0412 .0249 3.9185 .0065 .0000 
.200 –125.5326 .1458E+06 .9598E+05 .8003E+04 .1587E+06 –.2170 .2523 .0295 .2395 3.9183 .0064 .0000 
.200 –12.7327 .1339E+06 .1328E+06 .3646E+03 .1392E+06 –3.1291 .2410 .0408 .0139 3.9182 .0064 .0000 
.250 5130.1040 .5251E+05 .8693E+06 –.1753E+07 –.1696E+07 –3.7658 .0843 .1972 –3.1338 3.9185 .0065 .0000 
.250 6125.3080 .4889E+05 .9678E+06 –.2149E+07 –.2095E+07 *** .0675 .2132 –3.4693 3.9193 .0065 .0000 
.300 *** .9218E+06 .0000E+00 .5001E+09 .5011E+09 *** 6.3589 .0000 125.8280 3.8682 .0041 .0000 
.300 *** .9218E+06 .0000E+00 .2471E+10 .2472E+10 *** 14.0776 .0000 280.2021 3.8061 .0011 .0000 
.350 *** .4119E+05 .4704E+08 –.1415E+11 –.1771E+11 *** .0000 979.3537 –281.5528 21.2935 .7516 .0000 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
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Метод прогноз коррекция простейший 
время уск.шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET TANGAM 
.000 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0003 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 –.3934 .1323E+06 .1370E+06 .5578E+02 .1372E+06 .0003 .2392 .0421 .0022 3.9187 .0065 .0000 
.100 –.6207 .1323E+06 .1370E+06 .4500E+02 .1373E+06 –.0194 .2393 .0421 .0017 3.9186 .0065 .0000 
.100 7.6558 .1315E+06 .1402E+06 –.4919E+02 .1364E+06 –.0308 .2384 .0431 –.0165 3.9186 .0065 .0000 
.150 20.4753 .1302E+06 .1452E+06 –.1447E+03 .1349E+06 .3520 .2370 .0446 –.0283 3.9184 .0065 .0000 
.150 –174.6585 .1521E+06 .8287E+05 .1321E+05 .1702E+06 .9930 .2562 .0255 .3557 3.9184 .0065 .0000 
.200 –539.5811 .2073E+06 .0000E+00 .5762E+05 .2698E+06 –7.7399 .3061 .0000 .9981 3.9181 .0064 .0000 
.200 *** .4119E+05 .5884E+08 –.4686E+07 –.4641E+07 *** .0000 .4124 –5.1236 3.9192 .0065 .0000 
.250 *** .4119E+05 .5884E+08 .0000E+00 .4468E+05 *** .0000 1.7117 .0000 3.9256 .0069 .0000 

Разрыв пневматиков 1–ой стойки шасси! 
 
Метод Рунге-Кутта 4 порядка (стандартный) 
время уск.шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET TANGAM 
.000 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.025 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0001 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.025 –.1217 .1322E+06 .1371E+06 .2774E+02 .1371E+06 .0001 .2391 .0421 .0011 3.9188 .0065 .0000 
.050 –.1782 .1322E+06 .1370E+06 .2502E+02 .1371E+06 –.0061 .2392 .0421 .0010 3.9188 .0065 .0000 
.050 .3115 .1322E+06 .1372E+06 .0000E+00 .1371E+06 –.0034 .2391 .0421 –.0001 3.9188 .0065 .0000 
.075 .9419 .1321E+06 .1375E+06 –.5485E+00 .1370E+06 .0044 .2391 .0422 –.0017 3.9187 .0065 .0000 
.075 –1.0721 .1323E+06 .1369E+06 .1762E+03 .1374E+06 .0202 .2393 .0420 .0068 3.9187 .0065 .0000 
.100 –9.5174 .1332E+06 .1339E+06 .5942E+03 .1387E+06 –.0570 .2402 .0411 .0225 3.9186 .0065 .0000 
.100 .8447 .1322E+06 .1375E+06 .1347E+02 .1371E+06 –.0823 .2391 .0422 .0005 3.9186 .0065 .0000 
.125 20.2169 .1303E+06 .1442E+06 –.1138E+04 .1341E+06 –.0611 .2371 .0443 –.0798 3.9186 .0065 .0000 
.125 14.7349 .1308E+06 .1425E+06 –.6088E+03 .1351E+06 .4232 .2377 .0438 –.0584 3.9186 .0065 .0000 
.150 –224.3307 .1590E+06 .6864E+05 .1687E+05 .1808E+06 .6545 .2605 .0211 .4275 3.9184 .0065 .0000 
.150 –104.6729 .1425E+06 .1024E+06 .7264E+04 .1547E+06 –1.3621 .2502 .0314 .2214 3.9184 .0065 .0000 
.175 886.4951 .1109E+06 .2260E+06 –.3331E+06 –.2173E+06 –3.9789 .2161 .0655 –1.3659 3.9185 .0065 .0000 
.175 6577.2020 .7271E+05 .5159E+06 –.2850E+07 –.2773E+07 20.8003 .1503 .1309 –3.9961 3.9188 .0065 .0000 
.200 *** .9218E+06 .0000E+00 .1438E+08 .1531E+08 *** 1.2997 .0000 20.9890 3.9089 .0060 .0000 
.200 *** .9218E+06 .0000E+00 .1167E+09 .1177E+09 *** 3.2789 .0000 60.5742 3.8878 .0050 .0000 
.225 *** .4119E+05 .5884E+08 –.3071E+10 –.3071E+10 *** .0000 .3584 –131.1565 3.9285 .0069 .0000 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
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Метод Адамса 2 порядка 
время уск.шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET TANGAM 
.000 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.100 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0004 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.150 –.7495 .1323E+06 .1370E+06 .1001E+03 .1373E+06 .0007 .2393 .0421 .0039 3.9186 .0065 .0000 
.200 –1.4370 .1325E+06 .1368E+06 .1122E+03 .1376E+06 –.0557 .2395 .0420 .0043 3.9185 .0065 .0000 
.250 35.7824 .1288E+06 .1505E+06 –.1152E+04 .1326E+06 –.1447 .2355 .0462 –.0802 3.9183 .0064 .0000 
.300 133.9258 .1203E+06 .1860E+06 –.6170E+04 .1190E+06 2.5749 .2262 .0557 –.1859 3.9181 .0064 .0000 
.350 *** .3469E+06 .0000E+00 .5918E+06 .9436E+06 11.7248 .4232 .0000 3.9406 3.9178 .0064 .0000 
.400 *** .9218E+06 .0000E+00 .8795E+07 .9722E+07 *** 1.2394 .0000 16.3224 3.9167 .0062 .0000 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
 
Метод Адамса 3 порядка 

время уск.шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET TANGAM 
.000 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.050 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.100 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0000 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.150 .0054 .1322E+06 .1371E+06 .0000E+00 .1371E+06 .0005 .2391 .0421 .0000 3.9188 .0065 .0000 
.200 –1.0160 .1324E+06 .1369E+06 .1256E+03 .1374E+06 .0007 .2394 .0420 .0049 3.9186 .0065 .0000 
.250 –1.1930 .1325E+06 .1368E+06 .4162E+02 .1374E+06 –.0969 .2394 .0420 .0016 3.9186 .0065 .0000 
.300 90.9386 .1240E+06 .1683E+06 –.6061E+04 .1228E+06 –.1434 .2302 .0513 –.1844 3.9185 .0065 .0000 
.350 158.7530 .1173E+06 .1979E+06 –.3688E+04 .1185E+06 8.6299 .2230 .0586 –.1438 3.9184 .0064 .0000 
.400 *** .9218E+06 .0000E+00 .9206E+07 .1013E+08 17.7563 1.0585 .0000 16.7092 3.9175 .0062 .0000 
.450 *** .9218E+06 .0000E+00 .1645E+08 .1738E+08 *** 2.1823 .0000 22.4756 3.9170 .0061 .0000 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
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Анализ этих результатов свидетельствует о том, что причина неустойчиво-
сти решения с помощью оговоренных моделей кроется отнюдь не в математи-
ческих особенностях разностных схем, а в структуре общей системы диффе-
ренциальных уравнений. Действительно: при вычислении правой части уравне-
ния (4.1) всегда есть риск получить большую погрешность, так как значения N 
и Fа близки и на несколько порядков превышают значения остальных членов 
уравнения, включая инерционный член. Эта погрешность приводит к возникно-
вению паразитного ускорения d2y/dt2 подвижной части стойки на текущем шаге 
интегрирования и паразитной скорости dy/dt – на следующем. В свою очередь 
эти паразитные решения приводят к появлению дополнительного отклонения 
подвижной части стойки от положения равновесия, даже малые значения кото-
рого способны существенно изменить N и Fа. 

Как известно, всякая механическая система, описываемая дифференциаль-
ным уравнением второго порядка, имеет собственные колебания. Таким обра-
зом, при численном решении уравнения (4.1) в общем решении кроме собст-
венных колебаний появляются паразитные колебания, связанные с погрешно-
стью расчета правой части. 

Если бы уравнения вида (4.1) решались изолированно, без учета положения 
планера самолета, т.е. его влияния на обжатие стоек шасси, то свойство устой-
чивости большинства из рассмотренных разностных схем [15] рано или поздно, 
в большей или меньшей мере сыграло бы свою положительную роль – возни-
кающие паразитные колебания имели бы ограниченную амплитуду. Но такое 
изолированное решение невозможно: без учета изменения положения ВС отно-
сительно ВПП вообще нет смысла решать уравнения динамики шасси. 

В модели, отражающей взаимодействие отдельных частей системы "ВС – 
шасси – земля", погрешности в решении уравнений динамики шасси приводят к 
существенному изменению воздействия на планер (4.2). Образно говоря, каж-
дая погрешность на шаге интегрирования уравнения (4.1) обращается в весьма 
ощутимый "удар" по планеру, как при движении по неровной ВПП. Наложение 
все новых и новых "ударов" на искаженное движение планера приводит к вза-
имному раскачиванию и к расхождению решения той составляющей системы, 
которая имеет меньший период собственных колебаний – шасси. Не исключе-
но, что можно подобрать такие характеристики шасси, чтобы собственные ко-
лебания в общей системе гасились. Но это уже будет не самолет Ил-96-300, 
скорее всего вообще такую конструкцию нельзя будет назвать самолетом, ибо 
масса шасси у нее должна быть весьма большой. 

Но может быть есть шанс избежать появления паразитных раскачивающих-
ся решений, если упростить уравнение (4.1), исключив из возможных его реше-
ний колебания? Этот прием предлагался ранее [62], однако результаты анализа 
его применения нигде не публиковались. Причина этого станет ясной несколь-
ко позже. Такой прием вполне обоснован физически: инерционный член 
m(d2y/dt2) в уравнении (4.1) принимает в нормальных условиях значения на по-
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рядки меньше, чем все слагаемые правой части, даже mg. Поэтому есть резон 
пренебречь им и перейти к дифференциальному уравнению первого порядка: 

  mgFNf
dt
dy

а  , (4.5) 

где f() является функцией, обратной к функциональной зависимости Fг от 
dy/dt. Не заостряя внимания на конкретизации такого преобразования, заметим, 
что общее решение уравнения вида (4.5) в силу особенностей зависимостей N и 
Fа от y не содержит собственных колебаний. 

Попытки применения такого алгоритма были объявлены ГосНИИ ГА [28, 
63] в 80-е годы при создании ППМП (см. Введение). Однако подробное изуче-
ние текстов программ для ЭВМ выявило наличие таких ухищрений, которые 
равносильны применению вместо уравнения вида (4.5) предельно упрощенного 
алгебраического уравнения баланса сил. В первом приближении такое упроще-
ние допустимо. Но при построении адекватных математических моделей для 
расследования летных происшествий это требует неординарных усилий по 
идентификации модели продольных и поперечных сил [30]. Поэтому до сего 
дня результаты расчетов поведения самолета на ВПП с помощью ППМП не 
внушают необходимой степени доверия и весьма слабо используются при ре-
шении задач безопасности полетов. 

Алгоритм с моделированием динамики шасси по уравнению (4.5) был акку-
ратно реализован в СММ ДП ЛА. Результаты таких расчетов разбега самолета 
Ил-96-300 представлены на рис. 4.2 – 4.8. Интегрирование проводилось с ша-
гом 0,05 с на интервале времени 15 с от момента страгивания самолета. Поэто-
му затухающие слабые колебания, порожденные отпусканием тормозов и пере-
водом двигателей на взлетный режим, вполне оправданы. Как видно, даже с та-
ким малым шагом интегрирования устойчивое решение можно получить только 
методами, которые весьма устойчивы сами по себе – модифицированным мето-
дом Эйлера и методами Рунге-Кутта II и IV порядков. Остальные рассмотрен-
ные методы не дают устойчивого решения даже для уравнения вида (4.5) – 
уравнения диссипации, трения – явления, не имеющего собственных колеба-
ний. 

Этот результат анализа наводит на мысль, что при увеличении шага интег-
рирования и устойчивые методы могут дать неустойчивые решения. Расчеты с 
шагом 0,125 с, достаточно малым, чтобы отразить все реальные физические яв-
ления при движении самолета по ВПП, подтвердили это – см. табл. 4.2. 

Таким образом, из проведенного анализа можно сделать следующий вывод: 
для обеспечения принципиальной возможности получения адекватных реаль-
ности результатов ММ движения ВС по ВПП (динамической системы "ВС – 
шасси – земля"), основанная на решении совместной системы дифференциаль-
ных уравнений движения планера и работы шасси, должна содержать уравне-
ния динамики шасси типа уравнения диссипации – без учета инерционного 
члена, и должна использовать только методы Рунге-Кутта порядка не ниже вто-
рого с малым шагом интегрирования порядка 0,05 с. 
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Рис. 4.2. 
 

 
 

Рис. 4.3. 
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Рис. 4.4. 
 

 
 

Рис. 4.5. 
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Рис. 4.6. 
 

 
 

Рис. 4.7. 
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Рис. 4.8. 
 

До определенного времени такой вывод устраивал разработчиков ППМП. 
Программы, основанные на рассмотренном приближении, широко применялись 
в ГА и в авиационной промышленности. Однако когда возникла необходимость 
в качественных результатах расчетов движения самолета по ВПП, оказалось, 
что такая модель не позволяет получать удовлетворительные результаты ими-
тации касания при посадке самолета и бокового движения по ВПП при возму-
щающих воздействиях. Не во всех полетных ситуациях удается получать ус-
тойчивые решения даже уменьшением шага интегрирования до 0,002 с. 

Таким образом, возникла необходимость разработки принципиально новой 
математической модели динамической системы "ВС – шасси – земля", пригод-
ной для таких ответственных задач, как расследование АП. Новым в ней дол-
жен быть, прежде всего, метод вычисления в математической модели движения 
шасси. Этот метод не должен вносить сколько-нибудь заметные паразитные 
решения и искажать такие реальные механические явления, как собственные 
колебания динамической системы "ВС – шасси – земля", многократные касания 
ВПП при мягкой посадке. Только в случае правильного представления верти-
кальных сил взаимодействия колес с ВПП можно рассчитывать на адекватное 
математическое моделирование горизонтального взаимодействия, которое, в 
свою очередь, требует "физичного" представления продольных и поперечных 
сил на колесе. 
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Таблица 4.2. 
Решение уравнения первого порядка для передней стойки шасси при взлете са-
молета Ил-96-300 "Ташкент-1" в объединенной системе уравнений движения 

Сокращения: 
ск. - скорость,  усил.  - усилие 
обж. - обжатие,  кол.  - пневматик колеса, 
гидр. - гидравлическая составляющая амортизатора (диссипативная), 
рез. - результирующая сила от стойки шасси, 
шас. - подвижная часть стойки шасси,  
ам. - газовый амортизатор (упругий),  
дл.ст. - расстояние от земли до уровня центра тяжести самолета, 
TANTET - тангенс угла тангажа, 
 
Метод Эйлера модифицированный на 1/2 шага 

время усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET 
.000 .1322E+06 .1371E+06 –.1996E+01 .1371E+06 .2391 .0421 –.0033 3.9188 .0065 
.063 .1320E+06 .1377E+06 .8597E+03 .1377E+06 .2389 .0423 .0318 3.9188 .0065 
.125 .1358E+06 .1251E+06 –.1560E+05 .1251E+06 .2431 .0384 –.2928 3.9185 .0065 
.188 .1190E+06 .1891E+06 .6528E+05 .1891E+06 .2248 .0565 1.0750 3.9188 .0064 
.250 .2775E+06 .0000E+00 –.2824E+06 .0000E+00 .3775 .0000 –1.2456 3.9058 .0065 
.313 .2018E+06 .0000E+00 –.2067E+06 .0000E+00 .2996 .0000 –1.0657 3.9481 .0064 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
 
Метод Эйлера с пересчетом - Рунге-Кутта II порядка 

время усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET 
.000 .1322E+06 .1371E+06 –.1996E+01 .1371E+06 .2391 .0421 –.0033 3.9188 .0065 
.125 .1318E+06 .1384E+06 .1721E+04 .1384E+06 .2387 .0425 .0615 3.9188 .0065 
.125 .1355E+06 .1262E+06 –.1419E+05 .1262E+06 .2428 .0388 –.2792 3.9185 .0065 
.250 .1033E+06 .2572E+06 .1490E+06 .2572E+06 .2078 .0731 1.7841 3.9190 .0064 
.250 .2338E+06 .0000E+00 –.2387E+06 .0000E+00 .3368 .0000 –1.1452 3.9079 .0065 
.375 .9312E+05 .1341E+05 –.8461E+05 .1341E+05 .1937 .0041 –.6818 4.0022 .0060 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
 
Метод Рунге-Кутта 4 порядка (стандартный) 

время усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. обж.ам. обж.кол. ск.обж.ам. дл.ст. TANTET 
.000 .1322E+06 .1371E+06 –.1996E+01 .1371E+06 .2391 .0421 –.0033 3.9188 .0065 
.063 .1320E+06 .1377E+06 .8597E+03 .1377E+06 .2389 .0423 .0318 3.9188 .0065 
.063 .1340E+06 .1311E+06 –.7802E+04 .1311E+06 .2411 .0403 –.2070 3.9186 .0065 
.125 .1083E+06 .2349E+06 .1217E+06 .2349E+06 .2132 .0677 1.5798 3.9191 .0065 
.125 .1657E+06 .6140E+05 –.1092E+06 .6140E+05 .2647 .0189 –.7745 3.9165 .0065 
.188 .1111E+06 .1787E+06 .6273E+05 .1787E+06 .2163 .0539 1.0485 3.9299 .0064 
.188 .2281E+06 .0000E+00 –.2330E+06 .0000E+00 .3302 .0000 –1.1314 3.9072 .0063 
.250 .6364E+05 .3895E+06 .3209E+06 .3895E+06 .1232 .1047 5.2768 3.9721 .0069 
.250 .2510E+06 .0000E+00 –.2559E+06 .0000E+00 .3550 .0000 –1.1859 4.5098 –.0493 
.313 .1908E+06 .0000E+00 –.1956E+06 .0000E+00 .2809 .0000 –1.0368 6.2839 –.1269 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
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4.2. Декомпозиционный подход к математическому моделированию ди-
намической системы "воздушное судно – шасси – земля" 

 
Поиски решения аналогичной проблемы в области авиационной промыш-

ленности и ГА успеха не принесли. Как отмечалось во введении, ММ в боль-
шинстве своем имели узкую область применения, а претендовавшие на воз-
можность расчета движения по ВПП осторожно обходили эти вопросы, прово-
дя расчеты или с очень малым шагом интегрирования, или на очень коротком 
промежутке времени. В этой ситуации необходимо было найти новый подход к 
проблеме. 

Во-первых, еще раз отметим, что уравнения движения планера можно ин-
тегрировать практически любыми известными численными методами, основан-
ными на нисходящих разностных схемах [2, 15]. Но для их замыкания необхо-
димо знание векторов сил и моментов воздействия на планер каждой стойки 
шасси, не только сил и моментов! Это означает, что в задачах ЛЭ знать поведе-
ние подвижных частей шасси, их координаты, скорости и ускорения, не нужно. 

Второй замеченный факт: неустойчивость численного решения проистекает 
от наличия в правых частях дифференциальных уравнений движения двух сла-
гаемых противоположного знака, которые на несколько порядков больше всех 
остальных членов уравнений. Это наводит на мысль, что остальные члены: 
инерционный, со второй производной от координаты, и диссипативный, с пер-
вой производной, не являются основными с точки зрения физики процесса, а, 
следовательно, они не должны определять вид уравнения для нахождения воз-
действия на планер самолета. 

Эти рассуждения в 1987 году позволили построить устойчивый вычисли-
тельный метод, на первых порах математически необоснованный, но который 
можно было с успехом использовать в СММ ДП ЛА [68]. 

Было предложено провести декомпозицию рассматриваемой сложной меха-
нической системы таким образом, чтобы сохранить возможность адекватного 
описания динамики частей с помощью дифференциальных уравнений второго 
порядка. Это оказывается принципиально возможным, так как между планером 
и каждой стойкой шасси взаимодействие осуществляется без дифференциаль-
ных соотношений: силами и моментами, определяемыми состоянием шасси. 
Таким образом, общую систему дифференциальных уравнений движения пла-
нера и стоек шасси можно разбить на части, интегрируемые отдельно. 

Смысл предлагавшегося приема заключается в особом взгляде на эти воз-
действия, которые можно алгебраически выделить из дифференциальных урав-
нений динамики подвижной части стойки шасси, не пренебрегая никакими чле-
нами. Для этого достаточно рассматривать эти уравнения, как уравнения Да-
ламбера, в которых инерционные члены с производными второго порядка вхо-
дят наравне с остальными силами, скорее даже лишь как поправки, которые на-
до каким-то образом вычислить. При таком подходе нет необходимости решать 
именно дифференциальное уравнение второго порядка, что неизбежно влечет 
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за собой паразитные колебания в численном решении. Нет надобности решать 
и дифференциальные уравнения первого порядка (при пренебрежении инерци-
онными членами), что тоже влечет за собой неустойчивость решений, напри-
мер, для такого ответственного момента, как первое касание земли при посадке. 

Даламберовы инерционные члены можно вычислить с помощью любой 
восходящей разностной схемы численного интегрирования на каждом шаге, 
используя уже известные значения обобщенных координат подвижной части 
шасси на предыдущих шагах. Например, может быть построена восходящая 
разностная схема Эйлера первого порядка (интерполяция назад) для производ-
ной первого порядка такого вида: 

    1nnnn1nn
1nn

1nn ttt,yfyy;
tt
yy

dt
dy




 



 , (4.6) 

где yn – искомое значение координаты на текущем шаге, yn–1 – известное значе-
ние координаты на предыдущем шаге, в противоположность общеизвестной 
нисходящей разностной схеме вида (4.4). 

Для решения уравнения баланса Даламберовых сил с помощью разностного 
уравнения (4.6) относительно yn приходится строить итерационный процесс. Но 
потери времени на эту итерацию с лихвой компенсируются тем фактом, что 
вычисляемое таким образом воздействие на планер в точности соответствует 
моменту времени, на котором ведется интегрирование основных уравнений 
движения планера самолета. Применение восходящих разностных схем имеет 
принципиальное значение, так как именно таким образом удается "переквали-
фицировать" дифференциальные уравнения в алгебраические, сохранив баланс 
всех Даламберовых сил на текущий момент времени. 

Иными словами, использование нисходящих разностных схем при традици-
онном интегрировании уравнений движения молчаливо предполагает справед-
ливость баланса Даламберовых сил на протяжении всего шага, что и влечет за 
собой погрешность численного интегрирования в конце шага. Применение вос-
ходящих разностных схем позволяет относить уравнение баланса сил шасси к 
одному моменту – концу шага, для которого и проводится интегрирование 
уравнений движения планера традиционными нисходящими разностными ме-
тодами, т.е. использовать для замыкания уравнений движения планера мгно-
венные значения сил и моментов от шасси. Таким образом, удается избавиться 
от неустойчивости решения объединенной системы дифференциальных урав-
нений и неоправданной чувствительности к характеристикам шасси физически 
оправданным методом. 

На рис. 4.9 представлены результаты расчета предлагаемым методом того 
же случая взлета самолета Ил-96-300, который анализировался в 4.1. Как и ра-
нее, результаты получены с помощью СММ ДП ЛА. Следует отметить, что ин-
тегрирование даже с постоянным шагом t = 0,13 c по методу Эйлера с пере-
счетом (методу Рунге-Кутта II порядка с расчетом в крайних точках шага) 
обеспечивает безусловно устойчивое решение вплоть до момента отрыва само-
лета от ВПП. 
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Рис. 4.9. 
 

СММ ДП ЛА позволяет применять автоматический выбор шага в процессе 
интегрирования, что приводит к таким же затратам машинного времени, какие 
требуются для решения объединенной системы уравнений движения планера с 
шасси стандартным методом Рунге-Кутта IV порядка с шагом 0,05 с. Это объ-
ясняется тем, что разработанный метод требует итераций на каждом шаге ин-
тегрирования только для уравнений стоек шасси. Трудоемкость расчета аэро-
динамических характеристик и силовой установки не возрастает, а может быть 
даже уменьшена за счет увеличения шага интегрирования. 

Кроме того, результат, полученный предложенным методом, представляется 
более физичным хотя бы потому, что воспроизводит уменьшение обжатия но-
совой стойки шасси после отпускания тормозов и перевода двигателей на 
взлетный режим, а также затухание начальных колебаний, что и свидетельству-
ет об устойчивости метода. Этого результата нельзя было получить ни на одной 
более ранней ММ. 

Как показала практика [69], использование разработанного метода модели-
рования работы шасси дает результаты, весьма слабо зависящие от особенно-
стей применяемых математических описаний продольных и поперечных сил. 
Естественность такого положения вещей, когда на практике трудно определить 
значения коэффициентов сцепления с более высокой точностью, чем 15 % – 20 
%, косвенно подтверждает физическую обоснованность предложенного метода. 

ВЭ по идентификации ММ движения самолетов по ВПП (см. 5.8, [100, 117, 
118]) проводились именно таким методом. 
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4.3. Математическое обоснование устойчивого вычислительного метода 
расчета движения летательного аппарата на шасси 

 
Математическое понятие устойчивости решений дифференциальных урав-

нений имеет несколько аспектов [1 – 5, 16, 17]: 
1) устойчивость решений исходных дифференциальных уравнений по Ля-

пунову рассматривается, как поведение точного решения при изменении на-
чальных условий; 

2) для нелинейных дифференциальных уравнений в качестве критерия ус-
тойчивости точки покоя вводится условие существования функции Ляпунова; 

3) для линейных дифференциальных уравнений, а также для линейных раз-
ностных уравнений, критерием устойчивости является наличие характеристи-
ческих корней с отрицательной вещественной частью. 

Первый аспект здесь неуместен, так как точного аналитического решения 
уравнений движения ЛА не существует. Второй аспект имеет узкую область 
применения в окрестности точки покоя (например, нейтрального положения 
стойки шасси), но его исследование тоже невозможно, поскольку не существует 
аналитической записи самого дифференциального уравнения, а, следовательно, 
и невозможно построение функции Ляпунова для дискретных процессов. Тре-
тий аспект неприменим ввиду явной нелинейности исследуемых дифференци-
альных уравнений. Попытки проведения такого анализа уравнения шасси с 
применением линеаризации и аппроксимации дают результаты, существенно 
зависящие от выбора области линеаризации и вида аппроксимации, что позво-
ляет сделать вывод, по меньшей мере, о неприемлемости такого подхода к ана-
лизу уравнений динамики шасси под воздействием нагрузки от планера само-
лета. Формально для всех рассмотренных в 4.1 схем существуют области ус-
тойчивости решения, но они могут требовать шага интегрирования много 
меньше 0,002, что, как уже оговаривалось, практически неприемлемо. Однако, 
помимо практической невозможности применения таких шагов интегрирования 
для получения результатов в обозримое время, существует другая проблема. 
При таких шагах интегрирования, т.е. при таких высоких частотах колебатель-
ных процессов, эмпирические характеристики амортизаторов оказываются не-
достоверными. Иными словами, погрешности этих характеристик могут при-
вести к накоплению ошибки в виде таких же паразитных колебаний. 

При исследовании устойчивости решений разностных задач Коши извест-
ные математические приемы [15] основываются на изучении устойчивости точ-
ного решения и поведения погрешности разностной аппроксимации. Если по-
следнее дается достаточно просто, то первое опять оказывается невозможным в 
силу неаналитичности записи исходных дифференциальных уравнений. 

Таким образом, остается лишь один способ изучения устойчивости числен-
ного решения уравнений динамики ЛА с шасси – непосредственная проверка 
ограниченности колебаний на различных режимах, в различных ситуациях. Во-
обще говоря, показанных примеров расчетов для подтверждения устойчивости 
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предложенного алгоритма достаточно. Однако для того, чтобы этот алгоритм 
можно было назвать методом, необходимо математическое обоснование. 

Оно было найдено в области исследования так называемых жестких систем 
[13, 14, 18, 19]. По [14] система обыкновенных дифференциальных уравнений 
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Иными словами, принято считать жесткими такие уравнения, решения ко-
торых содержат две составляющие: быстро затухающие колебания с большими 
производными и медленно затухающие колебания с малыми производными. 
Это свойство в механических системах приводит к тому, что быстро затухаю-
щие колебания выпадают из поля зрения исследователей, и все внимание со-
средоточивается на медленно затухающих процессах. Дело в том, что быстро 
затухающие процессы сконцентрированы в пределах малого интервала времени 
(t0, t0 + ), называемого пограничным слоем. Так, собственно говоря, и происхо-
дило, когда простейшими моделями шасси принимались сначала модели стати-
ки (баланс основных сил), а затем диссипативные модели. Общая модель дина-
мики нагруженного планером шасси – дифференциальные уравнения движения 
– оказывается из разряда жестких систем. 

Это свойство легко видеть на примере линейного дифференциального урав-
нения, описывающего простую механическую систему 0uuu   . Решение 
такого уравнения имеет вид: t

2
t

1
21 eCeC)t(u   , где С1 и С2 определяются на-

чальными условиями. Если  – мало, то с точностью до членов порядка : 
  11

1 ,  12 , и первое частное решение меняется быстро, а второе – 
медленно. 

Из этого примера видно, почему обратили внимание на наличие такого 
класса уравнений – численное решение классическими нисходящими разност-
ными схемами требовало чрезвычайно малого шага интегрирования даже в той 
области, где быстро меняющаяся составляющая пренебрежимо мала по сравне-
нию с медленно меняющейся. Даже небольшое увеличение шага интегрирова-
ния приводит в жестких системах к взрывному увеличению погрешности. 

Для решения жестких систем применяются разностные схемы, строящиеся 
на основе матрицы Якоби. Однако для сугубо нелинейных задач, не допускаю-
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щих линеаризацию или допускающих ее в малых пределах, такое построение 
чревато двумя ошибками. Первая: из-за быстрого изменения матрицы Якоби 
сколько-нибудь продолжительные расчеты по неизменной схеме приводят к 
неконтролируемой погрешности. Вторая ошибка: из-за малого пограничного 
слоя, на котором сосредоточивается внимание по матрице Якоби, можно вооб-
ще потерять длиннопериодическое решение. 

В [19] дается обзор некоторых разностных методов для решения жестких 
нелинейных систем первого порядка. Привлекает внимание ROW-метод (на-
званный так в честь авторов Розенброка и Ваннера), так как по своему построе-
нию он не требует итераций. Однако редукция уравнения движения шасси, в 
правой части которого присутствует член, зависящий нелинейно от скорости 
обжатия стойки, к системе уравнений первого порядка приводит к необходимо-
сти опять же итерационным методом решать систему нелинейных алгебраиче-
ских уравнений. Эти уравнения определяют лишь коэффициенты разностной 
схемы, близкой по смыслу схемам Рунге-Кутта. 

Итерационные неявные DIRK-схемы (diagonal implicit Runge-Kutta methods 
– диагонально-неявные методы Рунге-Кутта) еще более громоздки и также тре-
буют решения нелинейных алгебраических систем. 

Оригинальный безытерационный метод Розенброка для очень жестких сис-
тем: 

     f
x
fxx n1nn1nn1nn1n tt

2
i1ttEгде,Rett 















  , 

где i – мнимая единица, E – единичная матрица, а второе уравнение служит для 
определения , был проверен в СММ ДП ЛА на том же примере взлета самоле-
та Ил-96-300. Результат представлен на рис. 4.10 и в табл. 4.3. Как видно, и та-
кой оригинальный безытерационный метод не годен для получения устойчиво-
го решения в ММ шасси. По-видимому, уровень жесткости рассматриваемой 
системы уравнений чрезвычайно высок. 

Не вдаваясь в математические строгости исследования различных видов ус-
тойчивости решений разностных уравнений, заметим вместе с [14, 19], что в 
подавляющем большинстве случаев неявная схема Эйлера первого порядка да-
ет наилучшие с точки зрения устойчивости результаты. Правда, с формальной 
точки зрения она обладает невысокой точностью аппроксимации, но зато в осо-
бо трудных случаях дает качественно верные результаты. Однако результаты 
расчетов (рис.4.9) свидетельствуют о достаточной практической точности раз-
работанного и теперь обоснованного метода для ММ динамической системы 
"ВС – шасси – земля". 

Следует упомянуть еще об одном аспекте математической строгости разра-
ботки ММ – самосогласованности [112]. Это свойство для системы уравнений 
движения планера I порядка самодостаточно в классе нисходящих разностных 
схем. Но система с уравнениями шасси II порядка становится самосогласован-
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ной только в классе восходящих разностных схем, примененных к ним. Физи-
ческое объяснение этому дано выше. 

 
 

 
 

Рис. 4.10. 
 

Таблица 4.3. 
Результаты численного интегрирования уравнений динамики самолета с шасси 

при движении по земле после декомпозиции системы 
(решение уравнения второго порядка для передней стойки шасси при взлете 

самолета Ил-96-300 "Ташкент-1") 
 
Сокращения: 
уск. - ускорение,  
ск. - скорость,  
кол. - пневматик колеса, 
гидр. - гидравлическая составляющая амортизатора (диссипативная), 
усил. - усилие,  
рез. - результирующая сила от стойки шасси, 
шас. - подвижная часть стойки шасси,  
обж. - обжатие, 
ам. - газовый амортизатор (упругий),  
дл.ст. - расстояние от земли до уровня центра тяжести самолета, 
TANT - тангенс угла тангажа. 
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Метод Эйлера с пересчетом - Рунге-Кутта 2 порядка + метод Розенброка 
вре-
мя 

уск. 
шас. усил.ам. усил.кол. усил.гидр. рез.шас. ск. 

шас. 
обж.
ам. 

обж. 
кол. 

ск.обж
.ам. дл.ст. TANT 

.000 .0001 .1315E+06 .1364E+06 .0000E+00 .1364E+06 .0000 .2384 .0419 .0000 3.9197 .0065 

.050 –.0033 .1315E+06 .1366E+06 .1155E+00 .1366E+06 –.0002 .2384 .0420 .0000 3.9196 .0065 

.100 –.0035 .1315E+06 .1372E+06 .0000E+00 .1372E+06 –.0003 .2384 .0421 –.0002 3.9195 .0065 

.150 .0340 .1315E+06 .1380E+06 –.3570E–01 .1380E+06 .0014 .2384 .0424 –.0003 3.9192 .0065 

.200 –.0464 .1316E+06 .1386E+06 .3513E+02 .1386E+06 –.0010 .2385 .0426 .0014 3.9190 .0065 

.250 .3123 .1315E+06 .1394E+06 –.2026E+00 .1396E+06 .0147 .2384 .0428 –.0010 3.9188 .0065 

.300 –.1190 .1322E+06 .1374E+06 .3833E+03 .1374E+06 .0087 .2392 .0422 .0147 3.9187 .0065 

.350 –.0506 .1326E+06 .1361E+06 .2262E+03 .1361E+06 .0062 .2396 .0418 .0087 3.9186 .0064 

.400 –.0119 .1329E+06 .1352E+06 .1601E+03 .1352E+06 .0056 .2399 .0415 .0062 3.9186 .0064 

.450 .0063 .1331E+06 .1346E+06 .1446E+03 .1346E+06 .0059 .2402 .0413 .0056 3.9185 .0064 

.500 .0118 .1334E+06 .1343E+06 .1529E+03 .1344E+06 .0065 .2405 .0413 .0059 3.9183 .0064 

.550 .0099 .1337E+06 .1344E+06 .1683E+03 .1345E+06 .0070 .2408 .0413 .0065 3.9179 .0064 

.600 .0051 .1340E+06 .1348E+06 .1812E+03 .1348E+06 .0072 .2411 .0414 .0070 3.9175 .0064 

.650 .0011 .1344E+06 .1353E+06 .1879E+03 .1353E+06 .0073 .2415 .0415 .0072 3.9170 .0063 

.700 –.0002 .1347E+06 .1357E+06 .1894E+03 .1357E+06 .0073 .2419 .0417 .0073 3.9165 .0063 

.750 .0010 .1350E+06 .1359E+06 .1892E+03 .1359E+06 .0073 .2422 .0417 .0073 3.9160 .0063 

.800 .0053 .1354E+06 .1360E+06 .1906E+03 .1360E+06 .0076 .2426 .0418 .0073 3.9156 .0063 

.850 .0145 .1357E+06 .1356E+06 .1976E+03 .1356E+06 .0083 .2430 .0416 .0076 3.9154 .0063 

.900 .0311 .1361E+06 .1345E+06 .2168E+03 .1345E+06 .0099 .2434 .0413 .0083 3.9153 .0063 

.950 .0554 .1366E+06 .1325E+06 .2578E+03 .1325E+06 .0127 .2439 .0407 .0099 3.9154 .0063 
1.000 .0841 .1372E+06 .1295E+06 .3312E+03 .1296E+06 .0169 .2445 .0398 .0127 3.9157 .0064 
1.050 .1114 .1379E+06 .1259E+06 .4436E+03 .1260E+06 .0224 .2454 .0387 .0169 3.9160 .0064 
1.100 .1328 .1390E+06 .1220E+06 .5945E+03 .1221E+06 .0291 .2465 .0375 .0224 3.9160 .0064 
1.150 .1467 .1403E+06 .1182E+06 .7773E+03 .1183E+06 .0364 .2479 .0363 .0291 3.9157 .0064 
1.200 .1532 .1420E+06 .1149E+06 .9830E+03 .1150E+06 .0441 .2498 .0353 .0364 3.9150 .0063 
1.250 .1031 .1453E+06 .1123E+06 .1202E+04 .1123E+06 .0492 .2520 .0345 .0441 3.9136 .0063 
1.300 .1157 .1493E+06 .1113E+06 .1353E+04 .1114E+06 .0550 .2544 .0342 .0492 3.9114 .0061 
1.350 .1067 .1537E+06 .1125E+06 .1524E+04 .1125E+06 .0603 .2572 .0346 .0550 3.9083 .0060 
1.400 .0831 .1585E+06 .1160E+06 .1685E+04 .1161E+06 .0645 .2602 .0356 .0603 3.9042 .0057 
1.450 .0525 .1637E+06 .1217E+06 .1813E+04 .1217E+06 .0671 .2634 .0374 .0645 3.8992 .0055 
1.500 .0244 .1691E+06 .1285E+06 .1897E+04 .1285E+06 .0683 .2668 .0395 .0671 3.8938 .0052 
1.550 .0080 .1745E+06 .1351E+06 .1938E+04 .1351E+06 .0687 .2702 .0415 .0683 3.8883 .0049 
1.600 .0086 .1800E+06 .1405E+06 .1954E+04 .1405E+06 .0692 .2736 .0432 .0687 3.8832 .0046 
1.650 .0259 .1856E+06 .1440E+06 .1971E+04 .1440E+06 .0705 .2771 .0442 .0692 3.8787 .0043 
1.700 .1853 .1906E+06 .1453E+06 .2015E+04 .1454E+06 .0797 .2806 .0446 .0705 3.8748 .0041 
1.750 .1827 .1930E+06 .1427E+06 .2303E+04 .1428E+06 .0889 .2846 .0438 .0797 3.8716 .0039 
1.800 .2222 .1956E+06 .1360E+06 .2593E+04 .1361E+06 .1000 .2890 .0418 .0889 3.8692 .0037 
1.850 .2917 .1985E+06 .1248E+06 .2952E+04 .1249E+06 .1146 .2940 .0383 .1000 3.8676 .0036 
1.900 .3706 .2019E+06 .1098E+06 .3436E+04 .1099E+06 .1331 .2998 .0337 .1146 3.8665 .0035 
1.950 .3721 .2076E+06 .9387E+05 .4070E+04 .9406E+05 .1517 .3064 .0288 .1331 3.8647 .0033 
2.000 .4046 .2141E+06 .8200E+05 .4729E+04 .8221E+05 .1719 .3140 .0252 .1517 3.8608 .0031 
2.050 .3848 .2215E+06 .7745E+05 .5470E+04 .7764E+05 .1912 .3226 .0238 .1719 3.8536 .0028 
2.100 .3324 .2298E+06 .8063E+05 .6200E+04 .8080E+05 .2078 .3322 .0248 .1912 3.8431 .0024 
2.150 .2744 .2387E+06 .8869E+05 .6849E+04 .8882E+05 .2215 .3425 .0272 .2078 3.8302 .0018 
2.200 .1537 .2494E+06 .9775E+05 .7400E+04 .9783E+05 .2292 .3536 .0300 .2215 3.8164 .0011 
2.250 .1440 .2629E+06 .1081E+06 .7714E+04 .1082E+06 .2364 .3651 .0332 .2292 3.8017 .0003 
2.300 .1217 .2768E+06 .1222E+06 .8013E+04 .1223E+06 .2425 .3769 .0375 .2364 3.7856 –.0005 
2.350 .0825 .2911E+06 .1412E+06 .8269E+04 .1412E+06 .2466 .3890 .0434 .2425 3.7676 –.0014 
2.400 –.2300 .3065E+06 .1642E+06 .8444E+04 .1641E+06 .2351 .4014 .0503 .2466 3.7483 –.0022 
2.450 –.2307 .3282E+06 .1940E+06 .7969E+04 .1939E+06 .2236 .4131 .0577 .2351 3.7292 –.0030 
2.500 –.1970 .3488E+06 .2130E+06 .7499E+04 .2129E+06 .2137 .4243 .0623 .2236 3.7134 –.0036 
2.550 –.0772 .3685E+06 .2067E+06 .7105E+04 .2066E+06 .2098 .4350 .0608 .2137 3.7043 –.0042 
2.600 .1538 .3878E+06 .1664E+06 .6954E+04 .1664E+06 .2175 .4455 .0509 .2098 3.7037 –.0046 
2.650 .3323 .4156E+06 .1080E+06 .7264E+04 .1081E+06 .2341 .4563 .0332 .2175 3.7105 –.0050 
2.700 .5956 .4514E+06 .3560E+05 .7943E+04 .3589E+05 .2639 .4680 .0109 .2341 3.7210 –.0053 
2.750 2.5460 .4918E+06 .0000E+00 .9204E+04 .1273E+04 .3912 .4812 .0000 .2639 3.7294 –.0057 

Отрыв от ВПП 1–ой стойки шасси! 
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4.4. Возможности математической модели шасси в системе математиче-
ского моделирования динамики полета летательных аппаратов 

 
Разработка устойчивого метода расчета движения ВС по ВПП позволила 

расширить возможности ММ работы шасси для воспроизведения таких процес-
сов, которые ранее не моделировались.  

Прежде всего, оказалось, что без дополнительных усовершенствований ММ 
воспроизводит колебания самолета после отпускания тормозов на старте и эф-
фект двойного касания при посадке, который практически всегда присутствует 
в реальности. Выявилась возможность расчета стоянки самолета на тормозах 
при работающих двигателях и его вертикального и вращательного движения 
при изменении режима их работы. 

Стало возможным выявлять удары в стойках шасси при их полном обжатии 
в случае жесткой посадки, а также потерю контакта пневматиков стойки с ВПП 
не только при двойном касании, но и в случае ошибок пилотирования при не-
благоприятных внешних воздействиях. 

Следует отметить, что в СММ ДП ЛА реализована полная кинематика стоек 
шасси не только в вертикальном направлении, но и в горизонтальном. Это по-
зволяет с учетом положения самолета относительно ВПП точно определять мо-
менты касания земли непредусмотренными для этого частями планера (хво-
стом, крылом, двигателем). Кроме того, в СММ ДП ЛА воспроизводятся три 
возможных режима работы управляемой стойки шасси: управление, самоори-
ентация и заклинивание в любом заданном положении. 

Дальнейшие усовершенствования ММ шасси связаны с использованием 
уравнения вращения каждого колеса шасси: 

 dxк

2

Nrμ
2

mr
 , (4.7) 

где ½mr2 – момент инерции колеса, x – коэффициент продольного сцепления, 
зависящий от относительного скольжения, являющегося функцией от к. Реше-
ние этого уравнения к необходимо для моделирования работы автомата юза. 
Если таковой (с известными характеристиками) работает на ВС, то юз (пробук-
совка) не возникает. Если на ВС автомата юза нет, то его идентификация в ММ 
производится на основании условия превышения суммарным моментом сил, 
тормозящих качение, М'т момента сцепления: 
 М'т > xNrd. (4.8) 

Боковой занос колеса, так же как и продольное проскальзывание, существу-
ет на практике всегда, хотя может быть и малым. Поэтому идентифицировать в 
ММ боковой занос аккуратно нельзя, но можно использовать условие превы-
шения углом увода некоторого значения, например, 20 или 12 (граница ли-
нейности характеристик поперечных сил). 

При первом касании невращающихся колес с ВПП они, как известно, полу-
чают мощный импульс на раскрутку. Этот импульс настолько велик, что из под 
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незаторможенных колес появляется черное облако сгоревшей резины, а самолет 
ощущает значительный толчок. Эффект такой, как будто колеса тормозят. Дей-
ствительно, они тормозят самолет за счет отбора энергии на раскрутку. Рас-
крутка, а вместе с ней и продольное проскальзывание и продольная сила сцеп-
ления (сопротивления) X = xN, определяется с помощью решения (4.7) до тех 
пор, пока окружная скорость колеса кr не сравняется с путевой Vпут.  

Явление "эллипса трения" (см. 1.6), так же как и подробный расчет про-
дольных и поперечных сил сцепления (см. главу 5), тоже моделируется в со-
временной редакции СММ ДП ЛА. Это позволяет с предельной степенью адек-
ватности учитывать "полный ресурс" сцепления и получать результаты расче-
тов сложной комбинации продольного и поперечного движения ВС по ВПП, в 
том числе и с переменным коэффициентом сцепления (см. 7.5). 
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Глава 5. ФИЗИКО-АНАЛИТИЧЕСКОЕ ПРЕДСТАВЛЕНИЕ 

ГОРИЗОНТАЛЬНЫХ СИЛ ВЗАИМОДЕЙСТВИЯ ПНЕВМАТИКА С 
ВЗЛЕТНО-ПОСАДОЧНОЙ ПОЛОСОЙ 

 
5.1. Аппроксимация продольного коэффициента сцепления 
 
В предыдущих главах было показано, что для обеспечения высокой степени 

адекватности ММ движения ВС по ВПП необходимо создание такой ММ ди-
намики колес шасси, в которой закономерности изменения коэффициента сцеп-
ления  колес шасси с ВПП в зависимости от условий эксплуатации описыва-
ются физически обоснованным способом.  

Многочисленные ВЭ на ММ самолетов Ил-96-300, Ил-96Т и Ту-154 [69, 70, 
76 – 81, 82 – 89, 117, 120, 123, 124] показали систематическое отклонение зна-
чений коэффициента сцепления от замеренных на ВПП во время ЛИ. Это от-
клонение имеет вид, подобный графику пересчета [34], изображенному на рис. 
1.28. Кроме того, оказалось нереальным использование значений коэффициента 
сцепления вне диапазона [0,21 – 0,75] для движения по ВПП без глиссирования. 

На основе вышесказанного была построена гладкая аппроксимация для пе-
ресчета результатов инструментальных замеров на ВПП D в коэффициент сце-
пления ВПП ВПП для стандартных пневматиков тяжелых транспортных само-
летов (рис. 5.1), которым в дальнейшем мы и будем пользоваться: 
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Рис. 5.1. Гладкая аппроксимация пересчета результатов инструментальных  

замеров коэффициента сцепления ВПП для стандартных пневматиков  
тяжелых транспортных самолетов 
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Для изучения влияния в комплексе на коэффициент сцепления таких факто-
ров, как скорость относительного скольжения колес по поверхности ВПП, ско-
рость движения, состояние поверхности ВПП, давление в пневматиках, необхо-
димо иметь обширный глубоко систематизированный экспериментальный ма-
териал, выходящий далеко за рамки возможностей летных испытаний авиаци-
онной техники. В качестве такого материала в данной статье выбраны резуль-
таты испытаний различных колес, приведенные в [50]. Выбор определялся тем 
фактом, что в данной работе результаты систематизированы по всем основным 
факторам, влияющим на коэффициент сцепления: тип покрытия ВПП и осад-
ков, относительное скольжение , скорость движения V и давление в пневма-
тике Pпн. 

Экспериментальные данные в [50] представлены в виде нескольких графиков 
при отсутствии ссылок на полученные аппроксимации. Первый из них – зависи-
мость общего коэффициента сцепления (, V) от относительного скольжения  
при трех значениях скорости движения на сухой ВПП при давлении в пневматике 
Pпн = 6 ат. По данным [47] сухому состоянию ВПП соответствует замеренное по 
отечественной методике значение ВПП = 0,6 – 0,7, влажному – ВПП = 0,5 – 0,6, 
мокрому – ВПП = 0,4 – 0,5, обледенелому – ВПП = 0,3. Таким образом, указанная 
зависимость позволяет провести лишь качественный анализ для определения вида 
регрессии и не дает требуемой комплексной зависимости. Вторая группа графиков 
представляет зависимость предельного коэффициента сцепления  пр (ВПП, V, Pпн) 
от скорости при трех состояниях ВПП (трех значениях ВПП) и, в основном, трех 
значениях Pпн. Третья группа графиков представляет зависимость коэффициента 
сцепления скольжения с(ВПП, V, Pпн) от скорости при трех значениях ВПП и, в 
основном, трех значениях Pпн. Четвертая группа графиков представляет зависи-
мость предельного относительного скольжения, соответствующего достижению 
предельного коэффициента сцепления  пр , в виде  пр (V, Pпн) от скорости при 
трех значениях Pпн. Таким образом, полный и формальный статистический анализ 
общей искомой зависимости µ(, ВПП, V, Pпн) становится невозможным ввиду 
крайне малых объемов выборок по всем исследуемым параметрам, кроме скоро-
сти. Однако неформальный статистический анализ, основанный на некоторых фи-
зических соображениях, можно провести и на этом материале, аналогично тому, 
как это проделано в [133]. 

 
5.1.1 Статистический  анализ экспериментальных данных предельного ко-

эффициента сцепления 
 
За основу взята аппроксимация РКИИ ГА [29, 63, 65]: 

   ]e25,0125,0[ )11V(072,0
ВППВППВППпр

 , (5.2) 
где скорость задается в м/с, или: 
   ]e25,0125,0[ )40V(02,0

ВППВППВППпр
 , (5.3) 
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где скорость задается в км/ч. Эта аппроксимация составлена таким образом, 
чтобы при скорости 40 км/ч  пр  принимала значение ВПП. Кроме того, в этом 
выражении подразумевается тот факт, что замеры на скользкой ВПП на прак-
тике не приводят к значениям ВПП < 0,25.  

Для анализа представим это выражение в более общем виде: 

 
b]e))P,(M1(

)P,(M)[P,(M
)40V(a

0пнВППпр

0пнВППпрпнВППпрпр






, (5.4) 

где скорость V измеряется в км/ч, а значения M пр (ВПП,Pпн), 0, a и b будут вы-
бираться на основании регрессионного анализа. 

Результаты безусловной аппроксимации предложенной формулой (5.4) экс-
периментальных данных Дедкова [50] по методу наименьших квадратов пред-
ставлены в табл. 5.1, где 2 обозначает величину суммы квадратов отклонений 
аппроксимации от экспериментальных данных. Минимизация по методу наи-
меньших квадратов проводилась методом полного перебора на сетке значений 
искомых параметров. 

Таблица 5.1. 
Результаты безусловной аппроксимации экспериментальных данных 

Состояние ВПП Pпн, ат 0 M пр (ВПП,Pпн) a b 2 
сухая 10 0,22 0,68 0,0120 0,08 0,04768 

 8 0,18 0,67 0,0125 0,04 0,12101 
 6 0,88 0,94 0,0015 0,22 0,11031 
 4 0,16 0,90 0,0155 0,18 0,16233 

мокрая 10 0,23 0,62 0,0095 0,21 0,05513 
 6 –0,19 0,53 0,0355 0,11 0,06357 
 4 0,69 0,69 0,0025 0,08 0,14657 

мокрый 10 –0,09 0,55 0,0200 0,20 0,07910 
снег 6 –0,03 0,75 0,0485 0,34 0,15296 

 4 0,64 0,65 0,0025 0,12 0,28820 
 
Следует отметить, что объемы выборок экспериментальных данных [50] для 

рассматриваемой величины невелики – в основном менее 30. В этом случае 
формальное применение регрессионного анализа затруднено недостаточной 
правдоподобностью выводов. Это значит, что можно рассматривать широкий 
круг разнообразных гипотетических регрессий, имеющих достаточно далекие 
от минимального значения дисперсии – показателя оптимальности метода наи-
меньших квадратов. Детальные оценки показывают, что в случае имеющихся 
выборок допустимы отклонения от минимальной указанной величины диспер-
сии до 30 %. Таким образом, следует стремиться к аналогичности по своему 
виду аппроксимаций рассматриваемой зависимости для всех случаев. 

Из анализа этой таблицы следуют три вывода:  



 128 

– значения в последнем столбце, отражающие дисперсию эксперименталь-
ных данных, свидетельствуют о сильном их разбросе; 

– все найденные оптимальные значения коэффициентов аппроксимации не 
имеют никакой определенной тенденции, которая могла бы быть отображена 
простой функциональной зависимостью; 

– оптимальные значения коэффициента 0 (принимающие весьма большие и 
даже отрицательные значения) не имеют физического смысла, приписываемого 
ему составителями данной формулы, как предельно низкое значение коэффи-
циента сцепления ВПП = 0,25, что принято до сих пор в практике ГА. 

Последующие попытки упростить исходную формулу за счет заморажива-
ния значений 0, M пр (ВПП,Pпн) и а приводят к существенному возрастанию 
дисперсии, т.е., скорее всего, не имеют физического смысла. Лишь предполо-
жение о нулевом значении поправочного слагаемого b = 0 выглядит вполне 
обоснованным, так как именно в этом случае  пр  = ВПП при скорости 40 км/ч. 
С другой стороны на такое предположение наталкивает абсолютное отсутствие 
системы в изменении b в зависимости от Pпн, а также предложенная РКИИ ГА 
[29, 63, 65] формула. Наилучшие аппроксимации в этом случае (b = 0) иллюст-
рируются табл. 5.2. 

Таблица 5.2. 
Результаты аппроксимации при b = 0 

Состояние 
ВПП Pпн, ат 0 M пр (ВПП,Pпн) a 2 

сухая 10 0,19 0,60 0,0125 0,04768 
  (0,15 – 0,34) (0,59 – 0,61) (0,0100 – 0,0150)  
 8 0,17 0,63 0,0125 0,12105 
  (0,13 – 0,25) (0,63 – 0,64) (0,0095 – 0,0145)  
 6 0,67 0,72 0,0020 0,11038 
  (0,36 – 0,72) (0,71 – 0,73) (0,0015 – 0,0045)  
 4 0,06 0,72 0,0155 0,16240 
  (0,04 – 0,12) (0,72 – 0,73) (0,0135 – 0,0185)  

мокрая 10 0,21 0,41 0,0100 0,05514 
  (0,15 – 0,31) (0,41 – 0,42) (0,0070 – 0,0130)  
 6 –0,24 0,42 0,0360 0,06359 
  (–0,26 – –0,17) (0,42 – 0,43) (0,0285 – 0,0340)  
 4 0,62 0,62 0,0030 0,14843 
  (0,61 – 0,62) (0,61 – 0,62) (0,0030)  

мокрый 10 –0,12 0,35 0,0200 0,07910 
  (–0,22 – –0,07) (0,34 – 0,35) (0,0155 – 0,0270)  

снег 6 –0,21 0,41 0,0485 0,15296 
  (–0,28 – –0,10) (0,40 – 0,43) (0,0340 – 0,0595)  
 4 0,50 0,53 0,0035 0,28865 
  (0,28 – 0,54) (0,51 – 0,55) (0,0035 – 0,0080)  
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Слабое отличие значений последнего столбца табл. 5.2 от табл. 5.1 свиде-
тельствует о приемлемости рассмотренного упрощения (b = 0) аппроксимации. 

В этой таблице мелким шрифтом указаны диапазоны значений параметров 
аппроксимации, не ухудшающие наименьшие дисперсии (значения последнего 
столбца) более чем на 1 %. Нетрудно видеть, что наименьший разброс значений 
наблюдается у величины M пр (ВПП,Pпн), что свидетельствует о достаточно точ-
ном их определении. Заметим, что значения этой величины для случаев Pпн = 
= 10 ат очень близки значениям ВПП, а в зависимости от Pпн легко просматри-
вается монотонность. Несколько более сложная зависимость просматривается у 
величины коэффициента а. И совсем не просматривается – у коэффициента 0. 

Последний факт с точки зрения дисперсионного анализа означает очень 
большую вероятность отсутствия зависимости коэффициента 0 от Pпн, т.е. име-
ет смысл проанализировать постоянное значение 0. По аппроксимации РКИИ 
ГА 0 = 0,25. Результаты регрессионного анализа для этого случая (формула 
РКИИ ГА, но с подбираемыми значениями ВПП и 0,072, не имеющими физиче-
ского смысла) представлены в табл. 5.3. 

Таблица 5.3. 
Результаты аппроксимации при b = 0 и 0 = 0,25 

Состояние ВПП Pпн, ат 0 M пр (ВПП,Pпн) a 2 
сухая 10 0,25 0,61 0,011 0,0483 

 8 0,25 0,64 0,010 0,1221 
 6 0,25 0,72 0,006 0,1134 
 4 0,25 0,73 0,006 0,1782 

мокрая 10 0,25 0,41 0,009 0,0553 
 6 0,25 0,45 0,005 0,0882 
 4 0,25 0,59 0,008 0,1885 

мокрый 10 0,25 0,35 0,005 0,0870 
снег 6 0,25 0,43 0,005 0,1781 

 4 0,25 0,53 0,008 0,2922 
 
На этой стадии регрессионного анализа следует обычно проверка несколь-

ких альтернативных гипотез. Так, в данном случае, имеет смысл оценка регрес-
сий с другими опорными значениями 0. В итоге выяснилось, что гипотеза о 
0 = 0,2 оказывается более предпочтительной, чем оцененная 0 = 0,25, о чем 
свидетельствуют меньшие значения в последнем столбце табл. 5.4 во всех наи-
более важных эксплуатационных случаях. 

Результаты последнего столбца подтверждают правильность сделанных уп-
рощающих предположений (b = 0, 0 = 0,2), ибо дисперсия экспериментальных 
данных (внутренняя, остаточная) значительно больше изменяющейся диспер-
сии аппроксимирующих зависимостей (межгрупповой, внешней). 
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Таблица 5.4. 
Результаты аппроксимации при b = 0 и 0 = 0,2 

Состояние ВПП Pпн, ат 0 M пр (ВПП,Pпн) a 2 
сухая 10 0,20 0,60 0,0120 0,0477 

   (0,59 – 0,61) (0,0100 – 0,0145)  
 8 0,20 0,64 0,0120 0,1214 
   (0,63 – 0,64) (0,0105 – 0,0125)  
 6 0,20 0,72 0,0075 0,1146 
   (0,71 – 0,72) (0,0060 – 0,0085)  
 4 0,20 0,74 0,0095 0,1723 
   (0,73 – 0,74) (0,0075 – 0,0105)  

мокрая 10 0,20 0,41 0,0105 0,0552 
   (0,41 – 0,42) (0,0100 – 0,0120)  
 6 0,20 0,44 0,0050 0,0869 
   (0,44 – 0,45) (0,0045 – 0,0060)  
 4 0,20 0,58 0,0080 0,1969 
   (0,58 – 0,59) (0,0075 – 0,0100)  

мокрый 10 0,20 0,35 0,0060 0,0862 
   (0,34 – 0,35) (0,0045 – 0,0065)  

снег 6 0,20 0,44 0,0070 0,1768 
   (0,42 – 0,46) (0,0050 – 0,0095)  
 4 0,20 0,53 0,0095 0,2941 
   (0,51 – 0,55) (0,0070 – 0,0135)  

 
Таким образом, можно сделать следующие выводы по поводу аппроксима-

ции, предложенной РКИИ ГА: 
– использование поправки 0,25 дает не наилучший эффект; 
– формула не отражает влияние давления в пневматиках; 
– формула хорошо отражает зависимость от состояния ВПП. 
Полученные значения оставшихся двух параметров M пр  и а формулы (5.4) 

требуют отдельной аппроксимации.  
В зависимости коэффициента а от ВПП и Pпн физический смысл не просле-

живается. Кроме того, оптимум генеральной формулы  пр  по этому коэффици-
енту весьма пологий, что позволяет принимать значение этого коэффициента в 
качестве оптимального в широком диапазоне. Поэтому оценим самое грубое 
приближение коэффициента а – с помощью постоянной величины – и рассмот-
рим ее значения в диапазоне от 0,006 до 0,012. Результат проверки этих пред-
положений представлен в табл. 5.5, как дисперсионные суммы наилучших при-
ближений для всех этих выбранных значений коэффициента а отдельно по су-
хой ВПП, по мокрой, по слою мокрого снега, совместно по сухой и мокрой 
ВПП и для всех видов ВПП из эксперимента. В табл. 5.5 подчеркнуты мини-
мальные значения дисперсионных сумм в столбце. 
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Таблица 5.5. 
Сравнение дисперсионных сумм 

2 
а сухая мокрая мокрый снег сухая и мокрая любая 

0,006 0,5002 0,3523 0,5634 0,8525 1,4159 
0,007 0,4829 0,3466 0,5607 0,8295 1,3902 
0,008 0,4706 0,3451 0,5608 0,8157 1,3765 
0,009 0,4646 0,3465 0,5627 0,8111 1,3738 
0,010 0,4607 0,351 0,566 0,8117 1,3777 
0,011 0,4629 0,3573 0,5695 0,8202 1,3897 
0,012 0,4653 0,3645 0,5747 0,8298 1,4045 

 
Для всех рассмотренных видов ВПП наивыгоднейшие постоянные значения 

коэффициента а находятся в диапазоне от 0,007 до 0,01. В этом диапазоне зна-
чение суммарной дисперсионной суммы для всех видов ВПП в совокупности 
различается не более чем на 1,2 %, а во всем исследованном диапазоне (0,006 – 
0,012) – на 3 %. При таком положении дел резонно принять гипотезу о посто-
янном значении коэффициента а = 0,009. В этом случае оптимальные значения 
коэффициента M пр (ВПП, Pпн) получаются такими, какие приведены в табл. 5.6. 

Таблица 5.6. 
Результаты аппроксимации при b = 0, 0 = 0,2 и а = 0,009 

Состояние ВПП Pпн, ат 0 M пр (ВПП,Pпн) a 2 
сухая 10 0,20 0,58 0,009 0,0490 

 8 0,20 0,63 0,009 0,1272 
 6 0,20 0,73 0,009 0,1158 
 4 0,20 0,74 0,009 0,1726 

мокрая 10 0,20 0,40 0,009 0,0558 
 6 0,20 0,47 0,009 0,0937 
 4 0,20 0,59 0,009 0,1970 

мокрый 10 0,20 0,37 0,009 0,0903 
снег 6 0,20 0,45 0,009 0,1780 

 4 0,20 0,53 0,009 0,2944 
 
Подбор приемлемого упрощения наиболее универсального вида аппрокси-

мации можно считать завершенным. Для дальнейшей аппроксимации необхо-
димо обратиться вновь к физическому смыслу и свойствам отдельных коэффи-
циентов. 

Коэффициент M пр (ВПП, Pпн) имеет ясный физический смысл, и его зависи-
мость от своих аргументов должна подчиняться следующим свойствам: 

– при скорости движения 40 км/ч M пр (ВПП, Pпн) = ВПП; 
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– M пр  должен быть монотонным по своим аргументам, что и подтверждает-
ся оптимизированными его значениями в табл. 5.4; 

– M пр  < 0,75, что находит свое подтверждение в табл. 5.4; 
– M пр  > 0,2, что обеспечивается формулой (5.4); 
– рост M пр  при уменьшении давления должен отслеживать зависимость от 

четной степени Pпн в связи с ростом площади пятна контакта пневматика с ВПП; 
– зависимость М пр  от Рпн при Рпн = 0 должна иметь максимум; 
– ход изменения М пр  

от Рпн по табл. 5.4 дикту-
ет наличие точки переги-
ба (см. рис. 5.2); 

– существует такое 
пороговое значение дав-
ления, выше которого 
пятно контакта пневмати-
ка практически не меняет 
своей формы, т.е. коэф-
фициент М пр  должен асимптотически стремиться к своему минимуму. 

Все эти свойства диктуют выбор аппроксимирующей зависимости M пр  от 
Pпн в виде: 
 qemM

n
пнkP

пр   . (5.5) 
В итоге последовательных приближений получен следующий конкретный 

вид аппроксимации коэффициента М пр : 
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а иллюстрация этого приближения показана на рис. 5.3. 
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Таким образом, составлена имеющая физический смысл аппроксимация 
значений предельного коэффициента сцепления  пр  в зависимости от скорости 
движения V в км/ч, состояния ВПП (ВПП) и пневматиков (Pпн в ат): 

 
],e))P,(M1(

)P,(M)[P,(M
)40V(a

0пнВППпр

0пнВППпрпнВППпрпр




 (5.7) 

где M пр (ВПП,Pпн) определяется формулой (5.6).  
Итоговые значения коэффициентов аппроксимации по формуле (5.7) пред-

ставлены в табл. 5.7. 
Таблица 5.7. 

Итоговые значения коэффициентов аппроксимации  пр  
Состояние ВПП Pпн, ат 0 M пр (ВПП,Pпн) a 

сухая 10 0,20 0,58 0,009 
 8 0,20 0,63 0,009 
 6 0,20 0,73 0,009 
 4 0,20 0,75 0,009 

мокрая 10 0,20 0,40 0,009 
 6 0,20 0,48 0,009 
 4 0,20 0,58 0,009 

мокрый 10 0,20 0,38 0,009 
снег 6 0,20 0,44 0,009 

 4 0,20 0,54 0,009 
 
Визуальное сравнение аппроксимации экспериментальных данных [50] для 

 пр  с предложенной в данной работе и с формулой РКИИ ГА (последнее – 
только для Pпн = 10 ат) представлено нижеследующими рис. 5.4 – 5.13. 
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Рис. 5.4. 
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Сухая ВПП, 6 ат
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Рис. 5.5. 

Сухая ВПП, 8 ат
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 Рис. 5.6. 

Сухая ВПП, 10 ат
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 Рис. 5.7. 
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Мокрая ВПП, 4 ат
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Рис. 5.8. 

Мокрая ВПП, 6 ат
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Рис. 5.9. 

Мокрая ВПП, 10 ат
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Рис. 5.10. 
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Мокрый снег, 4 ат
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Рис. 5.11. 

Мокрый снег, 6 ат
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Рис. 5.12. 

Мокрый снег, 10 ат
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Рис. 5.13. 
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5.1.2. Статистический  анализ экспериментальных данных коэффициента 
сцепления скольжения 

 
Для аппроксимации коэффициента сцепления скольжения с исследуем 

формулу, близкую к формуле прμ , но видоизмененную по следующим сообра-
жениям. Во-первых, в показателе степени экспоненты должен применяться 
квадрат скорости без смещения. Смещение для с не имеет смысла, так как нет 
опорной точки замера коэффициента сцепления скольжения на ВПП. Примене-
ние квадрата скорости вызвано необходимостью отобразить наличие перегиба 
на предполагаемой эмпирической зависимости в соответствии с анализом экс-
периментальных данных, проведенным в работе [50]. Результаты регрессионно-
го анализа применимости формулы вида: 
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приведены в табл. 5.8. 
Таблица 5.8. 

Результаты безусловной аппроксимации экспериментальных данных 

ВПП Pпн, ат 0 Mс(ВПП,Pпн) a b 2 
сухая 10 0,25 0,8 0,00006 0,37 0,221 

 8 0,15 0,5 0,000155 0,0 0,057 
 6 0,2 0,75 0,00047 0,2 0,218 
 4 0,3 0,65 0,000235 0,0 0,403 

мокрая 10 0,05 0,65 0,00005 0,39 0,160 
 6 0,1 0,65 0,000345 0,27 0,335 
 4 0,3 0,65 0,00027 0,07 0,335 

мокрый 10 0,3 0,65 0,00014 0,22 0,288 
снег 6 0,3 0,5 0,00022 0,01 0,272 

 4 0,3 0,5 0,000115 0,01 0,660 
 
Даже весьма кропотливый анализ этой таблицы не позволяет усмотреть ка-

кие-либо закономерности изменения коэффициентов формулы. Это можно объ-
яснить тем, что экспериментальные данные для с имеют бóльший разброс 
(бóльшую дисперсию), чем данные для прμ , а, следовательно, и бóльшее коли-
чество различных приемлемых аппроксимаций. Поэтому следует идти по пути 
подбора неких "минимоделей" изменения коэффициентов. 

Во-первых, заметно, что средний уровень значения 0 ниже подобного для 
прμ . Это в некоторой мере можно объяснить пониженным порогом "чувстви-

тельности" трения скольжения.  
Во-вторых, значения Mс(ВПП,Pпн) в табл. 5.8 показывают тенденцию к при-

менению большего значения этого коэффициента в формуле, чем 
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M пр (ВПП,Pпн). Причем, как видно из табл. 5.8, Mс(ВПП,Pпн) слабо зависит и от 
ВПП, и от Pпн.  

Итогом этих двух пунктов рассуждений является вывод о возможности су-
щественного упрощения аппроксимационной формулы до вида: 
 ,e

2V
с bΜ a    (5.9) 

результаты регрессионного анализа для которой представлены в табл. 5.9. В 
этой таблице мелким шрифтом указаны диапазоны значений параметров ап-
проксимации, не ухудшающие наименьшие дисперсионные суммы (значения 
последнего столбца) более чем на 1 %. 

Таблица 5.9. 
Результаты аппроксимации при 0 = 0 

ВПП Pпн, ат M a b 2 
сухая 10 0,21 0,000060 0,22 0,2213 

  (0,19 – 0,23) (0,000050 – 0,000075) (0,20 – 0,24)  
 8 0,2 0,000135 0,29 0,0570 
  (0,19 – 0,22) (0,000125 – 0,000185) (0,29 – 0,30)  
 6 0,19 0,000385 0,35 0,2184 
  (0,16 – 0,23) (0,000265 – 0,000500) (0,35 – 0,36)  
 4 0,26 0,000245 0,39 0,4035 
  (0,25 – 0,29) (0,000195 – 0,000295) (0,38 – 0,39)  

мокрая 10 0,14 0,000055 0,12 0,1598 
  (0,12 – 0,15) (0,000050 – 0,000075) (0,11 – 0,14)  
 6 0,18 0,000360 0,21 0,3348 
  (0,16 – 0,19) (0,000280 – 0,000450) (0,21 – 0,22)  
 4 0,26 0,000230 0,31 0,3346 
  (0,24 – 0,28) (0,000160 – 0,000430) (0,30 – 0,33)  

мокрый 10 0,26 0,000145 0,17 0,2878 
  (0,25 – 0,28) (0,000120 – 0,000170) (0,15 – 0,18)  

снег 6 0,33 0,000225 0,20 0,2608 
  (0,31 – 0,35) (0,000200 – 0,000275) (0,20 – 0,21)  
 4 0,34 0,000115 0,19 0,6212 
  (0,32 – 0,36) (0,000095 – 0,000135) (0,17 – 0,20)  

 
Сравнение последних столбцов дисперсионных сумм табл. 5.8 и табл. 5.9 

позволяет сделать следующие выводы:  
– выбранная упрощенная формула аппроксимации обеспечивает точность 

несущественно хуже исходной для всех режимов движения самолета по ВПП; 
– пологий минимум дисперсионных сумм подтверждает гипотезу о значи-

тельном разбросе экспериментальных данных; 
– аппроксимация коэффициента a приемлема в достаточно широких преде-

лах, однако именно этот коэффициент определяет вид зависимости и должен 
нести в себе физический смысл. 
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Исследуем зависимость коэффициента а от Рпн для всех трех имеющихся 
случаев состояния ВПП (см. рис. 5.14, где пунктиром обозначены границы при-
нятого допустимого приближения по табл. 5.9).  
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Рис. 5.14. 
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Во-первых, отметим, что формальный статистический анализ здесь невоз-
можен ввиду малого количества точек. Во-вторых, необходимо учитывать, что 
для двух кривых из трех наличествуют только три точки. Общий вид этой зави-
симости можно обсуждать лишь по первой кривой рис. 5.14. Наличие на этой 
кривой четырех специфически расположенных точек свидетельствует о более 
сложном виде зависимости коэффициента а от Рпн, чем, например, квадратич-
ная. Следовательно, придется искать подходящий вид зависимости, описывае-
мой четырьмя коэффициентами, которые можно только подобрать, но нельзя 
определить статистическими методами. Попробуем сформулировать физиче-
ские особенности поведения рассматриваемого коэффициента: 

– область его определения ограничена снизу естественной границей Рпн > 0; 
– его значения не должны быть отрицательными, что диктуется его приме-

нением в формуле (5.9); 
– на некоторых больших значениях Рпн значение коэффициента а выходит 

на горизонтальную асимптоту, так как итоговое значение с должно стабилизи-
роваться ввиду неизменной площадки контакта. 

Таким условиям удовлетворяет функция вида: 
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с четырьмя подбираемыми коэффициентами. 

В результате исследований получена следующая "минимодель" аппрокси-
мации коэффициента а: 

 








































,снегаслоемсоВППдляe000399,0000105,0

)35,079,0(kгде
,ВППмокройисухойдля

e00033,0000059,0k

600

928,7P

ВПП

600

86,5P

2)22
пн

(

2)22
пн

(

a (5.11) 

обеспечивающая указанные в табл. 5.9 оптимальные значения коэффициента а 
с точностью до 1,7 %, т.е. безусловно внутри допустимого диапазона (более то-
го: внутри шага дискретизации вычислений). Указанная погрешность относится 
к случаю сухой и мокрой ВПП, для которых зависимость от ВПП оказалось 
возможным отделить от зависимости от Рпн, универсальной для этих случаев, за 
счет незначительного огрубления коэффициентов. Для случая ВПП со слоем 
снега округления неуместны, так как оптимум весьма острый.  

Полученные результаты сведены в табл. 5.10. В ней обычным шрифтом 
приведены оптимальные значения коэффициентов из табл. 5.9, а жирным кур-
сивом выделены оптимизированные коэффициенты M и b, найденные при при-
нятых по (5.11) значениях коэффициента а. 
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Таблица 5.10. 
Результаты аппроксимации при 0 = 0 и а по (5.11) 

Состояние ВПП Pпн, ат M a b 2 
сухая 10 0,21 0,000060 0,22 0,2213 

 10 0,22 0,000059 0,22 0,2240 
 8 0,2 0,000135 0,29 0,0570 
 8 0,18 0,000135 0,29 0,0587 
 6 0,19 0,000385 0,35 0,2184 
 6 0,20 0,000387 0,35 0,2188 
 4 0,26 0,000245 0,39 0,4035 
 4 0,29 0,000247 0,38 0,4065 

мокрая 10 0,14 0,000055 0,12 0,1598 
 10 0,14 0,000055 0,12 0,1598 
 6 0,18 0,000360 0,21 0,3348 
 6 0,18 0,000360 0,21 0,3348 
 4 0,26 0,000230 0,31 0,3346 
 4 0,25 0,000230 0,31 0,3362 

мокрый 10 0,26 0,000145 0,17 0,2878 
снег 10 0,26 0,000145 0,17 0,2878 

 6 0,33 0,000225 0,20 0,2608 
 6 0,32 0,000225 0,20 0,2618 
 4 0,34 0,000115 0,19 0,6212 
 4 0,35 0,000115 0,19 0,6232 

 
Полученная аппроксимация отражает особенность поведения пневматика с 

низким или высоким давлением, когда пятно контакта практически перестает 
зависеть от давления и снижает зависимость коэффициента сцепления сколь-
жения (5.9) от скорости движения. В то же время, при средних – наивыгодней-
ших – давлениях в пневматике чувствительное к давлению пятно контакта уве-
личивает зависимость коэффициента сцепления скольжения от скорости дви-
жения. Эта зависимость максимальна при некоторых средних значениях 
Рпн = Р0, естественно, разных для чистой и заснеженной ВПП. Выявление дан-
ного физического фактора подтверждает приемлемость аппроксимации (5.10). 

Детальный анализ зависимости наилучших значений коэффициентов ап-
проксимации М и b от состояния ВПП и давления в пневматиках (по табл. 5.9) 
приводит к следующим выводам: 
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– М + b формально задает значение коэффициента сцепления скольжения 
при скорости V = 0 км/ч, поэтому согласно анализу главы 1 эта сумма должна 
монотонно возрастать с уменьшением Pпн; 

– значения с(V) на заснеженной ВПП в ряде случаев, особенно при малых 
скоростях скольжения, заметно превышают значения с(V) на мокрой ВПП, что 
согласуется с анализом [50] и требует особой аппроксимации этого случая; 

– разброс допустимых по табл. 5.9 значений коэффициента b весьма мал по 
сравнению с тем же фактором коэффициента М; 

Аппроксимация коэффициента М в формуле для с не видится успешной, 
поэтому предпринята попытка зааппроксимировать величину М + b, имеющую 
вышеупомянутый физический смысл. Вид этой зависимости имеет те же свой-
ства, что и для коэффициента а, выявленные ранее (см. рис. 5.15). Кроме того, 
так как естественно полагать максимум этой кривой при Рпн = 0, то значение Р0 
может быть принято равным нулю. При этом можно упростить "минимодель" 
до вида (3.8).  
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Рис. 5.15. 

 
В итоге расчетов получен следующий конкретный вид этой аппроксимации: 
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Как было указано выше, сухой ВПП соответствует значение ВПП = 0,6, 
мокрой – ВПП = 0,4, а в общем случае нормативный коэффициент сцепления 
находится в интервале 0,21 < ВПП < 0,75. Для того, чтобы пользоваться этой 
"минимоделью" при любых допустимых значениях ВПП, необходима аппрок-
симация коэффициента  M + b. Допустимым оказывается следующий общий 
вид такой аппроксимации: 

 (M + b) = (M + b)0,6(5ВПП – 2) + (M + b)0,4(3 – 5ВПП), 
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где индексами 0,6 и 0,4 обозначены значения M + b, определенные из вышепри-
веденных формул для сухой и мокрой ВПП, соответственно. 

Для ВПП, покрытой мокрым снегом расчет остается изолированным.  
"Минимодель" аппроксимации коэффициента b тоже может быть принята в 

виде (5.10), так как разнонаправленная выпуклость кривых для различных со-
стояний ВПП диктует необходимость перегибов на этих кривых (см. рис. 5.16) 
вне зоны экспериментальных данных. По этой же причине возможно ненулевое 
значение Р0. 
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Рис. 5.16. 

 
В итоге такая аппроксимация коэффициента b принимает следующий кон-

кретный вид: 
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Однако учет зависимости от ВПП, аналогично коэффициенту M + b, здесь 
неприемлем ввиду появления дополнительных экстремумов и перегибов. Дос-
таточной оказывается линейная интерполяция (и экстраполяция) коэффициен-
тов при экспоненте и свободных членов, а знаменатель показателя экспоненты 
следует интерполировать лишь внутри обычного диапазона 0,4 < ВПП < 0,6, а 
экстраполировать постоянными ближайшими значениями: 
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где u = 0,25 – 0,05ВПП; w = 0,25ВПП + 0,02, а v определяется по формуле: 
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Эти "минимодели" обеспечивают выбранные в табл. 5.10 (указаны жирным 
курсивом) значения коэффициентов М и b с точностью до третьего десятичного 
знака. Общая погрешность итоговой аппроксимации с по почти всем случаям 
экспериментальных данных оказывается лишь на 0,43 % (по величине диспер-
сионной суммы) хуже погрешности оптимальных аппроксимаций, в наихудшем 
частном случае на самой малой выборке – на 3 %. 

Визуальное сравнение аппроксимации экспериментальных данных [50] для 
с с предложенной в данной монографии аналитической аппроксимацией пред-
ставлено нижеследующими рис. 5.17 – 5.26. 
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Рис. 5.17. 

 
Сухая ВПП, 6 ат
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Рис. 5.18. 
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Сухая ВПП, 8 ат
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Рис. 5.19 

Сухая ВПП, 10 ат
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Рис. 5.20. 

Мокрая ВПП, 4 ат
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Рис. 5.21. 
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Мокрая ВПП, 6 ат
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Рис. 5.22. 

Мокрая ВПП, 10 ат
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Рис. 5.23. 

Мокрый снег, 4 ат
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Рис. 5.24. 
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Мокрый снег, 6 ат
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Рис. 5.25. 

Мокрый снег, 10 ат
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Рис. 5.26. 

 
5.1.3. Статистический  анализ экспериментальных данных предельного от-

носительного скольжения 
 
Аппроксимация прσ  = f(V,Pпн) на основании экспериментальных данных 

[50] (см. графики ниже на рис. 5.30 – 5.32) требует применения зависимостей 
типа экспонент в наиболее общем случае от квадратичного трехчлена по V вида 

2VrVqp
пр eσ  . 

По квадратичным аппроксимациям (5.15) – (5.17) логарифмов эксперимен-
тальных точек (рис. 5.27 – 5.29) предельные скольжения для 10 ат и 6 ат оказы-
ваются весьма близки (см. правые формулы (5.16) и (5.17)). Таким образом, 
можно полагать несущественной зависимость прσ  от давления в исправном (для 
магистральных самолетов – с Pпн > 5 ат) авиационном пневматике.  
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Рис. 5.27. 

 
 3,14994 – 0,0069182V;   3,3039 – 0,010514V + 0,0000171403V2. (5.15) 

 

0

0,5

1

1,5

2

2,5

3

3,5

0 50 100 150 200 250

скорость

ло
га

ри
ф

м
 п

ре
де

ль
но

го
 с

ко
ль

ж
ен

ия

6ат
Лин
Квадр

 
Рис. 5.28. 

 
 2.71818 – 0.00671785V;   3.00683 – 0.013052V + 0.000026140V2.(5.16) 
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Рис. 5.29. 

 
 2.71013 – 0.0067365V;   2.89454 – 0.010597V + 0.000014853V2. (5.17) 
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Однако полученные квадратичные аппроксимации имеют минимум при 
скоростях около 250 км/ч – 350 км/ч, что недопустимо с точки зрения отобра-
жения физики – итоговая зависимость прσ  = f(V) не должна иметь участка воз-
растания даже на границе эксплуатационных скоростей. Поэтому от квадратич-
ных аппроксимаций логарифмов экспериментальных точек следует отказаться, 
т.е. показатель степени у экспоненты достаточно принимать линейным. 

Линейные аппроксимации логарифмов предельных скольжений по экспе-
риментальным точкам оказываются практически неразличимы для 10 ат и 6 ат 
даже в числовом выражении (см. левые формулы (5.16) и (5.17)). Таким обра-
зом, можно полагать несущественной зависимость прσ  от давления в исправном 
авиационном пневматике (для магистральных самолетов – с Pпн > 5 ат). 

Итоговая зависимость процентного выражения прσ  = f(V) для исправного 
авиационного пневматика магистральных самолетов (Pпн > 5 ат) выглядит сле-
дующим образом:  
 прσ  = e2,71 – 0,0067V,  (5.18) 
эта аппроксимация иллюстрируется рис. 5.31, 5.32, где по оси абсцисс отложе-
ны значения скорости в км/ч, а по оси ординат предельное относительное 
скольжение в процентах. При меньшем давлении (Pпн = 4 ат для аварийного 
случая) следует строить ММ изолированно, аппроксимация для этого случая 
имеет вид рис. 5.30, а зависимость:  
 прσ  = e3,15 – 0,0069V. (5.19) 
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Рис. 5.30. 
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Рпн = 6 ат
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Рис. 5.31. 

 
Рпн = 10 ат
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Рис. 5.32. 

 
5.1.4. Статистический  анализ экспериментальных данных общего коэффи-

циента сцепления 
 
Зависимость x0 = f(,V) [50], о которой шел разговор по рис. 1.31 и 1.32, 

представлена отдельными точками на рис. 5.33. Такой сложный характер зави-
симости аппроксимируется суммой двух функций, отражающих влияние двух 
разнородных явлений: собственного скольжения и нагрева резины: 
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0x Be)a(A   , (5.20) 

где коэффициенты могут быть представлены в виде следующих зависимостей 
от скорости V [км/ч]: 

A = 0,9574 – 0,000934V, 
a = 0,00006578V2 – 0,0003125V + 0,8272, 
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Результат такой аппроксимации показан на рис. 5.33, где кривые для пре-
дельных скоростей 0 км/ч и 280 км/ч являются итогом экстраполяции получен-
ных зависимостей. Хорошее совпадение аппроксимации с экспериментом сви-
детельствует о безусловно правильном отображении физической сути рассмат-
риваемого явления. 
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Рис. 5.33. 

 
Однако данные [50] относятся только к сухой ВПП при Pпн = 6 ат. Экспери-

ментальных точек на этом графике (см. рис. 5.33) очень мало. Кроме того, они 
весьма существенно противоречат массовым экспериментальным данным, по-
казанным в предыдущих разделах, например, значений с, т.е. x0 при полной 
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блокировке колеса  = 100 % = 1. На рис. 5.34, повторяющем рис. 5.18 с аппрокси-
мациями экспериментальных данных с, нанесены значения коэффициента сцеп-
ления при полной блокировке колеса согласно графику рис. 5.33 из [50]. Оче-
видно, что конкретные числовые данные последнего графика по меньшей мере 
сомнительны, так как существенное уменьшение с с ростом скорости при V > 
100 км/ч экспериментом не подтверждается. Поэтому экспериментальную зави-
симость полного продольного коэффициента сцепления x0 = f(,V) следует 
рассматривать только как качественную. Таким образом, опираться в рассуж-
дениях можно только на физическую суть рассматриваемой зависимости. 

 
Сухая ВПП, 6 ат
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Рис. 5.34. 

 
Для того, чтобы иметь возможность по аппроксимациям прσ , пр  и с постро-

ить окончательную функцию  x0 = f(, V, Pпн, пр , с, прσ ), необходимо выявить 

аналитическую зависимость коэффициентов А, а и В от прσ , пр  и с. 
Производная от  x0 = A(a)1/8e–a + B4 имеет вид: 

 dx0/d = A/8(a)–7/8ae–a + A(a)1/8(–a)e–a + 4B3. (5.22) 
При малых  (где и располагается точка { прσ , пр }) последнее слагаемое 

малó и слабо меняется, чем не оказывает влияния на положение экстремума, 
поэтому по известному прσ  коэффициент а находится из уравнения: 
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. (5.23) 

При этом значении прσ   x0 достигает известного максимума пр : 
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

. (5.24) 
При  = 100 % = 1 достигается известное значение с: 
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  . (5.25) 
Из последних двух уравнений по известным значениям с и пр  можно оп-

ределить коэффициенты А и В в зависимости  x0. 
Таким образом, составлена универсальная ММ максимально реализуемого 

коэффициента продольного сцепления колес шасси самолета с ВПП. 
 
5.2. Аппроксимация поперечного коэффициента сцепления 
 
В работах Дедкова [50] и Бревера [54] нет числовых данных по результатам 

замеров поперечной силы сцепления колес. Качественный анализ этой величи-
ны, проведенный Бревером [54] и Брагазиным [26] не дает уверенности в доста-
точной адекватности с реальностью. К сожалению, этому есть определенные 
основания. Так, например, качественные характеристики у Бревера предназна-
чены для линейной модели, справедливой при малых (до 8 – 10) углах увода 
колеса. Анализ Бревера делается только для оценки взаимосвязи продольной и 
поперечной сил при работе автомата юза, причем сугубо для специфической 
упрощенной модели учета этой работы. Поэтому в данной монографии была 
сделана попытка опереться на наиболее отвлеченные от типа самолета, шасси и 
ВПП экспериментальные данные конструкторских бюро, приводимые в виде 
зависимостей Z/N от N/N0 при разных значениях угла увода, или от угла увода 
при различных N/N0 (N0 – нагрузка на шину при расчетном давлении пневмати-
ка и его обжатии 32 % от высоты профиля). Такие зависимости дают прибли-
женное представление о влиянии на поперечную силу также и скорости движе-
ния и состояния ВПП. На таком объеме выборки, конечно, статистический ана-
лиз влияния состояния ВПП провести невозможно. Некоторый оптимизм воз-
можности применения грубого приближения вселяет небольшое по величине 
влияние скорости и состояния ВПП. Так, Бревер [54] предлагал использовать 
простые коэффициенты для оценки влияния состояния ВПП, а Эллис [55] пред-
лагает не учитывать влияние скорости. Влияние же таких факторов, как тип 
пневматика или давление в нем, Бревер советует не учитывать, поскольку оно 
не превосходит 10 % и поддается оценке только на большом статистическом 
материале. 

Указанный статистический материал был переведен в зависимости вида Z/N 
от угла увода  при разных значениях N/N0. Это мотивировалось тем, что в та-
ком представлении надежнее просматривается вид зависимостей при малых 
значениях угла увода (в исходном материале минимальное представленное зна-
чение угла увода составляет 3). На рис. 5.35 – 5.39 показаны эти эксперимен-
тальные данные. На этом экспериментальном материале будет проведен макси-
мально аккуратный регрессионный анализ зависимости поперечного коэффи-
циента сцепления от угла увода колеса , вертикальной нагрузки на пневматик 
N/ N0, скорости движения и состояния ВПП. 
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Рис. 5.35. Экспериментальная зависимость Z/N от угла увода при различных 

N/N0 для сухого бетона при скорости меньше 100 км/ч 
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Рис. 5.36. Экспериментальная зависимость Z/N от угла увода при различных 

N/N0 для сухого бетона при скорости меньше 100 км/ч  
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Рис. 5.37. Экспериментальная зависимость Z/N от угла увода при различных 

N/N0 для сухого бетона при скорости больше 100 км/ч 
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 Рис. 5.38. Экспериментальная зависимость Z/N от угла увода при различных 

N/N0 для сухого бетона при скорости больше 100 км/ч 
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 Рис. 5.39. Экспериментальная зависимость Z/N от угла увода при различных 

N/N0 для влажного бетона при скорости больше 100 км/ч 
 

Зависимости вида рис. 5.35 – 5.39 в наиболее общем случае хорошо пред-
ставляются функцией типа: 
 ]e1[Ay

C|)|tg(B  , (5.26) 
где коэффициенты A, B, C определяются с помощью метода наименьших квад-
ратов и зависят в первую очередь от угла увода колеса  и в меньшей степени – 
от скорости и состояния ВПП. Экспоненциальный вид принятой функции дик-
туется, как и прежде, механической основой данной зависимости, а применение 
tg|| необходимо для представления больших углов увода вплоть до 90. Дело в 
том, что с ростом угла увода   90 величина Z/N должна расти очень слабо, 
или вовсе выходить на участок насыщения достаточно быстро. Это свойство 
является следствием замеченного Бревером [54] неувеличения указанной вели-
чины после  = 10 – 15. Это же свойство отмечает и Эллис [55], однако, оши-
бочно утверждая, что поперечная сила имеет максимум при  = 12 – 15, хотя 
графики, приведенные в его же книге, обозначают лишь слабый рост после этих 
углов, но не уменьшение. 

Случай влажной ВПП имеет весьма малый объем выборки эксперименталь-
ных данных, поэтому результаты его статистического анализа могут быть лишь 
условными. Однако сравнение экспериментальных данных для случаев сухой и 
влажной ВПП (при большой скорости) приводит к выводу, что они относятся 
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друг к другу с почти единым коэффициентом. В таблице 5.11 приведено под-
тверждение этого факта. 

Таблица 5.11. 
Отношение экспериментальных результатов случая влажного бетона  

к случаю сухого бетона 
N/N0  0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,5 2 

3 0,859 0,911 0,933 0,925 1,024 1,000 0,743 
5 0,900 0,901 0,850 0,903 0,948 0,973 0,964 
7 0,864 0,878 0,877 0,878 0,887 0,946 1,108 
9 0,903 0,899 0,904 0,865 0,863 0,975 1,136 
10 0,913 0,916 0,922 0,875 0,854 0,958 1,145 
12 0,908 0,926 0,940 0,905 0,851 0,956 1,115 
15 0,920 0,944 0,941 0,908 0,864 0,936 1,033 
18 0,917 0,942 0,943 0,913 0,876 0,861 0,924 

среднее 0,898 0,915 0,914 0,896 0,896 0,951 1,021 
СКО 0,024 0,022 0,034 0,021 0,060 0,041 0,139 

среднее при N/N0 < 1,5 0,90   
 
Значения СКО – среднего квадратического отклонения, приведенные в по-

следней строке таблицы (5.11), доказывают обоснованность предположения о 
связи этих данных через коэффициент. Относительно большое значение СКО в 
последнем столбце (в случае большой вертикальной нагрузки на колесо N/N0 = 
2,0) может объясняться существенными погрешностями эксперимента в этом 
случае. Поэтому для практического применения предлагается использование 
среднего значения указанных коэффициентов k = 0,90. Статистическая гипотеза 
о равенстве математического ожидания рассматриваемого коэффициента зна-
чению 0,9 не опровергается при уровне значимости не менее 0,01 ни для случа-
ев N/N0 < 2,0, ни для всех случаев N/N0. 

При таком положении дел нет необходимости отдельной аппроксимации 
случая влажной ВПП – достаточно пользоваться коэффициентом пересчета с 
сухой ВПП. И это полностью соответствует предположениям Бревера [54].  

Однако использовать в качестве такого коэффициента пересчета соотноше-
ние коэффициентов сцепления, характеризующих состояние ВПП, как это пря-
мо предлагает Бревер, нельзя. Дело в том, что k = 0,90 или больше не равно 
этому отношению, поскольку для сухой бетонной ВПП характерны значения 
замеренного коэффициента сцепления ВПП сух = 0,6 – 0,75, а для влажной – 
ВПП влаж = 0,4 – 0,5. Нет такого равенства и при сравнении с сц для большой 
скорости, так как отношение коэффициентов сцепления при этом меняется не-
значительно (см. данные главы 1). Очевидно, что требуемый коэффициент пе-
ресчета не будет отражать физики явления, если его представить в виде 

0
ВППсух

ВПП kk 



  или 
ВППсух

ВППk



 . В первом случае возникнут бессмысленные 
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результаты при малой разнице в состояниях ВПП, во втором – при больших. 

Заметив, что 4

ВППсух

ВППвлаж 9,0
3
2





, мы можем ликвидировать возможные несура-

зицы, как при больших, так и при малых различиях состояния ВПП с помощью 
формулы: 

 4
ВППсух

ВППk



 . (5.27) 

Таким образом, дальнейшему статистическому анализу будут подвергнуты 
только данные для сухого бетона. Метод наименьших квадратов дает результа-
ты для оптимальных значений аппроксимационных коэффициентов A, B, C, 
приведенные в таблице 5.12. 

Таблица 5.12. 
Оптимальные значения аппроксимационных коэффициентов A, B, C  

и дисперсионной суммы  для зависимостей Z/N от N/N0 
N/N0 A B C  

сухой бетон, V < 100 км/ч 
0,3 1,14 2,6 0,5 0,0009 
0,4 0,99 5 0,7 0,0006 
0,45 0,9 7,1 0,8 0,0006 
0,5 0,85 11,7 1 0,0016 
0,55 0,88 9,5 1 0,0034 
0,6 0,84 11,5 1,1 0,0022 
0,65 0,88 9,2 1,1 0,0006 
0,7 0,96 5,7 1 0,0005 
0,8 0,99 4,3 1 0,0003 
1 1,1 2,5 1 0,0003 

1,2 1 2,4 1,1 0,0001 
1,4 0,96 2,2 1,2 0,0002 
1,6 1,17 1,3 1,2 0,0002 
1,8 1,14 1 1,2 0,0002 
2 1,16 0,9 1,3 0,0002 

2,2 1,16 0,8 1,4 0,0002 
2,4 1,18 0,6 1,4 0,0001 

сухой бетон, V > 100 км/ч 
0,2 0,85 2,3 0,4 0,0005 
0,4 0,64 13,8 0,9 0,0006 
0,6 0,65 14,6 1 0,0017 
0,8 0,68 13,1 1,1 0,0019 
1 0,68 14,1 1,3 0,0006 

1,2 0,75 6,2 1,2 0,0003 
1,5 1,06 2,3 1,2 0,0003 
2 1,14 1,4 1,4 0,0002 

2,4 1,09 1,6 1,8 0,0002 
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Последний столбец таблицы содержит дисперсионную сумму метода наи-
меньших квадратов и свидетельствует о хорошей степени аппроксимации ис-
ходных зависимостей. 

На рис. 5.40 – 5.41 показаны зависимости оптимальных значений аппрокси-
мационных коэффициентов для обоих рассматриваемых случаев. 
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Рис. 4.40. Оптимальный набор коэффициентов A, B, C для случая V < 100 км/ч 
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Рис. 5.41. Оптимальный набор коэффициентов A, B, C для случая V > 100 км/ч 

 
Из приведенных рисунков и таблицы нетрудно видеть, что допустима ап-

проксимация коэффициента А постоянными значениями. Такие значения были 
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найдены из соображений обеспечения наибольшего числа аппроксимаций, об-
ладающих почти минимальной дисперсионной суммой. Для случая V < 100 
км/ч найдено А = 0,9, а для случая V > 100 км/ч – А = 0,68. При таких значени-
ях коэффициента А оптимальные значения остальных коэффициентов приведе-
ны в таблице 5.13. Сохранение того же порядка дисперсионных сумм, что и в 
случае безусловно оптимальных коэффициентов, свидетельствует о допустимо-
сти сделанного предположения о постоянстве коэффициента А. 

Таблица 5.13. 
Оптимальные значения аппроксимационных коэффициентов B и C 

и дисперсионной суммы  для зависимостей Z/N от N/N0 

N/N0 A B C  
сухой бетон, V < 100 км/ч 

0,3 0,9 5,1 0,6 0,0018 
0,4 0,9 7,6 0,8 0,0008 
0,45 0,9 7,1 0,8 0,0006 
0,5 0,9 8,3 0,9 0,0018 
0,55 0,9 9 1 0,0035 
0,6 0,9 8,1 1 0,0024 
0,65 0,9 8,9 1,1 0,0006 
0,7 0,9 6,4 1 0,0008 
0,8 0,9 4,9 1 0,0005 
1 0,9 3,9 1,1 0,0004 

1,2 0,9 2,7 1,1 0,0001 
1,4 0,9 2,4 1,2 0,0003 
1,6 0,9 2,1 1,3 0,0003 
1,8 0,9 1,3 1,2 0,0002 
2 0,9 1,4 1,4 0,0002 

2,2 0,9 1,2 1,5 0,0002 
2,4 0,9 0,8 1,4 0,0001 

сухой бетон, V > 100 км/ч 
0,2 0,68 5,7 0,6 0,001 
0,4 0,68 7,2 0,7 0,0013 
0,6 0,68 10,2 0,9 0,0034 
0,8 0,68 13,1 1,1 0,0019 
1 0,68 14,1 1,3 0,0006 

1,2 0,68 8,7 1,3 0,0006 
1,5 0,68 5,7 1,4 0,0007 
2 0,68 2,9 1,5 0,0004 

2,4 0,68 2,7 1,8 0,0002 
 
Полученные значения коэффициентов В и С показаны для наглядности на 

рис. 5.42 – 5.43. Аппроксимация коэффициента С постоянным значением не-
приемлема, так как его значения различаются до трех раз. Этот коэффициент 
несет в формуле (5.26) нагрузку качественного влияния угла увода, поэтому не-
обходимо обеспечить некоторые особенности этой зависимости. 
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Рис. 5.42. Оптимальный набор коэффициентов B и C для случая V < 100 км/ч 
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Рис. 5.43. Оптимальный набор коэффициентов B и C для случая V > 100 км/ч 

 
Основной из них является ограниченность производной по углу увода при 

нуле. Нарушение этого свойства приведет к нереально резким изменениям по-
перечной силы при малых поворотах колес. Для выполнения указанной ограни-
ченности производной необходимо соблюдать условие С > 1, что вытекает из 
следующего выражения производной при малых значениях , когда tg  : 
 1CB CBeA

C   . (5.28) 
Второе свойство коэффициента С – его монотонность по нагрузке на коле-

со, что диктуется чисто физическими соображениями. Таким образом, прихо-
дим к аппроксимации коэффициента С в виде параболы: 
 C = 1 + bx + cx2, (5.29) 
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где x = N/N0, а коэффициент b > 0. 
Углубленный анализ регрессий показал, что не следует ориентироваться на 

первые из исходных кривых (при N/N0 < 0,5 – 0,65, см. рис. 5.35 – 5.39), стран-
ный характер которых скорее всего связан с погрешностями эксперимента. В 
результате на уменьшенной выборке найдены значения коэффициентов ап-
проксимации, приведенные в формуле (5.30): 

 








.ч/км100Vслучаядляx0241,0x241,01
,ч/км100Vслучаядляx0864,01C 2

2

 (5.30) 

С аппроксимированными коэффициентами А и С методом наименьших 
квадратов найдены оптимальные значения коэффициента В, приведенные в 
табл. 5.14. С учетом вышеприведенного замечания о первых кривых (с малыми 
N/N0) значения дисперсионных сумм  можно считать приемлемыми (по срав-
нению с таковыми из табл. 5.13). 

Таблица 5.14. 
Оптимальные значения аппроксимационного коэффициента B 

и дисперсионной суммы  для зависимостей Z/N от N/N0 

N/N0 A B C  
сухой бетон, V < 100 км/ч 

0,3 0,9 12,6 1,0078 0,0164 
0,4 0,9 12,2 1,0138 0,0053 
0,45 0,9 11,5 1,0175 0,0047 
0,5 0,9 10,8 1,0216 0,0030 
0,55 0,9 9,5 1,0261 0,0035 
0,6 0,9 8,7 1,0311 0,0023 
0,65 0,9 7,8 1,0365 0,0007 
0,7 0,9 6,9 1,0423 0,0006 
0,8 0,9 5,5 1,0553 0,0004 
1,0 0,9 3,8 1,0864 0,0004 
1,2 0,9 2,8 1,1244 0,0002 
1,4 0,9 2,2 1,1693 0,0003 
1,6 0,9 1,8 1,2212 0,0003 
1,8 0,9 1,5 1,2799 0,0002 
2,0 0,9 1,3 1,3456 0,0002 
2,2 0,9 1,1 1,4182 0,0002 
2,4 0,9 0,9 1,4977 0,0001 

сухой бетон, V > 100 км/ч 
0,2 0,68 15,7 1,0492 0,0157 
0,4 0,68 18,5 1,1003 0,0097 
0,6 0,68 18,4 1,1533 0,0069 
0,8 0,68 16,5 1,2082 0,0012 
1,0 0,68 13,2 1,2651 0,0009 
1,2 0,68 9,1 1,3239 0,0006 
1,5 0,68 5,8 1,4157 0,0007 
2,0 0,68 3,3 1,5784 0,0004 
2,4 0,68 2,4 1,7172 0,0003 
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Вид зависимости оптимального коэффициента В от N/N0 показан на рис. 
5.44 одновременно для обоих случаев скорости. Гладкий вид этих зависимостей 
сам по себе может говорить о правильности выбранной последовательности ап-
проксимаций и правильности самих аппроксимаций. 
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Рис. 5.44. Оптимальные коэффициенты В для обоих случаев скорости 

 
Физической основой аппроксимаций для коэффициента В могут служить 

следующие соображения. Во-первых, для того, чтобы формула (5.26) при лю-
бом угле увода  обеспечивала бы 0Z/N 0N/N0

  
 необходимо, чтобы В  0. 

Во-вторых, ограниченность производной )0(z  , используемой в некоторых 
литературных источниках для линейной модели поперечного трения, требует 
ограниченности и коэффициента В, т.е. наличия у него максимума. В-третьих, 
ограниченность самого отношения Z/N от N/N0 требует, чтобы 0B

0N/N  . 

Всем этим свойствам удовлетворяет функция вида: 

 
cbxd eaxB  . (5.31) 

Метод наименьших квадратов дает следующие окончательные формулы ап-
проксимации коэффициента В: 

 













.ч/км100Vслучаядляex1149
,ч/км100Vслучаядляex1193B 7,0

3,0

x5,49,1

x7,51,0
 (5.32) 

Таким образом, максимальное значение поперечного коэффициента сцепле-
ния колеса с ВПП, которое может реализовываться в текущей ситуации, опре-
деляется по известным значениям , V, ВПП и x = N/N0 с помощью следующего 
алгоритма: 
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1. Ам = 0,9, 
3,0x7,51,0

м ex1193B  , Cм = 1 + 0,0864x2;   (5.33) 

2. ]e1[A MC
M |)|tg(B

мzм
 ;       (5.34) 

3. Аб = 0,68, 
7,0x5,49,1

б ex1149B  , Cб = 1 + 0,241x + 0,0241x2;  (5.35) 

4. ]e1[A
бC

б |)|tg(B
бzб

 ;        (5.36) 

5.
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ч/км160Vпри

ч/км160Vч/км60при
100

60V)(
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6,0
zб

zмzбzм

zм

4 ВПП
0z . (5.37) 

Результаты полученной аппроксимации представлены рис. 5.45 – 5.49 и в 
итоговой табл. 5.15. Значения дисперсионных сумм в последнем столбце табл. 
5.15 позволяют считать общий результат аппроксимации вполне приемлемым 
для всех рассмотренных случаев существующих экспериментальных данных (с 
учетом вышеприведенной оговорки для малых значений вертикальной нагруз-
ки). На рис. 5.45 – 5.49 изолированными символами представлены эксперимен-
тальные данные, а линии с теми же символами изображают полученные ап-
проксимации. 
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Рис. 5.45. Аппроксимация экспериментальных зависимостей Z/N от угла увода 

при различных N/N0 для сухого бетона при V < 100 км/ч 
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Рис. 5.46. Аппроксимация экспериментальных зависимостей Z/N от угла увода 
при различных N/N0 для сухого бетона при V < 100 км/ч 
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Рис. 5.47. Аппроксимация экспериментальных зависимостей Z/N от угла увода 
при различных N/N0 для сухого бетона при V > 100 км/ч 
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Рис. 5.48. Аппроксимация экспериментальных зависимостей Z/N от угла увода 
при различных N/N0 для сухого бетона при V > 100 км/ч 
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Рис. 5.49. Аппроксимация экспериментальных зависимостей Z/N от угла увода 
при различных N/N0 для влажного бетона при V > 100 км/ч 
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Таблица 5.15. 
Итог аппроксимации зависимостей Z/N от N/N0 и  

N/N0 )0(z   A B C  
сухой бетон, V < 100 км/ч 

0 0 0,9 0 1 0 
0,3 16,6749 0,9 19,9217 1,0078 0,0783 
0,4 11,3502 0,9 14,3328 1,0138 0,0153 
0,45 9,5025 0,9 12,4111 1,0175 0,0074 
0,5 8,0071 0,9 10,8599 1,0216 0,0031 
0,55 6,7792 0,9 9,5861 1,0261 0,0035 
0,6 5,7595 0,9 8,5251 1,0311 0,0025 
0,65 4,9053 0,9 7,6307 1,0365 0,0009 
0,7 4,1848 0,9 6,8687 1,0423 0,0006 
0,8 3,0531 0,9 5,6463 1,0553 0,0007 
1 1,6209 0,9 3,9917 1,0864 0,0012 

1,2 0,8442 0,9 2,9506 1,1244 0,0005 
1,4 0,4263 0,9 2,2535 1,1693 0,0002 
1,6 0,2071 0,9 1,7649 1,2212 0,0003 
1,8 0,0963 0,9 1,4103 1,2799 0,0004 
2 0,0427 0,9 1,1457 1,3456 0,0006 

2,2 0,018 0,9 0,9437 1,4182 0,0005 
2,4 0,0072 0,9 0,7864 1,4977 0,0005 

сухой бетон, V > 100 км/ч 
0 0 0,68 0 1 0 

0,2 5,4262 0,68 12,5551 1,0492 0,0257 
0,4 5,0875 0,68 18,8442 1,1003 0,0098 
0,6 3,0997 0,68 18,7074 1,1533 0,007 
0,8 1,5997 0,68 16,0135 1,2082 0,0014 
1 0,7552 0,68 12,7642 1,2651 0,0012 

1,2 0,3367 0,68 9,7814 1,3239 0,0024 
1,5 0,0931 0,68 6,2973 1,4157 0,0026 
2 0,0095 0,68 2,8673 1,5784 0,0027 

2,4 0,0014 0,68 1,4988 1,7172 0,0109 
влажный бетон, V > 100 км/ч 

0 0 0,68 0 1 0 
0,2 4,9032 0,68 12,5551 1,0492 0,0151 
0,4 4,597 0,68 18,8442 1,1003 0,0049 
0,6 2,8009 0,68 18,7074 1,1533 0,0014 
0,8 1,4455 0,68 16,0135 1,2082 0,0003 
1 0,6824 0,68 12,7642 1,2651 0,0014 

1,5 0,0841 0,68 6,2973 1,4157 0,0015 
2 0,0086 0,68 2,8673 1,5784 0,0101 
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5.3. Применение принципа эллипса трения 
 
Поперечный коэффициент сцепления колеса с ВПП z0 = Z/N, полученный 

по результатам прокаток авиационных колес в условиях свободного качения, 
без тяговой силы или торможения, имеет смысл максимального значения, кото-
рое может реализовываться при поперечном движении колеса в текущей ситуа-
ции. Однако, как было замечено ранее (см. глава 1), приложение тормозного 
усилия в продольном направлении движения колеса приводит к уменьшению 
резерва поперечной управляющей силы. Таким образом, в поперечном канале 
движения, так же как и в продольном, существуют понятия предельно возмож-
ных и реализуемых сил. Эллис [55] и Бревер [54], ссылаясь на [Dughoff H. et al. 
Tire Performance Characteristics Affecting Vehicle Response To Steering and 
Braking Control Inputs. Highway Safety Research Institute. Ann Arbor. Michigan. 
1969.], предлагают использовать для учета этого эффекта принцип эллипса тре-
ния.  

В наших обозначениях с некоторой редакцией принцип эллипса представ-
ляется в виде следующего алгоритма. 

Реализуемые значения коэффициента продольной силы x и коэффициента 
поперечной силы z определяются из уравнений: 

 R
R

x 



 , (5.38) 

 R
R

z 



 , (5.39) 

где: 

 
)1(

0x




 , (5.40) 

 
)1(

0z




 , (5.41) 

где, в свою очередь,  – предельно возможный на данной ВПП коэффициент 
сцепления, x0 и z0 – максимальные реализуемые значения коэффициентов 
продольной и поперечной сил сцепления в текущей ситуации, а σ – относитель-
ное скольжение колеса, 

 
22

R  , (5.42) 
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Таким образом, математическое описание модели взаимодействия колеса с 
ВПП построено как в продольном, так и в поперечном каналах с учетом их 
взаимодействия. 
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5.4. Доказательство адекватности и идентификация математической 
модели взаимодействия шасси с взлетно-посадочной полосой 

 
Предложенная в данной главе универсальная ММ горизонтального взаимо-

действия шасси самолета с ВПП была проверена на адекватность статистиче-
скими методами и идентифицирована эвристическим методом по данным ре-
ального движения ВС. В качестве последних использовались данные движения 
самолета Ту-204 по ВПП с перекладками руля направления, непосредственно 
связанного с управляемой передней стойкой шасси. Испытания проводились на 
различной скорости, с разгоном, торможением и свободным качением (на ре-
жиме малого газа), поэтому могут считаться достаточно полными для пред-
ставления сил горизонтального взаимодействия колес шасси с ВПП. 

Результаты испытаний самолета Ту-204 представлены в виде четырех "про-
каток" № 1 – 4 и содержат записи следующих параметров движения: 

– Vп – путевая скорость; 
– прV  – приборная скорость; 
–  – угол рыскания; 
– nz – поперечная перегрузка; 
– y  – угловая скорость рыскания; 
– н – угол отклонения руля направления; 
–  – угол крена; 
– x – угловая скорость крена. 
Следует заметить, что самый важный параметр бокового движения самолета 

на ВПП – боковое отклонение Z – в испытаниях не регистрировался. Поэтому 
единственным условием адекватности по этому параметру служило условие не-
выкатывания на боковую полосу безопасности, т.е. |Z| < 40 м для испытатель-
ного аэродрома. 

В записях параметров движения самолета Ту-204 по ВПП заметны ненуле-
вые отклонения руля направления в начале и в конце каждого испытания. Пер-
вый вывод, напрашивающийся в такой ситуации, это существование система-
тической погрешности в записях этого параметра. Однако расчеты показывают, 
что для удержания самолета на ВПП во всех четырех испытаниях необходимы 
различные значения этих систематических погрешностей, что вызывает оправ-
данные сомнения, так как различие достигает нескольких градусов. 

Более детальный анализ записей испытаний вызывает подозрения на нали-
чие систематических погрешностей в записях и других параметров, что еще бо-
лее сомнительно. Тем не менее, для угла отклонения руля направления н и по-
перечной перегрузки nz были сделаны расчеты средних по времени: 

 
t

0
нн dt

t
1   и  

t

0
zz dtn

t
1n , (5.44) 

представленные верхними графиками (без названия оси ординат) на рис. 5.50 – 
5.53.  
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Рис. 5.50. 
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Рис. 5.51. 
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Рис. 5.52. 
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Рис. 5.53. 
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Полученные результаты, а именно, явное смещение средней величины по-
перечной перегрузки от оси абсцисс вверх, свидетельствуют о наличии во всех 
четырех испытаниях поперечного ускорения. В "прокатке № 4" были указаны 
параметры ветра, в том числе и боковой составляющей, что объясняет наличие 
поперечной силы ввиду необходимости движения с рысканием для удержания 
самолета вдоль оси ВПП. Однако в сопроводительных надписях других случаев 
указаны штилевые условия. Но в штиль, при движении вдоль оси ВПП, как в 
начале и в конце испытательных пробежек, не может быть никаких поперечных 
сил и нет необходимости отклонять руль направления. Таким образом, прихо-
дится констатировать наличие в представленных результатах испытаний или 
погрешностей записей nz и н, или боковой составляющей ветра даже в "про-
катках" 1 – 3. 

Вторым общим для всех "прокаток" замечанием является бессистемное по-
ведение разности Vп – прV . В случае отсутствия систематической погрешности 

при штилевых условиях эта разность должна быть пропорциональна каждой из 
скоростей, чего не наблюдается в широких пределах. Это свидетельствует о на-
личии незафиксированного в ЛИ продольного ветра. 

Идентификация этих параметров проведена эвристическим методом для 
каждой из "прокаток" индивидуально. 

Отсутствие в записях данных о режиме работы двигателей и тормозов, 
обеспечивающих зарегистрированный режим изменения скорости, делает необ-
ходимым идентификацию и этих параметров. 

Таким образом, для доказательства адекватности результатов ВЭ данным 
ЛИ необходим специальный алгоритм применения эвристического метода 
идентификации.  

В результате нескольких попыток найден алгоритм применения эвристиче-
ского метода идентификации для доказательства адекватности результатов ВЭ 
данным ЛИ. Следует отметить, что некоторые из пунктов этого алгоритма при-
ходилось повторять итерационным способом, поскольку влияния различных 
параметров движения связаны между собой. 

Алгоритм применения эвристического метода идентификации: 
• подбор РУД и торможения для обеспечения Vп; 
• подбор профиля Wх встречного ветра для обеспечения прV ; 

• подбор профиля Wz бокового ветра; 
• подбор исходных значений скольжения (и рыскания); 
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• статистический анализ адекватности Vп и прV ; 

• статистический анализ адекватности остальных параметров (, y  и nz). 

С помощью этого алгоритма для каждой из "прокаток" идентифицированы 
значения следующих незарегистрированных или недостаточно точно зарегист-
рированных параметров: 

– РУД – режим работы двигателей; 
– режим торможения; 
– Wx – продольная составляющая ветра; 
– Wz – боковая составляющая ветра; 
– 0 – угол скольжения в начальный момент движения; 
– 0 – угол рыскания в начальный момент движения (в пределах дискретно-

сти записи этого параметра – 1). 
Сравнение результатов ВЭ с данными ЛИ проводилось на фоне результатов 

ВЭ, полученных с помощью старой редакции СММ ДП ЛА (линейная модель 
коэффициента поперечного сцепления и эллипс трения) и ММ РКИИ ГА (1990 
г., без эллипса трения с независимой аппроксимацией поперечной силы, при-
меняемой в ОКБ "Туполев"). На рис. 5.54 – 5.57 эти данные показаны различ-
ными линиями: 

– ЛИ – сплошная линия; 
– новая ММ – короткая пунктирная линия; 
– старая ММ – длинная пунктирная линия; 
– ММ РКИИ ГА – штрих-пунктирная линия. 

Параметры "прокатки" 1 представлены рис. 5.54. При н  = 2,4 и zn  = 0,013 
идентифицированы следующие особенности траектории: 

– РУД от 18,3 до малого газа; 
– Wx от –1 м/с (встречный ветер) до 3,5 м/с; 
– Wz = 0; 
– 0 = 0; 
– 0 = 0; 
– nz = 0 первые 6 с и последние 4 с при отсутствии бокового ветра и при  = 

const свидетельствует об отсутствии систематической погрешности в записи 

ЛИ, а наличие zn  = 0,013 может свидетельствовать о незначительном боковом 
смещении. 

Результаты статистической проверки адекватности для "прокатки" 1 пред-
ставлены в табл. 5.16. 
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Рис. 5.44. 
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Таблица 5.16. 
 
       7. 4.2006       16:19:57 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных «ЛИ»          :f21      
 Имя файла данных «MM»          :f11      
 N анализируемого параметра     : 186  -  путев.ск 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в «ЛИ»        :    .00000 
 Hачальный момент в «ММ»        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .2249 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     5.761, 
 соответствующим значимой вероятности  .130 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=    -1.143 предельный критерий=     3.373 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -1.0890 до     .6070 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.0649               .0119 

********************************************************************** 
 
       7. 4.2006       16:19:57 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных «ЛИ»          :f21      
 Имя файла данных «MM»          :f11      
 N анализируемого параметра     : 343  -    Vпр.   
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в «ЛИ»        :    .00000 
 Hачальный момент в «ММ»        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .4643 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     6.075, 
 соответствующим значимой вероятности  .111 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     -.790 предельный критерий=     3.373 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -2.7019 до     .5568 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.1175               .0416 

********************************************************************* 
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       7. 4.2006       16:19:57 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных «ЛИ»          :f21      
 Имя файла данных «MM»          :f11      
 N анализируемого параметра     :  13  -  рыскание 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в «ЛИ»        :    .00000 
 Hачальный момент в «ММ»        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    3.1580 при  6 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     8.512, 
 соответствующим значимой вероятности  .079 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 следует отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     4.282 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -5.2297 до    6.9560 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                         .8525              1.9434 
 

********************************************************************** 
 
       7. 4.2006       16:19:57 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных «ЛИ»          :f21      
 Имя файла данных «MM»          :f11      
 N анализируемого параметра     :  23  -  угл.ск.y 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в «ЛИ»        :    .00000 
 Hачальный момент в «ММ»        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.2367 при  6 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     8.775, 
 соответствующим значимой вероятности  .071 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     1.007 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -2.8486 до    2.1949 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.0870               .3510 
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********************************************************************** 
 

       7. 4.2006       16:19:57 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных «ЛИ»          :f21      
 Имя файла данных «MM»          :f11      
 N анализируемого параметра     :  37  -  перегр.z 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в «ЛИ»        :    .00000 
 Hачальный момент в «ММ»        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .0418 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     7.399, 
 соответствующим значимой вероятности  .063 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     3.094 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от    -.0441 до     .1309 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                         .0062               .0207 
 

********************************************************************** 

 
Параметры "прокатки" 2 представлены рис. 5.55. При н  = 2,4 и zn  = 0,035 

идентифицированы следующие особенности траектории: 
– РУД от 40 до малого газа; 
– Wx от –0,6 м/с до 3 м/с; 
– наличие nz = 0,05 первые 6 с и последние 4 с при отсутствии бокового вет-

ра и при  = const свидетельствует о наличии систематической погрешности в 
записи ЛИ, а наличие zn  = 0,035 при систематической погрешности около 0,05 
может свидетельствовать о незначительном боковом смещении; 

– Wz = 0; 
– 0 = 0; 
– 0 = 0; 
– при расчетах по старой ММ на торможении проявляется паразитный бо-

ковой занос – это недостаток ММ при углах увода порядка 5 и более, из-за 
этого развиваются паразитные рыскание и боковое смещение, а тормоза рабо-
тают по-другому. 

Результаты статистической проверки адекватности для "прокатки" 2 пред-
ставлены в табл. 5.17. 
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Рис. 5.55. 
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Таблица 5.17. 
 
       7. 4.2006       20:20: 3 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f22      
 Имя файла данных "MM"          :f32      
 N анализируемого параметра     : 186  -  путев.ск 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .6859 при  6 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     4.531, 
 соответствующим значимой вероятности  .346 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=      .190 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -1.6708 до    1.1526 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.1173               .1474 

********************************************************************** 
 
       7. 4.2006       20:20: 3 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f22      
 Имя файла данных "MM"          :f32      
 N анализируемого параметра     : 343  -    Vпр.   
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .5158 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     1.095, 
 соответствующим значимой вероятности  .779 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=      .950 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -1.6229 до    1.3330 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.0427               .1552 

********************************************************************** 
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       7. 4.2006       20:20: 3 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f22      
 Имя файла данных "MM"          :f32      
 N анализируемого параметра     :  13  -  рыскание 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.6349 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     7.750, 
 соответствующим значимой вероятности  .052 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     2.324 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -2.8130 до    4.7569 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                         .1228               .7517 
 

********************************************************************** 
 
       7. 4.2006       20:20: 3 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f22      
 Имя файла данных "MM"          :f32      
 N анализируемого параметра     :  23  -  угл.ск.y 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.1623 при  7 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     5.583, 
 соответствующим значимой вероятности  .356 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=      .375 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -2.5511 до    2.5566 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.1738               .2744 
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********************************************************************** 
 
       8. 4.2006       13:33: 0 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f22      
 Имя файла данных "MM"          :f32      
 N анализируемого параметра     :  37  -  перегр.z 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .0777 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =    10.608, 
 соответствующим незначимой вероятности  .015 < 0.05. 
 
      Последующие результаты анализа условны! 
 
 При уровне значимости .001 следует отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     4.390 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от    -.1339 до     .2334 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                         .0217               .0484 
 

********************************************************************** 

 

Параметры "прокатки" 3 представлены рис. 5.56. При н  = 3,2 и zn  = 0,035 

идентифицированы следующие особенности траектории: 

– РУД от 56 до малого газа; 

– Wx от –0,25 м/с до 3,5 м/с; 

– наличие достаточно больших zn  = 0,035 и н  = 3,2 свидетельствует о 

действии бокового ветра, незафиксированного в ЛИ; 

– Wz от 2,6 м/с до 5 м/с (слева); 

– 0 = –3; 

– 0 = 0,4. 

Результаты статистической проверки адекватности для "прокатки" 3 пред-

ставлены в табл. 5.18. 
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Рис. 5.56. 

Таблица 5.18. 
 
       9. 4.2006       20:38:11 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f23      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     : 186  -  путев.ск 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .5280 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     7.264, 
 соответствующим значимой вероятности  .068 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=      .183 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -1.4796 до    2.5343 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.0842               .1049 

********************************************************************** 
 
       9. 4.2006       20:44:35 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f23      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     : 343  -    Vпр.   
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.1269 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     6.525, 
 соответствующим значимой вероятности  .091 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=    -2.348 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -3.9066 до    2.1314 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
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                        -.4707              -.0793 
********************************************************************* 

 
       9. 4.2006       20:44:35 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f23      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     :  13  -  рыскание 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    3.3726 при  7 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     7.104, 
 соответствующим значимой вероятности  .215 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     1.924 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -4.5722 до    7.7957 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                         .0922              1.3094 
 

********************************************************************** 
 
       9. 4.2006       20:44:35 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f23      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     :  23  -  угл.ск.y 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.4980 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     1.329, 
 соответствующим значимой вероятности  .723 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=      .987 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -2.8649 до    4.6875 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
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                        -.1092               .4246 
 

********************************************************************* 
 
       9. 4.2006       20:44:35 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f23      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     :  37  -  перегр.z 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .1032 при  7 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     4.654, 
 соответствующим значимой вероятности  .464 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     2.907 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от    -.1681 до     .2806 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                         .0130               .0483 
 

********************************************************************** 

 

Параметры "прокатки" 4 представлены рис. 5.57. При н  = 4,6, zn  = 0,02 
идентифицированы следующие особенности траектории: 

– РУД от 60 до малого газа; 
– Wx от 9 м/с до 10 м/с; 
– приемлемого поведения самолета на ВПП удалось добиться при отличном 

от зафиксированного в ЛИ ветре; 
– Wz от 6, 2 м/с до 8,5 м/с с порывом до 2 м/с; 
– 0 = –6; 
– 0 = 0,3; 
– из анализа nz, y  и н выявлена существенная погрешность записи (рас-

шифровки)  – сдвиг 3 участков по времени в разные стороны и сбой в конце 
траектории. 
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Результаты статистической проверки адекватности для "прокатки" 4 пред-
ставлены в табл. 5.19. 
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Рис. 5.57. 
Таблица 5.19. 

 
      12. 4.2006       12:43:30 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f24      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     : 186  -  путев.ск 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.1396 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =      .787, 
 соответствующим значимой вероятности  .852 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=      .195 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -2.8110 до    2.7727 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
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                        -.1783               .2254 
********************************************************************** 

 
      12. 4.2006       12:43:30 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f24      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     : 343  -    Vпр.   
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.5454 при  7 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =    10.308, 
 соответствующим значимой вероятности  .071 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=    -2.973 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -3.8827 до    4.2094 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.7879              -.2209 

********************************************************************* 
 
      12. 4.2006       14:36:58 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f24      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     :  13  -  рыскание 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.0865 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     8.552, 
 соответствующим незначимой вероятности  .039 < 0.05. 
 
      Последующие результаты анализа условны! 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=    -2.663 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -2.2998 до    2.9930 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 



 191 

                        -.4905              -.1123 
********************************************************************** 

 
      12. 4.2006       14:36:58 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f24      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     :  23  -  угл.ск.y 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =    1.4522 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =      .451, 
 соответствующим значимой вероятности  .929 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     -.004 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от   -3.7074 до    3.1361 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.2578               .2566 

********************************************************************** 
 
      12. 4.2006       14:36:58 
 Уровень значимости критериев   :    .00100 
 Доверительная вероятность      :    .90000 
 Имя файла данных "ЛИ"          :f24      
 Имя файла данных "MM"          :f11      
 N анализируемого параметра     :  37  -  перегр.z 
 Шаг по времени в секундах      :    .50000 
 Hачальный момент в "ЛИ"        :    .00000 
 Hачальный момент в "ММ"        :    .00000 
 
 Отличие наблюдаемого распределения рассогласования 
 от нормального с математическим ожиданием = 0 и 
 средним квадратическим отклонением =     .1476 при  5 интервалах 
 характеризуется наблюдаемым критерием =     3.949, 
 соответствующим значимой вероятности  .271 > 0.05. 
 
 При уровне значимости .001 нет оснований отвергнуть гипотезу 
 о нулевом мат.ожидании рассогласования 
 Hаблюдаемый критерий=     1.445 предельный критерий=     3.460 
 
  Наблюдаемые рассогласования от    -.2751 до     .3733 
 
 Доверительный интервал с вероятностью .900 для 
 математического ожидания рассогласования: 
                        -.0035               .0482 



 192 

 
********************************************************************** 

 
Проведенный анализ результатов ВЭ позволяет сформулировать общие вы-

воды о сравнении различных ММ:  
– совпадение больших частей траекторий, полученных всеми ММ, объясня-

ется наличием в данных прокатках лишь малых углов увода, при которых все 
рассматриваемые ММ дают весьма близкие и правдоподобные результаты; 

– при расчетах по старой редакции СММ ДП ЛА на торможении проявляет-
ся паразитный боковой занос – это недостаток ММ при углах увода порядка 5 
и более, из-за этого развиваются паразитные рыскание и боковое смещение, а 
тормоза работают по-другому; 

– ММ РКИИ ГА, кроме предыдущего недостатка, дает меньшие амплитуды 
колебаний параметров движения (дальше от ЛИ, чем старая ММ из СММ ДП 
ЛА); 

– предлагаемая ММ сил взаимодействия шасси с ВПП по всем важным па-
раметрам движения обладает весьма высокой степенью адекватности, ибо кро-
ме отсутствия систематических погрешностей демонстрирует высокую точ-
ность воспроизведения траектории. 
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Глава 6. МОДЕЛИРОВАНИЕ ДИНАМИКИ РАЗЛИЧНЫХ ВИДОВ 

ШАССИ  
 
В современной авиации применяется широкий спектр авиационных шасси 

для движения по твердой поверхности (см. главу 1). В данной книге внимание 
сосредоточено на механических устройствах указанного назначения и не рас-
сматриваются поплавки гидросамолетов или ноги пилотов дельтапланов.  

Основные трудности моделирования шасси связаны с адекватным воспро-
изведением вертикальных сил (глава 4). По этому аспекту можно ввести сле-
дующую классификацию видов шасси: 

– упруго-диссипативная система с подвижной частью (относительно ЛА); 
– упруго-диссипативная система, неподвижная относительно ЛА; 
– жесткая система опор в виде непневматических колес или лыж. 
Предложенные виды шасси существенно различаются с точки зрения их ма-

тематического моделирования, поскольку не могут быть описаны каким-либо 
единым уравнением или алгоритмом движения. 

Общее назначение шасси – передавать определенную реакцию земной по-
верхности через свою конструкцию на конструкцию ЛА. Поэтому общим свой-
ством всех шасси для движения по земле следует считать наличие нескольких 
опорных точек – точек соприкосновения с землей. При детальном рассмотре-
нии, конечно, такое соприкосновение осуществляется не в точках, а в "пятнах" 
контакта конечного размера. Однако в целях разработки математической моде-
ли сил и моментов в системе "ВС – шасси – земля" достаточно абстрагировать 
этот контакт до точечного. Будем считать, что таких точек опоры у шасси 
столько, чтобы обеспечить описание свойств симметрии и устойчивости.  

Кроме того, математическая модель шасси должна строго учитывать и по-
ложение ЛА относительно земной поверхности, и его вес, и влияние аэродина-
мических сил и моментов, и влияние сил тяги и моментов двигателей, так или 
иначе, незагружающих или разгружающих шасси. В СММ ДП ЛА все эти ки-
нематические аспекты учтены и реализованы, в том числе, и профиль ВПП, 
имеющей местные наклоны и превышения, и наклон стоек шасси, и сдвиг точки 
контакта вдоль продольной и поперечной осей в результате деформации каж-
дой стойки с учетом углов тангажа и крена ВС. 

Исходя из приведенных соображений, первый вид шасси, соответствующий 
наиболее распространенной конструкции у магистральных самолетов, модели-
руется обычно раздельно по стойкам шасси. Каждая стойка представляется в 
виде упруго-диссипативной системы с подвижной частью конечной массы. Та-
кая постановка математического описания подробно рассмотрена в главе 4. Ко-
нечным результатом такой ММ каждой стойки являются компоненты векторов 
силы и момента, действующих на планер ВС. 

Второй вид шасси по нашей классификации соответствует шасси легких са-
молетов и многих вертолетов. Здесь имеется в виду, что каждая опора пред-
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ставляет собой упруго-диссипативную (или только упругую) балку с опреде-
ленными степенями свободы. В этом случае инерционный член подвижной час-
ти опоры отсутствует, но учитываются упругие и упруго-диссипативные свой-
ства пневматика. Уравнение движения для математической модели такой стой-
ки (рис. 6.1) можно представить в виде: 
 0),(N)s,s(F)s(F га   . (6.1) 
 

 
 

Рис. 6.1. Схема упруго-диссипативного шасси, неподвижного относительно ЛА 
 

Это уравнение дифференциальное только при учете явлений диссипации, в 
отсутствии такового (в уравнении выпадают члены, заключенные в угловые 
скобки) уравнение приобретает вид алгебраического. Однако упомянутый в 
главе 4 устойчивый метод вычисления для ММ движения шасси безразличен к 
виду уравнения динамики (или уравнения статики) стойки и позволяет полу-
чать описание движения колес относительно планера ЛА при движении по 
ВПП ничуть не хуже, чем для шасси первого вида. 

Третий вид шасси по предложенной классификации встречается на моделях 
ЛА, предназначенных для летных испытаний, на легких и беспилотных ЛА и на 
легких вертолетах. При построении математической модели этого типа шасси 
не важно, снабжено оно колесами (например, металлическими) или лыжами 
(рис. 6.2). Для математического описания обоих вариантов существенными ока-
зываются лишь крайние точки контакта с поверхностью земли. В целях облег-
чения изложения будем считать, что эти точки образуют прямоугольник, с дву-
мя сторонами, параллельными оси ЛА, а поверхность земли – плоская, горизон-
тальная. В каждой из этих четырех точек контакта взаимодействие с поверхно-
стью земли исчерпывающим образом описывается тремя составляющими силы: 
N – нормальная реакции земли, Fx – продольная сила сцепления (качения для ко-
лес или скольжения для лыж) и Fz – поперечная сила сцепления (скольжения). 
Так как последние две из них определяются через N с помощью соответствую-
щих коэффициентов сцепления, модель которых рассмотрена в главе 5, то имен-
но эту нормальную реакцию N и должен давать для каждой опорной точки вы-
числительный алгоритм ММ шасси в этом случае. 

e>0 

N 
 
 
 
 

 
Fг 
Fа 
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Рис. 6.2. Схема "жесткого" шасси 
 

Третий вид шасси назван "жестким" не случайно. Дело в том, что в такой 
постановке не имеет смысла определять реальные ничтожные деформации шас-
си от соприкосновения с землей – следует рассматривать весь ЛА вместе с его 
опорными точками как единое твердое тело. Число степеней свободы у такого 
твердого тела при условии сохранения контакта с землей не велико. Каждая 
степень свободы может быть рассмотрена отдельно. В данной постановке зада-
чи степенями свободы будем считать возможные с учетом связей виды движе-
ния ЛА относительно поверхности земли. Так, например, на взлете следует рас-
сматривать: 

1) скольжение (качение) по поверхности земли всех четырех (или трех) то-
чек опоры (и в продольном, и в поперечном направлении); 

2) процесс отрыва от земли с вращением относительно находящихся на зем-
ле задних опорных точек; 

3) процесс отрыва от земли с вращением относительно находящихся на зем-
ле передних опорных точек; 

4) процесс отрыва от земли с вращением относительно находящихся на зем-
ле правых опорных точек; 

5) процесс отрыва от земли с вращением относительно находящихся на зем-
ле левых опорных точек. 

Вращение вокруг одной опорной точки или "зависание" с касанием земли 
рассматривать не будем ввиду чрезвычайной краткости таких видов движения в 
реальных условиях. 

Алгоритм в такой ММ представляет собой проверку нескольких условий 
для идентификации текущего вида движения по земле и вычисление сил и мо-
ментов от воздействия земли на ЛА именно в данном случае движения: 

1) если сумма вертикальных составляющих сил тяги двигателей и аэроди-
намических сил больше силы тяжести – свободный полет с нулевыми силами и 
моментами от шасси; 

2) если сумма аэродинамического момента и моментов от аэродинамиче-
ских сил, от тяги двигателей, от силы тяжести и от силы инерции относительно 
оси, проходящей через задние опорные точки шасси, больше нуля – подъем пе-
редних опор с силами Fx и N, определяемыми из условия равенства вычислен-
ной выше сумме моментов суммы моментов Fx и N относительно центра масс 
ЛА, сила Fz определяется по условиям поперечного движения ЛА; 

3) если сумма аэродинамического момента и моментов от аэродинамиче-
ских сил, от тяги двигателей, от силы тяжести и от силы инерции относительно 

N N N N 

Fx Fx Fx Fx 
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оси, проходящей через передние опорные точки шасси, меньше нуля – подъем 
задних опор с силами Fx и N, определяемыми из условия равенства вычислен-
ной выше сумме моментов суммы моментов Fx и N относительно центра масс 
ЛА, сила Fz определяется по условиям поперечного движения ЛА; 

4) если сумма аэродинамического момента и моментов от аэродинамиче-
ских сил, от тяги двигателей, от силы тяжести и от силы инерции относительно 
оси, проходящей через правые опорные точки шасси, больше нуля – подъем ле-
вых опор с силами Fz и N, определяемыми из условия равенства вычисленной 
выше сумме моментов суммы моментов Fz и N относительно центра масс ЛА, 
сила Fx определяется по условиям продольного движения ЛА; 

5) если сумма аэродинамического момента и моментов от аэродинамиче-
ских сил, от тяги двигателей, от силы тяжести и от силы инерции относительно 
оси, проходящей через левые опорные точки шасси, меньше нуля – подъем 
правых опор с силами Fz и N, определяемыми из условия равенства вычислен-
ной выше сумме моментов суммы моментов Fz и N относительно центра масс 
ЛА, сила Fx определяется по условиям продольного движения ЛА; 

6) при невыполнении условий 1 – 5 – скольжение (качение) по поверхности 
земли на четырех (или трех) точках опоры с определением сил Fx, Fz и N из ус-
ловия соответствующего вида движения ЛА. 

Для случая посадки алгоритм составляется аналогичными рассуждениями. 
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Глава 7. РЕШЕНИЕ ЗАДАЧ ЛЕТНОЙ ЭКСПЛУАТАЦИИ 

ВОЗДУШНЫХ СУДОВ ГРАЖДАНСКОЙ АВИАЦИИ 
 
7.1. Идентификация математической модели посадки самолета 

Ту-154Б-2 
 
С точки зрения обеспечения адекватности ММ наиболее сложным участком 

является посадка самолета. На этом участке с одной целью – погасить скорость 
– действуют три явления, совершенно разных по своей физической сути: аэро-
динамические тормозные устройства (интерцепторы, тормозные щитки), реверс 
тяги двигателей и тормоза колес. Если хотя бы одно из этих явлений в ММ 
представлено недостаточно верно физически, то получить результаты, сколько-
нибудь близкие ЛИ будет невозможно. Особая важность адекватного модели-
рования торможения диктуется не только проблемой определения взлетных и 
посадочных дистанций, но и проблемой бокового выкатывания с ВПП, по-
скольку физические процессы продольного и поперечного движений пневмати-
ков тесно связаны. 

Оценка адекватности ММ движения самолета Ту-154Б2 проводилась эври-
стическим методом по следующим факторам: 

 а) изменение скорости по траектории; 
 б) приближенно изменение высоты на воздушном участке; 
 в) изменение дальности пробега; 
 г) приемлемые устойчивые значения бокового отклонения и рыскания; 
 д) характерные резкие действия органами управления в ответ на извест-

ные внешние условия. 
Адекватность достигалась идентификацией способов устойчивого пилоти-

рования, под чем понималось определение параметров модели действий пилота 
во всех каналах управления: набора отслеживаемых параметров и их значений, 
коэффициентов реакции ("усиления"), интервалов времени между очередными 
моментами наблюдения и вмешательства, периодов задержки реакции, разме-
ров зон нечувствительности. Решение такой задачи позволяет с достаточной 
точностью и непротиворечивостью воспроизвести основные траекторные пара-
метры полета, что и служит свидетельством адекватности ММ данным ЛИ. 

При решении задачи идентификации ММ движения самолета Ту-154Б2 
данным ЛИ, проведенных ГосНИИ ГА, пришлось учесть целый ряд особенно-
стей: 

– дискретное представление данных ЛИ (с графиков неизвестной дискрет-
ности) не позволяет в точности отследить управления (элеронами, рулями вы-
соты и направления), и адекватность по ним может быть оценена только с каче-
ственной стороны; 
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– воздушный участок посадки (в продольном канале) не идентифицировался 
ввиду неизвестных производных скорости и углов ориентации; идентифициро-
вались лишь момент и скорость касания; 

– угол тангажа не идентифицировался, так как в кабине есть возможность ус-
тановки его уровня отсчета, а в ЛИ перестановка не зафиксирована и в некоторых 
вариантах проводилась непосредственно на посадке; 

– во всех записях отсутствуют данные о боковом отклонении от оси движе-
ния (а величина, обозначенная как  – отклонение по магнитному курсу – не 
может трактоваться как рыскание ни по знаку, ни по величине, так как во всех 
полетах отсчет велся от различных заданных значений); 

– в расчетах на СММ ДП ЛА воспроизводились с точностью до 0,1 с все за-
фиксированные в ЛИ моменты времени и процедуры управления на посадке: 

- отклонение механизации (закрылков и стабилизатора), 
- момент касания, 
- момент опускания носового колеса, 
- момент выпуска и уборки интерцепторов, 
- режим работы двигателей, 
- режим торможения, 
- момент остановки; 

– идентификации подлежали все параметры законов управления: 
- рулем высоты (р.в.), 
- рулем направления (р.н.), 
- элеронами (эл.), 
- рычагами управления двигателями (РУДами), 
- тормозами, 

а также все незафиксированные в ЛИ события и процедуры управления, что 
было, естественно, не всегда возможно из-за неполноты информации. 

Рис. 7.1 приводит данные ВЭ и ЛИ посадки без реверса и торможения при 
боковом ветре справа 7,1 м/с. На нем сплошной линией обозначены данные ЛИ, 
длинным пунктиром – расчет с управлением р.н. по ЛИ без управления носо-
вым колесом (н.к. – в данных ЛИ приведено постоянное нулевое значение 
боковой силы на управляемой передней стойке шасси), коротким пунктиром – 
то же с управлением носовым колесом, штрих-пунктиром – расчет с полно-
стью модельным управлением в поперечном канале. В табл. 7.1 даны фраг-
менты циклограммы последнего из указанных вариантов расчета. Из нее в це-
лях экономии места изъята регистрация боковых заносов (скольжения) колес 
при первом касании ВПП и другая текущая информация. 

В данных ЛИ этого варианта много искаженной и недостающей информа-
ции, так, например: 

– в ЛИ не зарегистрирован угол отклонения стабилизатора, поэтому наклон 
последней части траектории по глиссаде и отклонение стабилизатора иденти-
фицированы по скоростному режиму, изменению высоты и среднему значению 
отклонения р.в.; 
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Рис. 7.1. 
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Таблица 7.1. 
 
    Tу-154Б2  Посадка Ту-154Б N 85121  (14_3)  
8.10.1998  12:48:39                           сценарий 0182 
 
     масса ЛA =  77000.кг;   центровка =  32.0 %;   H аэродр.=    0. 
     дел.T =   -1. град;   дел.p =   -5. мм.рт.ст.;   muдес =  .65 
     закрылки 45. град;  предкрылки 19. град;  стаб.УПС = -2.0 град 
     ветер: Боковой справа (7,1);  psi =  90.0 град;  teta = .0 град 
 
.................................................................... 
             Событие  N    1  "  HAЧAЛO ЭTAПA ПOЛETA     " 
    время  .....      .000    с      дальн-ть..... -1000.000    м     
   высота ш.....    35.170    м      бок.откл.....      .000    м     
   обороты1.....    59.972    %      путев.ск.....   277.920   км/ч   
    тангаж .....    -1.015   град    р.высоты.....    -7.500   град   
.................................................................... 
             Событие  N    5  "  BЫCOTA начала выравн.   " 
    время  .....     6.850    с      дальн-ть.....  -478.996    м     
   высота ш.....     7.907    м      бок.откл.....     -.749    м     
    высота .....    11.737    м      приб.ск......   271.404   км/ч   
   траектор.....    -2.926   град    верт.ск......    -3.840   м/с    
.................................................................... 
             Событие  N    3  "  BЫCOTA уборки РУД       " 
    время  .....     8.500    с      дальн-ть.....  -355.358    м     
   высота ш.....     2.279    м      бок.откл.....     -.661    м     
   приб.ск......   270.071   км/ч    траектор.....    -1.794   град   
    тангаж .....     2.542   град    верт.ск......    -2.342   м/с    
.................................................................... 
             Событие  N    6  "  KACAHИE ЛEBOЙ CTOЙKOЙ   " 
    время  .....    14.150    с      дальн-ть.....    58.831    м     
   высота ш.....      .126    м      бок.откл.....    -2.249    м     
   приб.ск......   255.883   км/ч    верт.ск......     -.904   м/с    
    тангаж .....     1.086   град    перегр.y.....      .961          
.................................................................... 
             Событие  N    7  "  KACAHИE ПPABOЙ CTOЙKOЙ  " 
    время  .....    14.350    с      дальн-ть.....    72.987    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....    -2.399    м     
   приб.ск......   254.908   км/ч    верт.ск......     -.436   м/с    
    тангаж .....     1.051   град    перегр.y.....     1.292          
.................................................................... 
             Событие  N   10  "  ПPABAЯ CTOЙKA B BOЗДУXE " 
    время  .....    14.650    с      дальн-ть.....    94.110    м     
   высота ш.....      .002    м      бок.откл.....    -2.540    м     
   приб.ск......   253.407   км/ч    верт.ск......      .408   м/с    
    тангаж .....      .922   град    перегр.y.....     1.029          
.................................................................... 
             Событие  N    9  "  ЛEBAЯ CTOЙKA B BOЗДУXE  " 
    время  .....    14.800    с      дальн-ть.....   104.623    м     
   высота ш.....      .055    м      бок.откл.....    -2.585    м     
   приб.ск......   252.684   км/ч    верт.ск......      .285   м/с    
    тангаж .....      .902   град    перегр.y.....      .850          
.................................................................... 
             Событие  N   17  "  ПОВТОР.КАСАН.ЛЕВ.СТОЙК. " 
    время  .....    15.250    с      дальн-ть.....   135.987    м     
   высота ш.....      .037    м      бок.откл.....    -2.731    м     
   приб.ск......   250.639   км/ч    верт.ск......     -.330   м/с    
    тангаж .....     1.027   град    перегр.y.....      .950          
.................................................................... 
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             Событие  N   18  "  ПОВТОР.КАСАН.ПРАВ.СТОЙК " 
    время  .....    15.350    с      дальн-ть.....   142.923    м     
   высота ш.....      .006    м      бок.откл.....    -2.764    м     
   приб.ск......   250.189   км/ч    верт.ск......     -.310   м/с    
    тангаж .....     1.017   град    перегр.y.....     1.159          
.................................................................... 
             Событие  N    8  "  KACAHИE ПEPEД.CTOЙKOЙ   " 
    время  .....    16.300    с      дальн-ть.....   208.150    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....    -2.835    м     
   приб.ск......   245.914   км/ч    верт.ск......     -.040   м/с    
    тангаж .....     -.969   град    перегр.y.....     1.068          
.................................................................... 
             Событие  N   11  "  ПEPEДH.CTOЙKA B BOЗДУXE " 
    время  .....    16.750    с      дальн-ть.....   238.640    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....    -2.752    м     
   приб.ск......   243.898   км/ч    верт.ск......      .025   м/с    
    тангаж .....     -.894   град    перегр.y.....      .927          
.................................................................... 
             Событие  N   19  "  ПОВТОР.КАСАН.ПЕР.СТОЙК. " 
    время  .....    18.200    с      дальн-ть.....   335.208    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....    -2.267    м     
   приб.ск......   237.785   км/ч    верт.ск......     -.066   м/с    
    тангаж .....     -.913   град    перегр.y.....     1.044          
.................................................................... 
             Событие  N   99  "  KOHEЦ PACЧETOB          " 
    время  .....    43.050    с      дальн-ть.....  1641.413    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....    -1.902    м     
   приб.ск......   153.224   км/ч    путев.ск.....   151.267   км/ч   
    тангаж .....     -.432   град    обороты1.....    42.000    %     
.................................................................... 
Bыполнено условие конца интегрирования. 
 Pасчет варианта закончен. 

 
– первое касание ВПП, судя по зарегистрированной величине вертикальной 

нагрузки на шасси, произошло не на указанной 13,4 с, а между 14,0 с и 14,5 с,  
как и получено в ММ, очень хорошо показавшей совпадение и явления двой-
ных касаний, зарегистрированного в ЛИ; 

– после 36 с стабилизация скорости по ЛИ возможна только при увеличении 
прямой тяги (идентифицирована пониженная по сравнению с МГ тяга двигате-
лей в период с 15 с по 36 с, что могло быть следствием перекладки створок ре-
верса на неполный угол или незарегистрированного в ЛИ уменьшения оборо-
тов, а также применения торможения) – поэтому результаты ММ после 36 с не 
подлежат анализу; 

– принципиально невозможна устойчивая разница знаков боковых сил на 
основных стойках шасси в записях ЛИ: при движении по ВПП с ветром справа 
из-за рыскания на ветер должно быть "нагр.ш" > 0, что зарегистрировано в ЛИ 
только для нагр.шZ3 (лев); 

– характерные всплески нагр.шZ3 (лев) и нагр.шZ2 (пр) во всех случаях по 
данным ЛИ отслеживают р.н. и объяснимы исключительно лишь  реакцией  на  
внешние возмущения (неровности профиля ВПП или порывы ветра) – отсюда 
можно извлечь информацию о необходимом запасе расхода р.н. примерно в 10 
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для случая посадки самолета Ту-154Б массой 77 т на чистую сухую ВПП при 
боковом ветре 7,1 м/с; 

– в ЛИ осуществлялось управление носовым колесом, несмотря на иска-
женные данные по углу отклонения н.к. (все время –1,5  –2,5) и нулевой бо-
ковой силе – это неоспоримо, т.к. управление р.н. по ЛИ без н.к. дает боковой 
снос –25 м < Z < 8 м (длинный пунктир на рис. 7.1), то же с управлением н.к.  –
16 м < Z < 4 м (короткий пунктир), а в их совместном автоматическом управле-
нии –3 м < Z < 0 (штрих-пунктир), кроме того, в последнем случае среднее от-
клонение р.н. совпадает в ВЭ и в ЛИ, а поведение рыскания вдоль ВПП при па-
дении скорости естественно. 

Еще один интересный случай представлен на рис. 7.2 и 7.3 – посадка с "да-
чами" р.н. при боковом ветре с отключенным н.к. и с использованием двух-
кратного включения реверса двух двигателей. Это ЛИ нацелено на оценку 
влияния реверса на эффективность р.н. Идентификация выявила: 

– воздушный участок содержал снижение с разгоном и со ступенчатым из-
менением угла наклона траектории при неизвестной цели пилотирования (за-
данный угол залегания глиссады), поэтому идентифицировался только послед-
ний участок – ниже 20 м, на котором не менее 3 с выдерживался угол наклона –
1,8 градуса; 

– по записям ЛИ следует, что при посадке самолет был несбалансирован, 
поэтому на начальном участке пробега пришлось идентифицировать способ 
управления р.н. – в отсутствии эффективности носового колеса этот способ 
сильно отличается от стандартного; 

– управление разбалансированным самолетом на пробеге в этих условиях 
требует для избежания бокового выкатывания с ВПП применения раздельного 
торможения стойками шасси – идентифицированный режим торможения прак-
тически совпал с записями, однако в данных ЛИ были перепутаны графики для 
правой и левой стоек шасси (на графике показаны режимы торможения левой 
стойкой при ММ и запись ЛИ для "левой" стойки); 

– во второй части пробега (при скорости менее 150 км/ч) расчет проводился 
с управлением р.н. по записям ЛИ, в этих условиях при снижении эффективно-
сти р.н. (в 10 раз при полном реверсе тяги двигателей) самолет удерживается на 
ВПП даже при "дачах" р.н., однако при сохранении полной эффективности р.н. 
(т.е. при гипотетическом отсутствии затенения р.н. обратными струями газа от 
двигателей) такие "дачи" неминуемо приводят к боковому выкатыванию; 

– скорость рыскания и боковые силы на стойках шасси специально не иден-
тифицировались, однако их качественное согласование с данными ЛИ отслежи-
вает основные маневры самолета на ВПП (сдвиг фаз объясняется неточностью 
воспроизведения момента первого касания самолетом ВПП в пределах 0,5 с, так 
как словесные и графические данные в записях ЛИ не согласуются). 
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Рис. 7.2. 
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Рис. 7.3. 
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7.2. Анализ посадки самолета Ту-154Б-2 RA-85477 в а/п Томск  
26 декабря 1996 года 

 
Анализ развития событий в данном инциденте проведен по данным борто-

вых самописцев и Заключения по исследованию посадки самолета Ту-154Б-2 
RA-85477 в а/п Томск 26 декабря 1996 года (далее по тексту "Заключение"), ут-
вержденного Директором Государственного центра "Безопасность полетов на 
воздушном транспорте" в марте 1997 г. 

В качестве метода анализа данного инцидента выбран эвристический метод 
идентификации параметров ММ. В качестве инструмента исследования приме-
нена СММ ДП ЛА с усовершенствованной ММ работы шасси. ММ посадки са-
молета Ту-154Б-2 была достаточно подробно исследована на адекватность ра-
нее, поэтому будем считать, что влияние основных эксплуатационных факторов 
воспроизводится в СММ ДП ЛА с удовлетворительной степенью адекватности. 

Описание событий приведем по Заключению, выдержки из которого пред-
ставлены в табл. 7.2. 

Таблица 7.2. 

Обстоятельства инцидента.  26 декабря 1996 года ВС Ту-154Б-2 RA-85477 
Хабаровского ОАО при выполнении рейса 3837 "Хабаровск – Новосибирск" по 
метеоусловиям а/п Толмачево (Новосибирск) произвел вынужденную посадку в 
а/п Томск при метеоусловиях ниже минимума аэродрома  (установленная  ми-
нимальная  видимость аэродрома Томск – 900 м, фактическая при посадке – 700 
м).  

После посадки при послеполетном осмотре было обнаружено повреждение 
хвостовика правого внутреннего закрылка,  а  также  то, что ниша правой стой-
ки шасси забита снегом... 

ИСХОДНЫЕ ДАННЫЕ 
Данные о самолете. Посадочная масса 69575 кг, центровка (по расчету эки-

пажа) 23,3%САХ, остаток топлива 4 тонны. 
Данные о метеообстановке: 
- атмосферное давление у земли 728 мм.рт.ст.; 
- температура воздуха у земли –17 град С; 
- видимость 700 м, по ОВИ 800 м; 
- ветер: у земли - 90 град, 3 м/с;  
  на высоте 30 м - 90 град, 4 м/с; 
  на высоте круга (600 м) прогностический 80 град 15 м/с; 
- облачность сплошная, высота нижней кромки 200 м; 
- сильный снег... 
Данные о схеме захода: 
- магнитный курс посадки 203 град; 
- угол наклона глиссады 2 град 55 мин... 
- размер ИВПП 2500 м  42 м... 
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- ИВПП  имеет  двухскатный  поперечный  профиль с уклоном до 0,014 в 
обе стороны... 

Состояние ИВПП: коэффициент сцепления: 
- по данным замеров за 39 мин до посадки - 0,4 - 0,4 - 0,4, ИВПП заснежена; 
- по  данным  замеров  через 1 час 06 мин ... 2 час 21 мин после посадки - 

0,35 в зоне 5 ... 7м от  оси  ИВПП,  на  остальной части - 0,32; ИВПП заснежена, 
слой снега 3 см,  на ИВПП в ~3 м от обочин валы убранного свежевыпавшего 
снега, высотой 32 ... 62 см... 

 
АНАЛИЗ ФУНКЦИОНИРОВАНИЯ СИСТЕМЫ "ЭКИПАЖ-ВС-СРЕДА" 
     
Заход на посадку в а/п Томск осуществлялся по крутой (с углом наклона 2 

град 55 мин) глиссаде в директорном режиме по КГС в сложных метеоуслови-
ях: сильного снегопада при видимости 700 м (что менее допустимой для аэро-
дрома Томск - 900 м) при попутно-боковом (справа) ветре силой 15 м/с, кото-
рый практически без изменения направления уменьшался до ~3 м/с к высоте 
~50 м и ниже оставался постоянным, т.е. при сдвиге ветра по величине близко-
го к предельно-допустимому (3,7 м/с на 30 м высоты при допустимом не более 
4 м/с на 30 м высоты). 

На начальном участке предпосадочного снижения экипаж выдерживал при-
борную скорость ~275 км/ч, что превышало рекомендованную РЛЭ для факти-
ческой посадочной массы и условий захода (250 + 15 км/ч) на ~10 км/ч. В усло-
виях сдвига ветра в приземном слое это способствовало (несмотря на уменьше-
ние режима работы двигателей с потребного для полета по глиссаде (76 % – 78 
% по КНД) до ~70 % по КНД) увеличению приборной скорости до ~285 км/ч к 
моменту начала выравнивания и в последующем явилось фактором приземле-
ния с опережением на переднюю стойку и развитию "козла" с двумя повторны-
ми приземлениями... 

В процессе выполнения маневра "подныривания" под продолженную глис-
саду, предвыравнивания и выравнивания самолет уклонился влево от оси 
ИВПП, что наиболее вероятно связано с перераспределением внимания экипа-
жа в основном на продольный канал и ослаблением внимания к поперечному 
каналу в условиях видимости менее допустимой для данного аэродрома... 

... Приземление произошло левее оси ИВПП на ~9 м. 

... второе приземление произошло на удалении ~375 м также с опережением 
на переднюю стойку и последующему отделению... второе приземление про-
изошло левее оси ИВПП на ~10,7 м. 

... Третье приземление произошло на удалении ~650 м с рекомендованной 
РЛЭ приборной скоростью (240 км/ч) с углом тангажа ~4 град на основные 
стойки шасси... В дальнейшем экипаж (с отклонением руля высоты до упора на 
кабрирование) удерживал переднюю стойку от опускания, продолжая пробег на 
основных стойках шасси... Плавное опускание передней стойки произошло на 
удалении ~900 м через ~4,5 с после третьего приземления...  
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... Максимальное уклонение самолета влево составило ~11,5 м по центру 
масс (~17,3 м по левой стойке шасси), т.е. левая стойка не входила в зону снеж-
ного вала у левой обочины ИВПП. Третье приземление произошло левее оси 
ИВПП ~9,5 м... 

На удалении ~1120 м при боковом уклонении вправо ~8 м по центру масс 
экипаж отклонением руля высоты на пикирование прижал переднюю стойку и 
выключил реверс тяги двигателей... на удалении ~1200 м и приборной скорости 
~140 км/ч боковое уклонение достигает ~12,5 м по центру масс, т.е. правая ос-
новная стойка входит в снежный вал, высотой ~60 см... Максимальное боковое 
уклонение самолета вправо составило ~14 м по центру масс (~19,8 м по правой 
стойке), т.е. правая стойка вошла в снежный вал на ~1,8 м, но не выходила за 
границы ИВПП. На удалении ~1300 м боковое уклонение уменьшилось до 
~12,5 м, т.е. правая стойка вышла из снежного вала... 

 
Указанные в Заключении исходные данные инцидента были воспроизведе-

ны в СММ ДП ЛА в качестве начальных условий при расчетах посадки с высо-
ты нескольких сантиметров (с 77,5 с по записям полета). Однако этих данных 
оказалось не достаточно для того, чтобы получить в расчетах такое же сложное 
приземление и то же положение самолета на ВПП, что описано в Заключении 
по результатам анализа крок инцидента. 

Недостающие начальные условия, которые предусмотрены в СММ ДП ЛА и 
не могли в данном конкретном ВЭ быть обнулены, были собраны в результате 
скрупулезного анализа расшифровки данных бортового самописца. К таковым 
следует отнести, прежде всего: 

– ориентацию оси самолета относительно оси ВПП (магнитный курс само-
лета: МК с-та = 197,727), 

– угол крена ( = 2,421), 
– отклонение руля высоты (в = –3,919), 
– отклонение руля направления (н = 2,404), 
– отклонение элеронов (э = 1,011), 
– приборная скорость ( прV  = 279 км/ч), 
– угол отклонения стабилизатора (ст = –5,4), 
– угол отклонения закрылков (з = 45), 
– угол отклонения предкрылков ( пр  = 18,5). 
Следует заметить, что результаты ВЭ показали существенную зависимость 

траектории движения самолета от второго знака всех без исключения перечис-
ленных значений начальных условий. Это означает в плане ЛЭ вполне опреде-
ленный вывод: поведение самолета на ВПП, т.е. безопасность посадки, опреде-
ляется теми полетными значениями основных параметров движения, которые 
обеспечены экипажем к моменту касания. 

Начальные значения остальных параметров движения, таких как: 
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– угол тангажа (),  
– угол рыскания (),  
– угол атаки (),  

определялись в СММ ДП ЛА с помощью уникальной программы расчета на-
чальной сбалансированной точки траектории. Эта процедура необходима вме-
сто использования соответствующих записей полета потому, что в результате 
незарегистрированного внешнего воздействия данные записей этих параметров 
неизбежно будут нарушать известные уравнения динамики полета и расчет ста-
нет невозможным. 

Кроме начальных условий посадки в ВЭ реализовывалось то управление 
самолетом по времени, которое зафиксировано в расшифрованных записях 
данных бортовых самописцев: 

– режим работы двигателей (с поправкой на их явную разнотяговость и по-
терю тяги в связи с неизвестной наработкой),  

– угол отклонения руля высоты (точно), 
– угол отклонения руля направления (точно), 
– угол отклонения элеронов (точно), 
– момент выпуска тормозных интерцепторов: средних 45 и внутренних 50. 
Сложность воспроизведения всей посадки определялась тем отмеченным в 

Заключении фактом, что приземление произошло при неустановившемся ре-
жиме полета, а данные записей основных параметров приводятся с интервалом 
не менее 0,125 с. Однако в рассматриваемом случае удалось заметить, что такие 
величины, как x и y  в районе выбранной по времени начальной точки полета 
77,5 с имели значения, весьма близкие к 0. Это позволило резко сузить поле 
возможных вариантов расчета в ВЭ и для осуществления всех основных осо-
бенностей воспроизводимой посадки варьировать лишь: 

– начальную высоту, которая в итоге была принята равной 4,3 м,  
– угловую скорость тангажа, которая была принята z = 1,0/с, 
– магнитный курс скорости полета самолета (нерегистрируемый), который в 

итоге оказался МКпути = 202,95 (сравните с МКВПП = 203). 
В результате ВЭ удалось воспроизвести процесс посадки и пробега самоле-

та до скорости прV  = 95 км/ч (скорости выключения реверса) со всеми основ-
ными отмеченными особенностями поведения на ВПП: 

– три касания, 
– первые два касания с опережением передней стойки, 
– после третьего касания попытка удержать переднюю стойку от опускания, 
– боковые отклонения от оси ВПП вправо и влево, 
– попадание в снежный вал на краю ВПП, 
– выход к оси ВПП к концу рассматриваемого участка пробега. 
Результаты ВЭ (сплошная линия) приведены на рис. 7.4 – 7.14 в виде срав-

нения с данными бортовых самописцев (дискретные ромбики). Законы откло-
нения рулей высоты, направления и элеронов, показанные на рис. 7.7, 7.10, 
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7.14, в ВЭ воспроизводились в точности по записям полета, поэтому там пока-
зана одна единственная линия. Боковое отклонение, показанное на рис. 7.11, 
сравнивалось с данными, зафиксированными в Заключении по анализу крок 
места происшествия, поэтому "экспериментальных" точек там так мало. 

Сравнение результатов ВЭ с данными бортовых самописцев в случае рядо-
вых рейсовых полетов (не специально организованных летных испытаний) 
нельзя проводить с точки зрения оценки адекватности. Особенно ярко это про-
является в рассматриваемом случае посадки в сложных метеоусловиях: попада-
ние в сдвиг ветра при плохой видимости и приземление на заснеженную ВПП. 
Речь может идти лишь об анализе качественного характера изменения парамет-
ров движения и выявлении возможных причин именно такого характера для 
профилактики подобных инцидентов. 
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Рис. 7.6. 
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Рис. 7.7. 
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Рис. 7.8. 
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Рис. 7.9. 
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Рис. 7.10. 
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Рис. 7.11. 
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Рис. 7.12. 
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Рис. 7.13. 
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Рис. 7.14. 
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Рис. 7.4 свидетельствует о том, что скоростной режим посадки, обеспечен-
ный вариацией режима работы двигателей по указанным выше причинам, вос-
произведен в ВЭ правильно. 

Нормальная перегрузка yn  в ВЭ качественно верно отражает действитель-
ность, небольшой сдвиг колебаний по фазе может свидетельствовать лишь о не 
досконально точном воспроизведении самих моментов последовательных каса-
ний самолета ВПП. Здесь следует упомянуть о сложном рельефе самой ВПП в 
а/п Томск. Значения перегрузки достаточно хорошо совпадают с записями по-
лета, а пик в ВЭ соответствует моменту отрыва передней стойки от ВПП после 
второго касания с "козлением". 

Что касается тангажа , то на рис. 7.6 приведены смещенные на условную 
постоянную величину значения данных записей полета, так как установка 
уровня отсчета данной величины осуществляется экипажем из кабины вруч-
ную. С качественной точки зрения смещение по времени отдельных колебаний 
угла тангажа вполне объяснимо влиянием реального профиля ВПП и некото-
рым запаздыванием процесса. 

Значительные колебания yn  и  с четко выраженными тремя пиками одно-
значно указывают на три последовательных касания самолета ВПП с двумя от-
рывами, а существенные амплитуды  безусловно могут свидетельствовать о 
"козлении" самолета, когда пилот теряет контроль над вращением по тангажу. 
Таким образом, об условиях грубой посадки могут свидетельствовать не абсо-
лютные значения угла тангажа, а именно большая амплитуда его колебаний. 

В канале рыскания  (рис. 7.8) наблюдается значительное рассогласование 
записей полета и результатов ВЭ. К сожалению, объяснение этого рассогласо-
вания выходит за рамки анализа самой полетной ситуации, так как к записи 
рыскания возникают вопросы. Во-первых, для участка траектории с тремя же-
сткими касаниями ВПП (до 85 с) в условиях разбалансированного самолета под 
действием бокового ветра весьма странно выглядит практически постоянное 
значение угла рыскания. Во-вторых, зарегистрированное значение  соответст-
вует ситуации полета перед приземлением с отклонением носом по ветру. Та-
кое движение можно удержать только с помощью значительного отклонения 
руля направления, чего на рис. 7.10 не наблюдается. В-третьих, при зарегистри-
рованном  жесткое касание неизбежно должно привести к возникновению 
значительной поперечной перегрузки из-за появления разворачивающего мо-
мента на стойках шасси, чего не отмечается в записи nz на рис. 7.9. Поэтому 
воспроизведение в ВЭ начальной точки с зарегистрированным значением  = 
5,273 приводит к вполне физически объяснимому изменению рыскания и по-
перечной перегрузки, показанному на рис. 7.8 и 7.9 – с интенсивным разворо-
том самолета на ветер за счет флюгерной устойчивости и взаимодействия стоек 
шасси с ВПП.  

Результаты этого анализа могут свидетельствовать о том, что "козление" 
при посадке является следствием разбалансировки самолета, в основном, в про-



 212 

дольном канале управления. По-видимому, пилот не успел на последних 30 м – 
50 м высоты сбалансировать самолет после выхода из зоны сдвига ветра. 

Влияние же разбалансировки в канале рыскания перед посадкой может ска-
зываться лишь на характере бокового движения по ВПП. В ВЭ проводились 
расчеты для достаточно широкого диапазона возможных значений начальных 
условий: вплоть до  = –5,273 (противоположного знака) и yω  =  1,5/с. Во 
всех этих условиях "козление" присутствовало, а боковое отклонение на на-
чальном участке траектории имело качественно один и тот же характер измене-
ния (но не числовые значения). 

Из всех параметров поперечного канала самую существенную роль в обес-
печении безопасной посадки играет угол пути самолета – угол между вектором 
путевой скорости и осью ВПП. Как показал ВЭ, изменения этого угла на вели-
чину 0,5 приводят к качественному изменению поведения самолета на ВПП 
при пробеге и к неизбежности выкатывания на БПБ. С этой точки зрения осу-
ществленная экипажем самолета Ту-154Б-2 RA-85477 посадка в а/п Томск 26 
декабря 1996 года в сложных метеоусловиях может оцениваться как отличная, 
ибо он допустил отклонение вектора скорости от оси ВПП лишь на 0,05, чем и 
предотвратил аварию. 

ВЭ показали, что при различных начальных значениях  и yω  боковое от-
клонение на начальном участке траектории сохраняет один и тот же качествен-
ный характер изменения. Однако после третьего касания и опускания передней 
стойки шасси, при скорости прV  < 200 км/ч, когда передняя стойка активно 
включается в управление, характер траектории меняется в зависимости от ука-
занных параметров кардинальным образом. При детальном изучении этого 
факта было обнаружено, что на скользкой заснеженной ВПП при углах увода 
передних управляемых колес, достигающих 9,5, эффективность управления 
ими невысока. Если при этом самолет находится в несбалансированном состоя-
нии, то его устойчивость в поперечном канале оказывается недостаточной для 
невыкатывания на БПБ.  

Основываясь на связи продольного и поперечного коэффициентов сцепле-
ния (см. главу 1 и 5.3), была предпринята попытка повысить поперечную ус-
тойчивость и одновременно развернуть ось самолета в нужном направлении 
применением торможения одной стойкой шасси. Эта мысль диктовалась тем, 
что после 90 с скорость самолета падает быстрее в течение 1 с. В это время, су-
дя по записям полета, режим двигателей не менялся, да и не мог привести к та-
кому кратковременному действию. В это же время у самолета появляется тен-
денция к резкому развороту влево. Это становится опасным, так как уже суще-
ствует боковая скорость влево, а эффективность руля направления с передней 
стойкой слаба (руль направления к этому моменту уже в течение 2 с – 3 с нахо-
дится в практически крайнем положении). Поэтому в ВЭ была проверена гипо-
теза о применении кратковременного, в течение 1 с, торможения правой стой-
кой. Прямых сведений об этом способе пилотирования в материалах к Заклю-
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чению нет, однако не видно другого способа развернуть самолет на 91 с вправо 
и изменить знак перегрузки к 92 с. Гипотеза подтвердилась, и характер измене-
ния прV ,  и nz существенно приблизился к зарегистрированному в полете. 

Однако одного кратковременного разворота самолета влево на скользкой 
ВПП недостаточно для гашения быстро растущего бокового отклонения от оси 
ВПП вправо (на 90 с расчетные значения Z = 7,8 м, Vz = 3 м/с). В ВЭ для одно-
родной ВПП после этого самолет неизбежно выкатывался на БПБ. Однако в ре-
альности он наткнулся на вал снега у края ВПП, который резко увеличил со-
противление движению попавшей в него стойки шасси самолета. Это привело к 
резкому уменьшению боковой скорости, появлению вращения самолета вправо 
и уменьшению связанного с этим угла увода передних управляемых колес, хотя 
значительную продольную скорость практически не изменило. В результате 
всего этого самолет выкатился из снежного вала обратно на относительно чис-
тую ВПП уже на скорости менее 140 км/ч через 130 м (по результатам ВЭ), что 
позволяет пилоту в дальнейшем без особого труда справиться с выводом само-
лета к оси ВПП. 

К параметрам канала крена следует относиться с большой осторожностью. 
Во-первых, этот канал аэродинамически сильно связан с каналом рыскания, в 
котором, как только что было выяснено, происходили энергичные изменения. А 
во-вторых, подвижность самолета в этом канале весьма высока ввиду малого 
момента инерции. В-третьих, влияние параметров этого канала на общее дви-
жение по ВПП естественным образом ограничено. И, наконец, в-четвертых, в 
ВЭ не варьировались начальные значения угловой скорости крена x, как это 
было указано выше, которая существеннейшим образом влияет на поведение 
самолета в этом канале. Тем не менее, поскольку в продольном и поперечном 
каналах удалось достичь хорошего соответствия результатов ВЭ записям поле-
та, постольку анализ канала крена может тоже дать полезную информацию.  

Из рис. 7.12 и 7.13 видно, что количественно и качественно изменение угла 
крена  и угловой скорости крена x по времени в полете и в ВЭ имеют сходст-
во: основные пики кривых имеют одинаковые знаки и сопоставимые значения. 
Однако есть значительное рассогласование по фазе. Его можно объяснить лишь 
возможным присутствием в реальном полете перед приземлением существенно 
ненулевого значения x. Эту гипотезу подтверждает тот факт, что сразу после 
приземления x по записям и в ВЭ меняются в разные стороны. Так, грубое 
приземление на переднюю стойку может и не остановить сразу вращение по 
крену. Кроме того, сам процесс первого касания воспроизведен в ВЭ, безуслов-
но, не совсем точно. А погрешности воспроизведения воздействия на основные 
стойки шасси при этом могут существенно повлиять на характер поведения па-
раметров этого весьма мобильного канала. 

Подытоживая проведенный анализ, можно сделать следующий вывод для 
практического использования в ЛЭ. Разбалансировка самолета в канале тангажа 
при заходе на посадку приводит к опасности грубой посадки, в том числе с 
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"козлением". В канале рыскания разбалансировка усложняет контроль за пове-
дением самолета на ВПП – в этом канале нельзя допускать заметных отклоне-
ний вектора скорости от оси ВПП, приводящих к неизбежности выкатывания 
на БПБ. Потеря балансировки в канале крена грозит опасностью касания земли 
крылом или появления боковой скорости, т.е. разбалансировки в канале рыска-
ния. Поэтому на предпосадочном снижении необходимо в максимально воз-
можной степени обеспечить установившееся движение самолета с направлени-
ем скорости полета строго по оси ВПП без крена. 

 
7.3. Идентификация математической модели взлета и посадки самолета 

Ил-96-300 
 
В начале 90-х годов в соответствии с "Программой научно-методического 

обеспечения процессов летной эксплуатации самолетов нового поколения типа 
Ил-96-300" необходимо было ввести в строй ММ взлета и посадки этого само-
лета для углубленного изучения особенностей ЛЭ в особых полетных ситуаци-
ях на границах и за границами ОУЭ. Для этого необходима была проверка аде-
кватности ММ данным ЛИ. 

В качестве данных ЛИ использованы результаты совместных МАП – МГА 
сертификационных наземных и летных испытаний самолета Ил-96-300 № 0001 
с четырьмя двигателями ПС-90А [58 – 61] по установлению соответствия тре-
бованиям Норм летной годности. 

В ММ использованы характеристики самолета, предоставленные АК им. С.В. 
Ильюшина. Тяга двигателей принималась по высотно-скоростным и дроссельным 
характеристикам. Конфигурация самолета и способы пилотирования принимались 
такими, как оговорено в актах [59 – 61] или предписано РЛЭ [35]. Для аналогич-
ных этапов полета применялись единообразные манеры пилотирования. 

Акты по результатам ЛИ [59, 60] содержат данные лишь о значениях дис-
танции разбега – Lр , взлетной дистанции – Lвз л. , индикаторной скорости – Vi  
и угла наклона траектории  лишь в отдельных точках 5 полетов. Поэтому для 
проверки адекватности модели движения самолета Ил-96-300 на взлете синте-
зированы 5 модельных полетов, соответствующих пяти различным условиям по 
актам, с процедурами управления, изначально строго соответствующими РЛЭ. 

ММ взлета (а именно, процедуры управления) идентифицирована так, что с 
достаточной степенью адекватности отражает реальное влияние таких факто-
ров, как зафиксированные в ЛИ: 

– барометрическая высота расположения ВПП – H, 
– температура атмосферы – tатм, 
– масса самолета – mЛА, 
– отказ одного двигателя. 
Краткая характеристика условий модельных взлетов и сравнение контроль-

ных параметров идентификации приведены в табл. 7.3, а подробные результаты 
контрольных ВЭ даны на рис. 7.15 – 7.20. 
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Таблица 7.3. 
Параметры идентификации математической модели взлета самолета Ил-96-300 

(Сравниваемые параметры расположены: вверху данные летных испытаний, 
внизу результаты вычислительных экспериментов)  

 

о т р ы в высота 10,7 м высота 
120м 

высота 
400м Название 

модельного 
полета 

H 
м 

tатм 
оС 

число 
работ 
двиг. 

mЛА 
т Lр 

м 
Vi 

км/ч 
Lвзл 
м 

Vi 
км/ч 

 
o 

Vi 
км/ч 

 
o 

Vi 
км/ч 

 
o 

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 
              

Ташкент-1 0 45 4 200 1920 
1922 

275 
275 

2230 
2229 

286 
286 

– 
3,7 

303 
303 

7,0 
7,0 

390 
391 

4,1 
4,1 

              

Ташкент-2 1000 38 4 200 2310 
2319 

275 
275 

2660 
2663 

286 
285 

– 
3,0 

303 
303 

6,3 
6,3 

390 
390 

3,7 
3,9 

              

Ташкент-3 0 45 3 200 – 
2089 

– 
272 

– 
2441 

280 
279 

2,7 
2,7 

280 
280 

3,3 
3,4 

390 
390 

2,2 
2,2 

              

Алма-Ата-1 1000 23,5 4 185 1630 
1633 

275 
276 

1890 
1887 

– 
287 

– 
5,3 

– 
295 

– 
7,0 

– 
– 

– 
– 

              

Алма-Ата-2 1000 23,5 4 230 2460 
2459 

294 
294 

2810 
2809 

– 
305 

– 
2,7 

– 
311 

5,2 
5,2 

– 
– 

– 
– 

 
Анализ соответствия результатов контрольных ВЭ данным ЛИ позволяет 

сделать следующие выводы: 
1) ММ взлета самолета Ил-96-300 имеет достаточную степень адекватности 

для исследования продольного движения при взлете и начальном наборе высо-
ты с целью разработки предложений и рекомендаций по ЛЭ; 

2) выявлено, что во всех рассмотренных вариантах взлета тяга двигателей 
составляла 0,96 – 0,98 от штатных значений на взлетном режиме, определенных 
АК им. С.В. Ильюшина; 

3) в случаях ЛИ "Ташкент-1" и "Ташкент-2" в районе высот 120 м и 400 м 
применялась манера пилотирования, искусственно увеличивающая контроли-
руемый градиент набора высоты, хотя результаты показывают примерно двух-
кратное превышение нормируемых значений. 

Следует заметить, что идентификация ММ взлета самолета в составе СММ 
ДП ЛА при использовании корректных и полных характеристик ВС не пред-
ставляет большого труда – здесь требуется определение только законов и про-
цедур управления, имитирующих действия пилота. Это, безусловно, еще одно 
свидетельство соблюдения принципа опережающей математической строгости 
и глубины феноменологического описания явления – принципа приоритета 
"физичности".  
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Рис. 7.15. 
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Рис. 7.16. 



 218 

 

 
 

Рис. 7.17. 
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Рис. 7.18. 
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Рис. 7.19. 
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Для идентификации ММ посадки самолета Ил-96-300 без учета возмущаю-
щих факторов поперечного движения синтезированы 8 модельных посадок, со-
ответствующих восьми различным условиям по актам [59, 60]. При этом кон-
трольными величинами были приняты указанные в актах: посадочная дис-
танция – Lпос и дистанция пробега – Lпр , на значения которых оказывают наи-
более существенное влияние следующие учтенные в ВЭ факторы: 

– высота расположения ВПП – H, 
– температура атмосферы – tатм, 
– коэффициент сцепления колес шасси с ВПП, 
– режим торможения (номинальный – при давлении в гидросистеме тормо-

жения Рт = 100 атм, максимальный – при Рт = 150 атм или отказ – при Рт = 0), 
– угол отклонения закрылков, 
– отказ двух двигателей. 
Краткая характеристика условий модельных посадок и сравнение контроль-

ных параметров идентификации приведены в табл. 7.4. 
Таблица 7.4. 

Параметры идентификации математической модели посадки 
самолета Ил-96-300 в продольном канале управления  
без возмущающих факторов поперечного движения 

 (Сравниваемые параметры расположены: вверху данные летных испытаний, 
внизу результаты вычислительных экспериментов) 

 
Название 

модельного 
полета 

Н 
м 

tатм 
оС 

коэфф. 
сцепл. 

число 
работ 
двиг. 

mЛА 
т 

откл. 
закр. 
град 

Рт 
атм 

Lпр 
м 

Lпос. 
м 

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

Ташкент-1 

Ташкент-2 

Ташкент-3 

Алма-Ата-1 

Раменское-1 

Раменское-2 

Раменское-3 

Раменское-4 

1000 

500 

1000 

1000 

0 

0 

0 

0 

38 

40 

38 

23,5 

15 

15 

15 

15 

0,7 

0,7 

0,7 

0,7 

0,6 

0,75 

0,5 

-- 

4 

4 

2 

4 

4 

4 

4 

4 

175 

175 

175 

175 

175 

175 

175 

175 

40 

40 

10 

40 

40 

40 

40 

40 

150 

150 

150 

150 

100 

150 

100 

0 

-- 
1202 

-- 
1037 

-- 
2169 

-- 
1048 
1240 
1241 
840 
841 
1360 
1355 
2100 
2097 

1600 
1602 
1480 
1474 
2520 
2523 
1510 
1506 
1640 
1641 
1230 
1230 
1760 
1755 
2540 
2541 
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Анализ соответствия результатов контрольных ВЭ данным ЛИ позволяет 
сделать следующие выводы: 

1) ММ посадки самолета Ил-96-300 имеет достаточную степень адекватно-
сти для разработки с ее помощью практических предложений и рекомендаций 
по ЛЭ ВС на посадке при отсутствии возмущающих факторов поперечного 
движения; 

2) выявлено, что применение реверса отлично от последних штатных харак-
теристик АК им. С.В. Ильюшина, что может быть объяснено модернизацией 
двигателей после проведения указанных испытаний: 

– обратная тяга на 25 % ниже максимальной; 
– время выхода на реверс на 40 % больше; 
3) выявлено, что выпуск интерцепторов и тормозного щитка, а также пере-

вод РУД на реверс осуществлялись, как правило, непосредственно перед опус-
канием передней стойки, а не после первого касания; 

4) в случае Раменское-4 (характерном неприменением торможения колес) 
реверс использовался до скорости 10 км/ч, а интерцепторы и тормозной щиток 
не выпускались. 

На обеспечение безопасности посадки существенное влияние оказывают 
возмущающие факторы поперечного движения. К таким факторам, имевшим 
место в ЛИ, относятся: 

– масса самолета – mЛА, 
– коэффициент сцепления колес шасси с ВПП – ВПП, 
– значение боковой составляющей скорости ветра – Wz.  
Влияние перечисленных факторов сымитировано на 3 модельных посадках, 

синтезированных по результатам ЛИ [61]. При этом контрольными величинами 
для идентификации ММ служили зафиксированные в ЛИ предельные значения 
отклонения самолета от оси ВПП и диапазоны балансировочных значений угла 
отклонения руля направления при скоростях по прибору от 100 км/ч до 220 
км/ч в случаях "Раменское-5" и "Раменское-6" и от 90 км/ч до 250 км/ч в случае 
"Раменское-7". 

Существенную роль в формировании поведения самолета на ВПП играют 
условия на воздушном участке посадки и при касании. Так, "мягкое" управле-
ние на снижении (допускающее заметное отклонение от глиссады) или пауза в 
управлении рулем направления от первого касания до опускания передней 
стойки уменьшают опасность возникновения больших отклонений от оси ВПП 
на пробеге (при безусловно строгом выходе на ось ВПП до касания). С целью 
воспроизведения условий, близких к реальности (при наличии порывов ветра и 
неровностей на ВПП), в ВЭ синтезировалось самое худшее из оптимальных 
управлений в поперечномом канале. Для этого на воздушном участке применя-
лось "жесткое" управление, а после первого касания без паузы применялось 
управление для ликвидации рыскания (упреждения). 

Так как в акте [61] приведены значения лишь балансировочных отклонений 
руля направления при пробеге, в ВЭ на соответствующих скоростях управление 
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прекращалось на уровне указанных в табл. 7.5 значений, и движение далее 
осуществлялось при постоянном "балансировочном" положении руля направ-
ления. Учитывая возможные нестационарные возмущения, таковыми приняты 
значения вдвое меньшие максимальных по акту [61]. 

В табл. 7.5 приведены краткие характеристики условий модельных посадок и 
сравнение контрольных параметров идентификации. Подробные результаты иден-
тификационных ВЭ даны на рис. 7.20 – 7.22. 

Таблица 7.5. 
Параметры идентификации математической модели посадки 

самолета Ил-96-300 в поперечном канале управления 
при боковом ветре 

(Сравниваемые параметры расположены: вверху данные летных испытаний, 
внизу результаты вычислительных экспериментов) 

 
Название 

модельного 
полета 

Н 
м 

tатм 
оС 

коэфф. 
сцепл. 

Wz 
м/с 

mЛА 
т 

откл. 
закр. 

о 

Pт 
атм 

отклон. 
р.н. 

о 

бок. 
откл. 

м 
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

Раменское-5 

Раменское-6 

Раменское-7 

0 

0 

0 

15 

15 

15 

0,7 

0,7 

0,6 

10 

10 

5 

175 

149 

178 

40 

40 

40 

100 

100 

100 

5 - 8 
4 

9 - 12 
6 

2 - 3 
1,5 

12 
4 

12 
11 

12 
10 

 
Анализ соответствия результатов контрольных ВЭ данным ЛИ позволяет 

сделать следующие выводы: 
1) ММ посадки самолета Ил-96-300 имеет достаточную степень адекватно-

сти для разработки с ее помощью практических предложений и рекомендаций 
по ЛЭ при воздействии возмущающих факторов бокового движения, перечис-
ленных выше; 

2) выявлено, что управление самолетом в поперечномом канале на пробеге по 
ВПП при боковом ветре имеет сугубо неустановившийся характер, являющийся след-
ствием быстротечных процессов при приземлении и существенного изменения воз-
душной скорости, поэтому определение балансировочного значения угла отклонения 
руля направления в [61] не может заменить полномасштабные записи систем объектив-
ного контроля при оценке расхода рулей; 

3) самолет с меньшей массой имеет более сильную тенденцию к отклоне-
нию от оси сухой ВПП на ветер за счет флюгерной устойчивости; 

4) на ВПП с пониженным коэффициентом сцепления ожидаемое балансиро-
вочное положение руля направления (по опыту сухой ВПП) приводит к смеще-
нию от оси ВПП в подветренную сторону, таким образом, на скользкой ВПП 
управление должно быть существенно нестационарным. 
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Рис. 7.20. 
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Рис. 7.21. 
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Рис. 7.22. 
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Для идентификации ММ движения самолета Ил-96-300 по ВПП были ис-
пользованы записи четырех случаев посадки в различных условиях (исходные 
рабочие материалы к акту [61]). При этом контрольными величинами были 
приняты зависимости от времени дистанции и путевой скорости в течение все-
го пробега. 

Все параметры управления (моменты начала выравнивания, дросселирова-
ния и реверсирования двигателей, выпуска щитков и интерцепторов, включения 
торможения колес) в ВЭ воспроизводились по записям. Следует заметить, что 
во всех рассмотренных полетах отмечено раннее выключение реверса; кроме 
того, в случае "Стандарт" № 1 – раннее включение реверса, а в случаях "Стан-
дарт" № 2, 3, 4 – позднее включение торможения. Внешние условия моделиро-
вались в соответствии с описанием зарегистрированных ЛИ. 

Исходя из полноты данных ЛИ, удалось идентифицировать ММ движения 
самолета по ВПП с учетом влияния следующих факторов, зафиксированных в 
акте ЛИ [61]: 

– масса самолета mЛА, 
– температура атмосферы tатм, 
– давление атмосферы Pатм, 
– продольная составляющая скорости ветра Wx, 
– режим торможения (номинальный Pт = 100 ат или аварийный Pт = 150 ат), 
– коэффициент сцепления колес шасси с ВПП. 
Характеристики условий и сравнение контрольных параметров идентифи-

кации с данными ЛИ приведены в табл. 7.6. 
Анализ соответствия результатов контрольных ВЭ данным ЛИ позволяет 

сделать следующие выводы: 
1) ММ пробега самолета Ил-96-300 по ВПП обладает достаточной степенью 

адекватности для исследования движения при прерванном взлете и посадке с 
целью разработки предложений и рекомендаций по ЛЭ; 

2) в случаях "Стандарт" № 1 и 2 выявлено присутствие систематической по-
грешности в записи пройденного по ВПП пути (около 30 м); 

3) в случае "Стандарт" № 1 (см. рис. 7.23) идентифицировано значение 
встречной составляющей скорости ветра Wx = –4,4 м/с (в акте ЛИ указано толь-
ко направление, но не скорость ветра); 

4) в случае "Стандарт" № 2 идентифицировано отклонение закрылков на 25 (в 
акте ЛИ не оговорено), из-за чего заход на посадку осуществлялся на повышенной 
скорости; 

5) в случае "Стандарт" № 3 выявлена некорректность записи пройденного 
по ВПП пути – она противоречит записи величины Vп (см. рис. 7.24 – в началь-
ной части записи L в ЛИ заметно увеличение скорости, т.е. угла наклона каса-
тельной, чего не было в ЛИ и быть на посадке не может, причина этого проти-
воречия в скользкой ВПП, из-за чего колеса после касания пробуксовывали и 
раскручивались до необходимой окружной скорости очень медленно, а даль-
ность в ЛИ регистрировалась по оборотам колес); проведена предварительная 
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коррекция записей дальности в ЛИ с помощью численного интегрирования за-
регистрированной в ЛИ Vп (исправленные значения приведены в табл. 7.6 под 
дробной чертой, а на рис. 7.24 обозначены крестиками); результат коррекции 
хорошо согласуется с ВЭ, в котором идентифицированы неизвестное значение 
коэффициента сцепления колес шасси с ВПП (0,4 для влажного бетона, его зна-
чение не указанно в акте ЛИ) и нестандартный угол наклона траектории сниже-
ния –3; 

Таблица 7.6. 
Параметры идентификации математической модели движения 

самолета Ил-96-300 по ВПП 

Vп,км/ч L, м (по ВПП) Название 
модельного 

полета 

Pатм 
мм 

рт.ст 

tатм 
оС 

коэфф 
сцепл 

Wx 
м/с 

mЛА 
т 

Pт 
атм 

t 
c ЛИ ВЭ ЛИ ВЭ 

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 
Стандарт № 1 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

699 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

26 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0,75 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

–4,4 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

175 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

100 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

97
102
103
104
106
112
115
118
122
124

–
250
250
246
234
142
103

84
50
38

255 
248 
243 
238 
219 
146 
109 

76 
35 
13 

40
100
150
220
360
650
760
820
880
900

 
82 

150 
217 
344 
648 
754 
831 
893 
906 

Стандарт № 2 
 
 
 
 
 
 

753 
 
 
 
 
 
 

14,9 
 
 
 
 
 
 

0,75 
 
 
 
 
 
 

–2 
 
 
 
 
 
 

165 
 
 
 
 
 
 

150 
 
 
 
 
 
 

51
63
66
67
70
79
85

–
–

257
244
236
103

3

282 
260 
253 
250 
236 
105 

11 

10
30

200
270
470
880

1010

 
 

200 
270 
473 
910 

1009 

Стандарт № 3 
 
 
 
 
 
 
 

750 
 
 
 
 
 
 
 

4 
 
 
 
 
 
 
 

0,4 
 
 
 
 
 
 
 

0 
 
 
 
 
 
 
 

175 
 
 
 
 
 
 
 

100 
 
 
 
 
 
 
 

98
103
104
106
110
120
130
137

–
–

242
237
212
134

64
15

254 
246 
242 
234 
210 
125 

73 
28 

–
20/35

50/100
100/230
330/480
760/950

1020/1220
1080/1330

 
41 

109 
241 
489 
954 

1227 
1327 

Стандарт № 4 731 3,6 0,5 –4 167,3 100 89
94
97
99

109
119
124

–
–

236
231
150

62
0

255 
250 
238 
227 
144 

67 
24 

–
–

160/190
280/320
810/850

1090/1150
1115/1190

 
 

186 
315 
845 

1127 
1192 
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Рис. 7.23. Идентификация Wx = –4,4 м/с на пробеге самолета Ил-96-300,  
случай "Стандарт" № 1 
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Рис. 7.24. Идентификация  = 0,4 на пробеге самолета Ил-96-300,  
случай "Стандарт" № 3 
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6) в случае "Стандарт" № 4 выявлена аналогичная случаю "Стандарт" № 3 
некорректность, хотя и значительно меньшая, что объяснимо более  высоким 
значением коэффициента сцепления колес шасси с ВПП (его значение 0,5 в 
этом случае ЛИ указано); 

7) корректная идентификация ММ движения ВС возможна только по запи-
сям с исчерпывающей информацией об условиях участка полета, на котором 
подвергались изменению параметры только одного канала управления. 

 
7.4. Сопровождение ввода в эксплуатацию самолета Ил-96-300 
 
В 1990 – 1993 годах с помощью СММ ДП ЛА было проведено большое ко-

личество ВЭ по исследованию особых полетных ситуаций самолета Ил-96-300 
[70 – 78]. Характеристики ВС были предоставлены АК им. С.В. Ильюшина, и 
ММ идентифицировалась по данным ЛИ. Эта работа проведена в рамках "Про-
граммы научно-методического обеспечения процессов летной эксплуатации 
самолетов нового поколения типа Ил-96-300". Целью этих исследований была 
разработка предложений и рекомендаций по ЛЭ самолета на границе и за гра-
ницей ОУЭ и по совершенствованию РЛЭ.  

Эксплуатационные ограничения ОУЭ устанавливаются в результате расче-
тов, стендовых и ЛИ самолета по программе, разработанной изготовителем. 
При этом необходимо исследовать влияние неблагоприятного сочетания всех 
факторов полета при наличии отказов функциональных систем, что является 
крайне опасным для ЛИ. Лишь с помощью ММ можно исследовать поведение 
самолета в этих условиях. 

К неблагоприятным условиям внешней среды, создающим угрозу БП ВС, 
относятся: 

– состояние атмосферы (ветер, сдвиг ветра, температура и давление наруж-
ного воздуха); 

– состояние ВПП; 
– осадки; 
– предельно низкий коэффициент сцепления ВПП. 
Для тяжелых транспортных самолетов необходимо рассматривать предель-

ные значения следующих эксплуатационных параметров: 
– максимальная масса (взлетная или посадочная); 
– центровка (передняя и задняя); 
– боковое отклонение от оси ВПП при посадке; 
– высота аэродрома. 
Но основой программы таких исследований является перечень отказов 

функциональных систем самолета на любых этапах полета. В этот перечень 
включаются отказы следующих функциональных систем: 

– управление рулем высоты; 
– управление рулем направления; 
– управление элеронами и интерцепторами; 
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– управление стабилизатором; 
– управление закрылками; 
– управление предкрылками; 
– управление тормозными щитками; 
– уборка – выпуск шасси; 
– торможение колес; 
– управление рулевым устройством; 
– гидросистемы; 
– кондиционирование воздуха; 
– противообледенительная система; 
– регулирование давления в гермокабине; 
– радиосвязное оборудование; 
– водоснабжение и канализация; 
– кислородная система; 
– электроснабжение переменным и постоянным током; 
– топливная система; 
– силовая установка; 
– управление силовой установкой; 
– управление реверсом тяги. 
На основе анализа сочетаний указанных крайних неблагоприятных факто-

ров составляется перечень расчетных случаев для оценки вероятности возник-
новения и степени опасности отказов функциональных систем, разработки ре-
комендаций экипажу по действиям при их возникновении. При работе в рамках 
упомянутой Программы такой перечень расчетных случаев был взят за основу 
для разработки программы ВЭ. В нее не включены отказы функциональных 
систем, не оказывающие влияния на динамику полета или практически неверо-
ятные (вероятность появления которых меньше 10–9), но включены такие внеш-
ние явления, как сдвиг ветра и ливневые осадки. В итоге программа содержала 
более 40 расчетных случаев, исследовавших около 1500 траекторий. По данной 
программе проведен комплекс ВЭ, который позволил не только получить опре-
деленный числовой материал, но и проанализировать и сформулировать для 
пилотов особенности ДП самолета Ил-96-300 [70 – 78]. 

 
7.5. Идентификация математической модели взлета и посадки самолета 

Ил-76ТД 
 

В 1994 г. была проведена идентификация ММ движения самолета Ил-76ТД 
№ 76473 по записи системы регистрации полета реального рейса 7257 от 
16.03.94. Вообще говоря, записи системы регистрации полета не годятся в каче-
стве данных для идентификации, так как большое количество информации об 
условиях полета в них не содержится. Однако отобранная запись, содержащая 
информацию обо всем полете, включая взлет и посадку, была разъяснена и до-
полнена экипажем. 
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В ММ использованы характеристики самолета, предоставленные АК им. 
С.В. Ильюшина. Конфигурация самолета (отклонения стабилизатора ст, за-
крылков з, предкрылков прδ ) и способы пилотирования (моменты и скорости 
перекладки р.в. и РУД) принимались такими же, как в реальном полете. 

Идентификация ММ проводилась только в продольном канале управления 
по значениям следующих параметров полета: 

– Hг – высота по радиовысотомеру, 
– прV  – скорость полета по прибору, 
–  – угол тангажа, 
– yn  – вертикальная перегрузка, 
– в – угол отклонения руля высоты. 
Как выявили результаты контрольного ВЭ, взлет был осуществлен с "рол-

линг-старта" (без остановки на исполнительном старте на ВПП после руления), 
причем зарегистрированному взлетному режиму соответствовала тяга двигате-
лей примерно на 10 % меньшая стендовой. В последствии пилоты подтвердили 
правоту этого факта. 

В момент времени 16.53.21 (на рис. 7.25 – 21 с) на скорости около 60 км/ч 
РУДы были переведены с номинального на взлетный режим и начался разбег. С 
этого момента времени и до 16.54.40 (до высоты 600 м) осуществлялось вос-
произведение всех упомянутых выше процедур пилотирования с целью полу-
чения идентифицируемых параметров с максимально возможной точностью. 
Однако согласно алгоритму эвристического метода идентификации это воз-
можно не всегда, но всегда нуждается в логическом объяснении. Так, по дан-
ным системы регистрации полета характеры поведения  и  на высоте более 
120 м противоречит друг другу, что может объясняться влиянием внешних ат-
мосферных условий. На высоте более 300 м наблюдается значительный перепад 
высоты (замеренной радиовысотомером), находящийся в явном противоречии с 
поведением , что в последствии оказалось связанным с профилем местности.  

Анализ степени адекватности ММ реальному взлету удобно проводить с 
помощью графического представления параметров полета, совмещенных по 
времени на общих осях координат. Пунктирной линией на графиках изображе-
ны данные системы регистрации полета, а сплошной – результаты ВЭ. 

Как нетрудно убедиться, даже чисто визуальное сравнение параметров по-
лета свидетельствует о достаточно высокой степени адекватности результатов 
ММ данным реального полета, по крайней мере, до высоты 120 м. Следует 
учесть, что зубцы в записях системы регистрации полета отвечают дискретно-
сти записи и вполне характеризуют точность регистрации параметров полета. 
Расхождения заметны только по приборной скорости на ВПП и по углу атаки 
на ВПП и небольшой высоте. Это объясняется тем, что приборная скорость ме-
нее 170 км/ч – 200 км/ч и угол атаки в пределах аэродинамического влияния 
поверхности земли регистрируются с очень большой погрешностью. 
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Рис. 7.25. 
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Рис. 7.26. 
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Идентификация ММ посадки производилась в интервале времени реального 
полета от 19.34.37 (от высоты 150 м) до 19.35.46 (до приборной скорости 105 
км/ч после отключения реверса двигателей). Поскольку в полете не регистри-
руется продольная дистанция, то расчеты производились в предположении 
снижения по стандартной глиссаде 240' (Шереметьево). 

Как выявили результаты ВЭ, при заходе на посадку допущена часто приме-
няемая практика "ухода под глиссаду" с высоты 30 м после пролета ближнего 
приводного радиомаяка. Не исключено, что причиной этого послужили какие-
либо атмосферные явления (например, ветер). Следствием этого для идентифи-
кации ММ стал тот факт, что момент касания в ВЭ произошел примерно на 1 с 
позже, чем в реальном полете (здесь касание определялось по пику вертикаль-
ной перегрузки, зафиксированной системой регистрации полета). 

Результаты ВЭ и данные системы регистрации полета представлены  на рис. 
7.26 в таком же виде, как и для случая взлета. 

Нетрудно видеть, что степень адекватности результатов ВЭ данным реаль-
ного полета достаточно высока и для посадки при тех же замечаниях об угле 
атаки и приборной скорости. 

 
7.6. Идентификация аварии самолета Ил-76ТД в Иркутске 26.07.99 

 
Эвристический метод идентификации ММ показал возможность определе-

ния некоторых неизвестных параметров полета. Эта возможность СММ ДП ЛА 
позволила восстановить траекторию незавершенного взлета самолета Ил-76ТД 
в Иркутске 26.07.99 г. 

Ко времени проведения ВЭ на СММ ДП ЛА 30.07.99 г. по воспроизведению 
аварии из периодической печати был известен лишь факт столкновения с 
ближним приводным радиомаяком (высотой около 4 м), находящимся в створе 
ВПП, а также то, что взлет не завершен, и самолет оказался вновь на земле. 
Данных о состоянии самолета, размерах ВПП и записей системы регистрации 
полета автор не имеет до сих пор. 

Однако для решения этой задачи недостаток информации удалось воспол-
нить за счет добротных характеристик самолета Ил-76ТД и ранее идентифици-
рованной ММ взлета и посадки в продольном канале (см. 7.5). 

В результате итерационного ВЭ установлены наиболее вероятные условия 
взлета и способы пилотирования, которые могли привести к аварии: 

1) взлетная масса самолета около 210 т; 
2) взлетная тяга двигателей на 10 % ниже стендовой; 
3) скорость начала подъема передней стойки VR = 255 км/ч по прибору;  
4) отрыв совершен на скорости отрV  = 262 км/ч по прибору в 2460 м от ли-

нии исполнительного старта; 
5) при попытке пилота удержать угол тангажа на взлете  = 12 самолет 

достигает максимальной высоты 4 м (от колес шасси самолета, но следует 
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учесть, что над строением ближнего приводного радиомаяка располагается вы-
сокая антенна) без роста скорости, после чего приземляется на расстоянии 
3350 м от линии исполнительного старта с первым касанием хвостом (см. табл. 
7.7 и сплошную линию на рис. 7.27); 

6) при попытке пилота сохранить скорость первоначального набора высоты 
за счет выдерживания градиента набора  = 0,4 % самолет набирает высоту 4 м 
на расстоянии 2830 м от линии исполнительного старта (что значительно даль-
ше расположения ближнего приводного радиомаяка), а высоту 5 м на расстоя-
нии 3290 м от линии исполнительного старта (см. табл. 7.8 и штрих-
пунктирную линию на рис. 7.27); 

7) реальная траектория, приведшая к столкновению с приводной радиостан-
цией, находится между расчетными по пп. 5 и 6. 

Необходимо сделать следующие замечания о возможном влиянии конкрет-
ных условий АП: 

– существенный наклон ВПП в сторону исполнительного старта мог при-
вести к эффекту, аналогичному недостатку тяги двигателей: снижение тяги 
двигателей на 10 % равносильно уклону ВПП 2,2 %; 

– недостаточная длина ВПП могла побудить пилота преждевременно начать 
подъем передней стойки и осуществить отрыв самолета от ВПП: по расчетам 
для отрыва самолета массой 210 т в нормальных условиях необходимы 
VR = 268 км/ч по прибору и отрV  = 275 км/ч по прибору, для чего требуется до-
полнительно более 300 м дистанции разбега; 

– ситуация могла усугубиться существенной потерей тяги одного из двига-
телей или сильным боковым ветром, что привело бы к необходимости исполь-
зовать крен и скольжение после отрыва, ухудшающие аэродинамические харак-
теристики взлета. 

Расчеты АК им. С.В. Ильюшина, проведенные весной 2000 года с использо-
ванием записей системы регистрации полета нескольких предыдущих взлетов и 
посадок этого самолета [121], подтвердили основные выводы, приведенные 
выше: 

– стабилизатор был выставлен под массу 190 т при заявленной 171 т; 
– взлетная масса при вылете из а/п Иркутск 26.07.99 составляла 200 т – 205 

т (по условиям в а/п Иркутск 26.07.99 – tатм = +25, ратм = 712 мм.рт.ст. – макси-
мальная взлетная масса для этой ВПП должна быть 173 т); 

– суммарная взлетная тяга двигателей составляла 37466 кгс вместо 41840 
кгс, соответствующих для двигателей типа Д30КП условиям на аэродроме (не-
достаток в  10,5 %); 

– отклонение штурвала на себя произведено пилотом на скорости 225 км/ч, 
что соответствует взлетной массе 170 т; 

– разбег самолета до скорости VR длился 53 с; 
– отрыв самолета произошел на удалении 2650 м от точки старта на 65 с 

движения по ВПП.  
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Таблица 7.7. 
 ВЗЛЕТ  ИЛ-76  N:76819 (Иркутск 26.07.99) (тангаж=12град)         
       30. 7.1999  16:57:11                           сценарий 1381 
 
   масса ЛA = 210000.кг;   центровка =  30.0 %;   H аэродр.=    0. м 
   дел.T =    8. град;   дел.p =   10. мм.рт.ст.;   muдес =  .70 
   закрылки 30. град;   предкрылки 25. град;   стаб.УПС =  -6.0 град 
.................................................................... 
             Событие  N    1  "  Hачало этапа полета     " 
    время  .....      .000    с      дальн-ть.....      .000    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   высота ш.....      .000    м      инд.скор.....      .036   км/ч   
   верт.ск......      .000   м/с     перегр.y.....     1.000          
.................................................................... 
            B P E M Я   .....     .00   с 
    Cтарт решения задачи  N    1  "  ПУTEBOE УПPABЛEHИE HA PAЗБEГE" 
                   Bектор управления: 
      10 ( р.направ )     4 ( штурв.эл ) 
                   Bекторы наблюдения:  
      11 ( скольжен )    12 (   крен   ) 
      23 ( угл.ск.y )    22 ( угл.ск.x ) 
     150 ( уг.уск.y )   149 ( уг.уск.x ) 
.................................................................... 
             Событие  N    4  "  Cкорость'Vr'достигнута  " 
    время  .....    56.249    с      дальн-ть.....  2236.456    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   дальн-ть.....  2236.456    м      инд.скор.....   255.021   км/ч   
   верт.ск......      .003   м/с     бок.откл.....      .000    м     
.................................................................... 
            B P E M Я   .....   56.25 с 
      Oткрытие процедуры   2 " PУЛЬ BЫC."HA CEБЯ" "  
              через   .000 с 
         Bектор управления:    3 
                           р.высоты 
                           15.000 
.................................................................... 
             Событие  N    7  "  Передн.стойка в воздухе " 
    время  .....    57.349    с      дальн-ть.....  2315.447    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......      .066   м/с     траектор.....      .052   град 
   инд.скор.....   258.207   км/ч     тангаж .....     1.361   град   
.................................................................... 
            B P E M Я   .....   57.90 с 
      Закрытие процедуры   2 " PУЛЬ BЫC."HA CEБЯ" "  
         Bектор управления:    3 
                           р.высоты 
                          -20.000 
.................................................................... 
             Событие  N    6  "  Лев.пер.ст. в воздухе   " 
    время  .....    58.849    с      дальн-ть.....  2424.629    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......      .640   м/с     траектор.....      .500   град 
   инд.скор.....   261.771   км/ч     тангаж .....    10.375   град   
.................................................................... 
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    Событие  N   11  "  Пр.пер.стойка в воздухе " 
    время  .....    58.849    с      дальн-ть.....  2424.629    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......      .640   м/с     траектор.....      .500   град 
   инд.скор.....   261.771   км/ч     тангаж .....    10.375   град   
.................................................................... 
             Событие  N   28  "  Тангаж > 10 град        " 
    время  .....    58.849    с      дальн-ть.....  2424.629    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   высота ш.....      .000    м      инд.скор.....   261.771   км/ч   
    тангаж .....    10.375   град    р.высоты.....   -20.000   град   
.................................................................... 
            B P E M Я   .....   58.85   с 
     Cтарт решения задачи  N    4  "  CTAБИЛИЗAЦИЯ TAHГAЖA 12 ГРАД" 
                   Bектор управления: 
       3 ( р.высоты ) 
                   Bекторы наблюдения:  
      14 (  тангаж  ) 
      24 ( угл.ск.z ) 
.................................................................... 
             Событие  N    5  "  Лев.зад.ст. в воздухе   " 
    время  .....    59.349    с      дальн-ть.....  2461.287    м     
   высота ш.....      .293    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......     1.038   м/с     траектор.....      .810   град 
   инд.скор.....   262.149   км/ч     тангаж .....    13.932   град   
.................................................................... 
             Событие  N   12  "  Пр.зад.стойка в воздухе " 
    время  .....    59.349    с      дальн-ть.....  2461.287    м     
   высота ш.....      .293    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......     1.038   м/с     траектор.....      .810   град 
   инд.скор.....   262.149   км/ч     тангаж .....    13.932   град   
.................................................................... 
             Событие  N   30  "  Максимальный тангаж     " 
    время  .....    59.399    с      дальн-ть.....  2464.954    м     
   высота ш.....      .341    м      бок.откл.....      .000    м     
   уг.атаки.....    18.043   град     тангаж .....    14.170   град   
   р.высоты.....    12.471   град    инд.скор.....   262.152   км/ч   
.................................................................... 
             Событие  N   30  "  Максимальная высота     " 
    время  .....    64.399    с      дальн-ть.....  2831.613    м     
   высота ш.....     4.088    м      бок.откл.....      .000    м     
   уг.атаки.....    17.512   град     тангаж .....    12.717   град   
   р.высоты.....     2.422   град    инд.скор.....   262.795   км/ч   
.................................................................... 
             Событие  N   30  "  Приземление             " 
    время  .....    71.399    с      дальн-ть.....  3351.285    м     
   высота ш.....      .100    м      бок.откл.....      .000    м     
   уг.атаки.....    16.475   град     тангаж .....    12.057   град   
   р.высоты.....    -2.444   град    инд.скор.....   268.134   км/ч   
.................................................................... 
             Событие  N   99  "  Kонец расчетов          " 
    время  .....    79.999    с      дальн-ть.....  4003.134    м     
   инд.скор.....   273.572   км/ч    возд. ск.....   275.599   км/ч 
 Bыполнено условие конца интегрирования. 
 Pасчет варианта закончен. 
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Таблица 7.8. 
 ВЗЛЕТ ИЛ-76 N:76819 (Иркутск 26.07.99) (град.набора=0,4%) 
       30. 7.1999  16:52:51                           сценарий 1381 
 
     масса ЛA = 210000.кг;   центровка =  30.0 %;   H аэродр.=  0. м 
     дел.T =    8. град;   дел.p =   10. мм.рт.ст.;   muдес =  .70 
     закрылки 30. град;  предкрылки 25. град;  стаб.УПС = -6.0 град 
.................................................................... 
             Событие  N    1  "  Hачало этапа полета     " 
    время  .....      .000    с      дальн-ть.....      .000    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   высота ш.....      .000    м      инд.скор.....      .036   км/ч   
   верт.ск......      .000   м/с     перегр.y.....     1.000          
................................................................... 
            B P E M Я   .....     .00   с 
    Cтарт решения задачи  N    1  "  ПУTEBOE УПPABЛEHИE HA PAЗБEГE" 
                   Bектор управления: 
      10 ( р.направ )     4 ( штурв.эл ) 
                   Bекторы наблюдения:  
      11 ( скольжен )    12 (   крен   ) 
      23 ( угл.ск.y )    22 ( угл.ск.x ) 
     150 ( уг.уск.y )   149 ( уг.уск.x ) 
.................................................................... 
             Событие  N    4  "  Cкорость'Vr'достигнута  " 
    время  .....    56.249    с      дальн-ть.....  2236.456    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   дальн-ть.....  2236.456    м      инд.скор.....   255.021   км/ч   
   верт.ск......      .003   м/с     бок.откл.....      .000    м     
.................................................................... 
            B P E M Я   .....   56.25 с 
      Oткрытие процедуры   2 " PУЛЬ BЫC."HA CEБЯ" "  
              через   .000 с 
         Bектор управления:    3 
                           р.высоты 
                           15.000 
.................................................................... 
             Событие  N    7  "  Передн.стойка в воздухе " 
    время  .....    57.349    с      дальн-ть.....  2315.447    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......      .066   м/с     траектор.....      .052   град 
   инд.скор.....   258.207   км/ч     тангаж .....     1.361   град   
.................................................................... 
            B P E M Я   .....   57.90 с 
      Закрытие процедуры   2 " PУЛЬ BЫC."HA CEБЯ" "  
         Bектор управления:    3 
                           р.высоты 
                          -20.000 
.................................................................... 
             Событие  N    6  "  Лев.пер.ст. в воздухе   " 
    время  .....    58.849    с      дальн-ть.....  2424.629    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......      .640   м/с     траектор.....      .500   град 
   инд.скор.....   261.771   км/ч     тангаж .....    10.375   град   
.................................................................... 
             Событие  N   11  "  Пр.пер.стойка в воздухе " 
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    время  .....    58.849    с      дальн-ть.....  2424.629    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......      .640   м/с     траектор.....      .500   град 
   инд.скор.....   261.771   км/ч     тангаж .....    10.375   град   
.................................................................... 
             Событие  N   28  "  Тангаж > 10 град        " 
    время  .....    58.849    с      дальн-ть.....  2424.629    м     
   высота ш.....      .000    м      бок.откл.....      .000    м     
   высота ш.....      .000    м      инд.скор.....   261.771   км/ч   
    тангаж .....    10.375   град    р.высоты.....   -20.000   град   
.................................................................... 
            B P E M Я   .....   58.85   с 
    Cтарт решения задачи  N    4  "  CTAБИЛИЗAЦИЯ ГРАД.НАБОРА=0,4%" 
                   Bектор управления: 
       3 ( р.высоты ) 
                   Bекторы наблюдения:  
     337 ( градиент ) 
      24 ( угл.ск.z ) 
.................................................................... 
             Событие  N    5  "  Лев.зад.ст. в воздухе   " 
    время  .....    59.349    с      дальн-ть.....  2461.286    м     
   высота ш.....      .295    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......     1.033   м/с     траектор.....      .807   град 
   инд.скор.....   262.146   км/ч     тангаж .....    13.858   град   
.................................................................... 
             Событие  N   12  "  Пр.зад.стойка в воздухе " 
    время  .....    59.349    с      дальн-ть.....  2461.286    м     
   высота ш.....      .295    м      бок.откл.....      .000    м     
   верт.ск......     1.033   м/с     траектор.....      .807   град 
   инд.скор.....   262.146   км/ч     тангаж .....    13.858   град   
.................................................................... 
             Событие  N   30  "  Максимальный тангаж     " 
    время  .....    59.399    с      дальн-ть.....  2464.953    м     
   высота ш.....      .344    м      бок.откл.....      .000    м     
   уг.атаки.....    17.943   град     тангаж .....    14.080   град   
   р.высоты.....    13.520   град    инд.скор.....   262.147   км/ч   
.................................................................... 
             Событие  N   30  "  Высота 4 м              " 
    время  .....    64.399    с      дальн-ть.....  2831.653    м     
   высота ш.....     4.206    м      бок.откл.....      .000    м     
   уг.атаки.....    17.832   град     тангаж .....    13.255   град   
   р.высоты.....     -.807   град    инд.скор.....   262.562   км/ч   
.................................................................... 
             Событие  N   15  "  Bысота уборки шасси     " 
    время  .....    70.599    с      дальн-ть.....  3288.473    м     
   высота ш.....     5.009    м      бок.откл.....      .000    м     
    тангаж .....    13.602   град    верт.ск......      .294   м/с    
   инд.скор.....   263.714   км/ч    бок.откл.....      .000    м     
.................................................................... 
             Событие  N   99  "  Kонец расчетов          " 
    время  .....    80.249    с      дальн-ть.....  4001.247    м     
   высота ш.....     8.171    м      бок.откл.....      .000    м     
   инд.скор.....   264.008   км/ч    возд. ск.....   266.061   км/ч 
 Bыполнено условие конца интегрирования. 
 Pасчет варианта закончен. 
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Рис. 7.27. 
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7.7. Исследование поведения самолета Ту-204 при боковом заносе 
 
В плане применения разработанной математической модели взаимодейст-

вия шасси с ВПП наибольший интерес представляют случаи движения с боль-
шими значениями угла увода. Именно в этих случаях существовавшие ранее 
линейные модели давали большие и неконтролируемые погрешности. Заметим, 
что данных ЛИ самолетов в таких ситуациях не существует, а данных бортовых 
самописцев для анализа физической картины процесса недостаточно. 

Проверка на адекватность ММ взаимодействия шасси самолета Ту-204 с 
ВПП, проведенная в 5.4, вселяет уверенность в то, что с помощью такого ис-
следовательского инструмента можно ответить на ряд новых вопросов ЛЭ. 
Один из таких вопросов звучит так: какими приемами можно безопасно завер-
шить посадку при внезапном появлении сильного бокового заноса на ВПП. 

Был поставлен ВЭ по исследованию поведения самолета Ту-204 на ВПП 
при сильном боковом заносе, более 20, с целью оценить действенность воз-
можных приемов пилотирования. При постановке данного ВЭ не ставилось це-
лью выяснение причин такого заноса: ошибок пилота, отказов, резкого измене-
ния внешних условий и т.п.  

Нетрудно представить себе, что рассматриваемое явление может возникнуть 
не при нормальном или продолженном взлете, а лишь при пробеге или пре-
рванном взлете. Если по какой-то причине (явно чрезвычайного характера) 
сильный боковой занос стал развиваться в самом начале пробега после призем-
ления, то в этом случае не остается времени на принятие каких-либо мер – вы-
катывание на БПБ с большой скоростью неизбежно. Таким образом, будем рас-
сматривать случай появления заноса на участке пробега по ВПП со скоростью, 
близкой к 100 км/ч, когда аэродинамические органы управления уже не эффек-
тивны. 

Итак, изучению подлежит поведение самолета Ту-204 с посадочной массой 
86,5 т после того, как на скорости 100 км/ч в стандартной посадочной конфигу-
рации при режиме малого газа двигателей, при отклоненной вперед колонке 
штурвала он получает угловую скорость рыскания 20/с с заносом влево. В этих 
условиях при всех рассмотренных состояниях ВПП крен не превышал 2,7, все 
стойки шасси не теряли контакта с ВПП. Максимальные значения угла увода в 
начальной стадии заноса составляли величину от 24,5 до 29. 

Как показывают расчеты, результаты которых приведены на рис. 7.28, 7.29, 
7.36, 7.37, 7.44, 7.45, если ничего не предпринимать, самолет выкатывается на 
БПБ со скоростью более 85 км/ч, что нельзя считать безопасным. 

В этих условиях даже для состояний ВПП, характеризуемых ВПП = 0,6  
0,4, действия рулем направления и связанными с ним передними управляемыми 
колесами не позволяют замедлить вращение самолета и удержать его на ВПП – 
он на большой скорости выкатывается далеко на БПБ (рис. 7.32, 7.33, 7.40, 
7.41). Ясно, что для скользкой ВПП с ВПП < 0,4 общий итог не может быть 
лучше. 
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Рис. 7.28. Боковое отклонение на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.29. Путевая скорость на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.30. Рыскание на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.31. Угол пути на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.32. Боковое отклонение на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.33. Путевая скорость на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.34. Рыскание на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.35. Угол пути на ВПП с ВПП = 0,6 
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Рис. 7.36. Боковое отклонение на ВПП с ВПП = 0,4 

 

0

20

40

60

80

10 0

12 0

0 5 0 10 0 15 0 2 00 2 50

д ал ьн ость, м

пу
те

ва
я 

ск
ор

ос
ть

, к
м

/ч

б е з де йствий
ш татно е то рм о ж е ни е
экстр . то рм о ж е ни е

 
Рис. 7.37. Путевая скорость на ВПП с ВПП = 0,4 
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Рис. 7.38. Рыскание на ВПП с ВПП = 0,4 
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Рис. 7.39. Угол пути на ВПП с ВПП = 0,4 
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Рис. 7.40. Боковое отклонение на ВПП с ВПП = 0,4 
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Рис. 7.41. Путевая скорость на ВПП с ВПП = 0,4 
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Рис. 7.42. Рыскание на ВПП с ВПП = 0,4 
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Рис. 7.43. Угол пути на ВПП с ВПП = 0,4 
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Рис. 7.44. Боковое отклонение на ВПП с ВПП = 0,3 
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Рис. 7.45. Путевая скорость на ВПП с ВПП = 0,3 
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Рис. 7.46. Рыскание на ВПП с ВПП = 0,3 
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Рис. 7.47. Угол пути на ВПП с ВПП = 0,3 
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Слабо эффективно и применение экстренного включения реверса правого 
двигателя (при левом заносе), что иллюстрируется рис. 7.32 – 7.35, 7.40 – 7.43, 
7.44 – 7.47. Напомним: здесь предполагается, что самолет находится на ВПП с 
двигателями на режиме малого газа. Перевод двигателей на реверс через 1 с по-
сле исходного положения (приобретения угловой скорости) не успевает снизить 
скорость движения, при которой самолет выкатывается на БПБ – в этом случае 
существенную роль играет задержка времени перехода на режим реверсирова-
ния тяги. 

На рис. 7.28 – 7.31, 7.36 – 7.39, 7.44 – 7.47 длинным пунктиром показаны ре-
зультаты расчета поведения самолета на ВПП при применении штатного тор-
можения одной только правой стойкой шасси (при левом заносе) через 1 с по-
сле исходного положения. В этом случае перед выкатыванием на БПБ через 5 с 
удается снизить скорость до 70 км/ч, а удаление от оси ВПП не превышает 40 м 
(без учета коэффициента сцепления на БПБ). 

Наиболее эффективным в рассматриваемой ситуации является применение 
экстренного (чрезвычайного) режима торможения правой стойкой шасси (рис. 
7.28 – 7.47). И хотя предотвратить выкатывание этот прием не может, но он по-
зволяет снизить скорость до 60 км/ч, что можно считать вполне безопасным для 
движения по БПБ.  

При подробном анализе рассмотренных случаев видно, что торможение осу-
ществляется на той стойке шасси, колеса которой уже находятся в состоянии 
юза (относительное скольжение более 20 %). Однако итоговый благоприятный 
эффект достигается не просто за счет самого торможения, но и за счет сложно-
го баланса бокового заноса правой и левой стоек шасси (занос определялся по 
углу увода колес более 20). 

Таким образом, можно сформулировать рекомендацию по ЛЭ самолета Ту-
204 при появлении бокового заноса на пробеге по ВПП любого состояния: при-
менение экстренного (чрезвычайного) режима торможения стойкой шасси, на-
ходящейся с внешней стороны заноса, позволит погасить скорость до выкаты-
вания на БПБ, а при благоприятных обстоятельствах и предотвратить само вы-
катывание. 

 
7.8. Воздействие самолета на взлетно-посадочную полосу  
 
Как известно (см. главу 1), ВПП имеют особенности профиля поверхности, 

а также неоднородности, связанные с эксплуатацией. Поэтому немаловажное 
значение имеет информация, как об особенностях пилотирования на таких по-
лосах, так и об их прочностных возможностях. 

Учет особенностей профиля необходим не только при определении потреб-
ных взлетных и посадочных дистанций, но и при непосредственном управлении 
самолетом. Наиболее сложным с этой точки зрения оказывается движение на 
изломах поверхности ВПП, как на трамплинах, так и на встречных уклонах. В 
этих местах резко изменяется нагрузка колес шасси на ВПП и, как следствие, 
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величины продольной и поперечной сил сцепления. При наличии поперечных 
возмущений это чревато выкатыванием ВС на боковую полосу безопасности. 

Существующие на реальных поверхностях ВПП раскрытые швы бетонных 
покрытий, вертикальные смещения плит, выбоины и волны приводят к измене-
нию нагрузки на колеса шасси и поверхность ВПП по сравнению со статиче-
скими. Эти данные интересует не только специалистов, занимающихся рассле-
дованием авиационных происшествий, но и строителей аэродромов. 

Последний вопрос возникает и для расчета условий первого касания само-
лета ВПП. В летной эксплуатации были многочисленные случаи грубых поса-
док (с большой вертикальной скоростью), приводившие к поломкам шасси и 
даже к существенной деформации покрытия ВПП. 

Современная редакция СММ ДП ЛА позволяет производить расчеты дви-
жения ВС по профилированной ВПП с учетом динамики шасси, т.е. может от-
ветить на поставленные актуальные вопросы. 

 
7.8.1. Нагрузка на взлетно-посадочную полосу при первом касании 
 
Расчет нагрузки, действующей на колеса шасси и на ВПП, при первом каса-

нии на посадке был произведен [129] на примере самого тяжелого отечествен-
ного пассажирского самолета Ил-96-300, имеющего взлетную массу до 240 т и 
посадочную до 175 т. 

3 основные стойки шасси этого самолета расположены следующим образом: 
2 боковые – на расстоянии 5,2 м от оси самолета, и задняя центральная позади 
них на 1,72 м (см. рис. 1.14). Таким образом, на одной бетонной плите ВПП по-
мещается не более 2 стоек, а наиболее нагруженной при посадке оказывается 
задняя центральная, имеющая № 4. 

Амортизатор каждой из основных стоек при нагрузке 180 тс обжимается 
полностью, до упора. Это означает, что резкий рост нагрузки до величины бо-
лее 180 тс приводит к неизбежности удара в стойке, т.е. к аварийной ситуации. 

На рис. 7.48 – 7.50 показаны результаты ВЭ по воспроизведению трех видов 
возможных посадок самолета Ил-96-300: 

– стандартная с массой 175 т ("станд."); 
– крайне грубая на грани разрушения самолета с массой 175 т ("г175"); 
– крайне грубая аварийная посадка сразу после взлета на грани разрушения 

самолета с массой 220 т ("г220"). 
В табл. 7.9 приведены предельные значения основных параметров воспро-

изведенных случаев посадки. Здесь использованы следующие обозначения: 
Vyкас – вертикальная скорость в момент первого касания задней основной 
стойкой шасси (м/с), Nymax – максимальное значение нормальной перегрузки, 
Y4max – максимальное значение нагрузки на заднюю основную стойку (тс, 
реализуется после касания боковых стоек), Yсумmax – максимальное значение 
нагрузки в сумме на все 4 стойки (тс).  
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Рис. 7.50. 

Таблица 7.9. 
Предельные значения параметров посадки 

 Vyкас, м/с Nymax Y4max, тс Yсумmax, тс 
станд –0,63 1,47 77,35 230,4 
г175 –3,42 2,64 120,0 360,2 
г220 –3,78 2,86 172,1 511,8 
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Таким образом, даже самая тяжелая посадка самолета Ил-96-300 происхо-
дит без удара в стойках шасси с нагрузкой на одну плиту ВПП, не превышаю-
щей 350 тс. В относительных величинах вывод можно сформулировать сле-
дующим образом: общая максимальная нагрузка на ВПП в условиях нормаль-
ной посадки составляет около 1,3 веса самолета, а в условиях грубой посадки – 
до 2,3 веса самолета. 

Посадку на наклонную часть ВПП следует изучать отдельно, так как в этом 
случае очень важна манера пилотирования в зависимости от величины уклона. 

 
7.8.2. Нагрузка на взлетно-посадочную полосу при разбеге на встречных ук-

лонах и на трамплинах 
 
Преодоление встречного уклона или трамплина на разбеге характерно от-

сутствием торможения и наличием значительной силы тяги двигателей. В обо-
их случаях после прохождения излома профиля ВПП наблюдаются затухающие 
колебания самолета на шасси (см. рис. 1.36). Различие заключается лишь в фазе 
первого колебания: на встречном уклоне сначала нагрузка на ВПП возрастает, а 
на трамплине – убывает. 

В ВЭ, проведенных с помощью СММ ДП ЛА, воспроизводился разбег са-
молета Ил-96-300 с максимальной взлетной массой 240 т сначала по горизон-
тальному участку ВПП, а затем по участкам с уклонами. Значения уклона варь-
ировались от 0,3 % до 1,5 %, а места положения излома задавались следую-
щим рядом значений: 20 м от старта, 100 м, 200 м, 500 м, 1000 м, 1600 м. При 
таком расположении изломов на ВПП скорость их преодоления принимала, со-
ответственно, следующие значения: 29 км/ч, 71 км/ч, 101 км/ч, 157 км/ч, 216 
км/ч, 265 км/ч. 

Результаты ВЭ показаны на рис. 7.51 – 7.58 в виде максимальных значений 
нормальной перегрузки Nymax и отношений максимальных нагрузок на стойки 
шасси к стояночным (Y1max/Y10 – на передней стойке, Y2max/Y20 – на основ-
ной боковой стойке, Y4max/Y40 – на задней основной стойке). 

Из полученных результатов видно, что преодоление на разбеге встречного 
уклона приводит к несколько большему значению максимальной нормальной 
перегрузки, чем преодоление трамплина с тем же углом излома профиля. С рос-
том угла излома профиля и скорости встречи с изломом максимальная нор-
мальная перегрузка растет. Эти естественные и легко объяснимые результаты 
можно дополнить следующими числовыми данными для разбега по ВПП с ре-
ально существующими изломами:  

– нормальная перегрузка не превосходит 1,6;  
– нагрузка на основные стойки шасси не превосходит 125 % от стояночной; 
– нагрузка на переднюю стойку шасси не превосходит 140 % от стояночной. 
Отсюда следует вывод: не рекомендуется строить ВПП с большим изломом, 

расположенным близко к зоне отрыва самолета. Иначе говоря, на участке с 
большим изломом ВПП надо располагать зону старта. 
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Рис. 7.56. 
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Рис. 7.53. 

0.6
0.7
0.8
0.9

1
1.1
1.2

0 100 200 300
Vпут, км/ч

Y2
m

ax
/Y

20 -0.30%
-0.50%
-1.00%
-1.50%

 
Рис. 7.57. 
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7.8.3. Нагрузка на взлетно-посадочную полосу при пробеге на встречных 
уклонах и на трамплинах 

 
На пробеге самолет преодолевает встречный уклон или трамплин в режиме 

торможения. В этом случае резкие изменения нормальной силы взаимодействия 
колес шасси с ВПП неизбежно приводят к нарушению монотонности избранно-
го режима управления движением самолета по ВПП. Поэтому так важно знать 
хотя бы обобщенные характеристики взаимодействия шасси с ВПП. 

В ВЭ, проведенных с помощью СММ ДП ЛА, воспроизводилась посадка 
самолета Ил-96-300 с максимальной посадочной массой 175 т сначала на гори-
зонтальный участок ВПП, а затем пробег с некоторого момента проходил по 
участку с уклоном. Значения уклона варьировались от 0,3 % до 1,5 %, а места 
положения излома задавались следующим рядом значений: 740 м от входного 
торца ВПП, 980 м, 1220 м, 1390 м, 1490 м. При таком расположении изломов на 
ВПП скорость их преодоления принимала, соответственно, следующие значе-
ния: 240 км/ч, 200 км/ч, 150 км/ч, 100 км/ч, 56 км/ч. 

Результаты ВЭ показаны на рис. 7.59 – 7.66 в виде максимальных значений 
нормальной перегрузки Nymax и отношений максимальных нагрузок на стойки 
шасси к стояночным (Y1max/Y10 – на передней стойке, Y2max/Y20 – на основ-
ной боковой стойке, Y4max/Y40 – на задней основной стойке). 

Из полученных результатов видно, что преодоление встречного уклона на 
пробеге в основном приводит к несколько большему значению максимальной 
нормальной перегрузки, чем трамплина с тем же углом излома профиля, но при 
большом изломе на большой скорости положение выравнивается. С ростом уг-
ла излома профиля и скорости встречи с изломом максимальная нормальная 
перегрузка растет. Эти естественные и легко объяснимые результаты можно 
дополнить следующими числовыми данными для пробега по ВПП с реально 
существующими изломами:  

– нормальная перегрузка не превосходит 1,65;  
– нагрузка на основные стойки шасси не превосходит 150 % от стояночной 

на встречном уклоне и 140 % – на трамплине, что составляет не более 105 % от 
максимальной нагрузки при мягкой посадке на ровную горизонтальную ВПП; 

– нагрузка на переднюю стойку шасси может доходить до 340 % от стоя-
ночной на встречном уклоне и 375 % – на трамплине, что составляет не более 
115 % от максимальной нагрузки при мягкой посадке на ровную горизонталь-
ную ВПП; 

– торможение колесами основных стоек шасси приводит к значительному 
увеличению ударной нагрузки на переднюю стойку по сравнению с пробегом 
по гладкой ВПП. 

Отсюда следует вывод: не рекомендуется располагать зону посадки самоле-
та (зону больших скоростей движения) близко к области большого излома 
ВПП. Иначе говоря, на участке с большим изломом ВПП надо располагать зону 
остановки и начала руления. 
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7.8.4. Нагрузка на взлетно-посадочную полосу при преодолении уступа 
 
Для оценки ударных нагрузок при преодолении уступа, образованного в ре-

зультате вертикального смещения соседних плит ВПП относительно друг дру-
га, проведены ВЭ с воспроизведением разбега и пробега самолета Ил-96-300, 
преодолевающего уступ высотой 5 см. 

В табл. 7.10 приведены максимальные значения нормальной перегрузки 
Nymax и относительных значений нагрузок на стойки шасси: по отношению к 
стояночным: Y1max/Y10 – на передней стойке, Y2max/Y20 – на основной боковой 
стойке, Y4max/Y40 – на задней основной стойке; по отношению к нагрузке на той 
же скорости при гладком разбеге: Y1max/Y1 – на передней стойке, Y2max/Y2 – на 
основной боковой стойке, Y4max/Y4 – на задней основной стойке. 

Таблица 7.10. 

Vпут Ny Y1max/Y10 Y1max/Y1 Y2max/Y20 Y2max/Y2 Y4max/Y40 Y4max/Y4 
52 1.4 1.7 2.4 1.0 1.0 1.0 1.0 
102 1.2 1.2 1.8 1.0 1.1 1.0 1.0 
150 1.3 1.1 1.9 0.9 1.0 0.9 1.0 
200 1.3 1.0 1.9 0.8 1.1 0.9 1.1 
250 1.4 0.9 2.1 0.7 1.1 0.8 1.3 
 
По полученным результатам на разбеге можно сделать следующие выводы. 

Во-первых, в наиболее жестких условиях при преодолении 5 см уступа оказы-
ваются колеса передней стойки шасси, на которой располагается лишь одна па-
ра колес (на основных стойках – по две). Она испытывает на малой скорости 
наибольшую ударную нагрузку, доходящую до 1,7 от стояночной и до 2,4 от 
текущей; однако такая нагрузка не создает трудностей в эксплуатации. Во-
вторых, нормальная перегрузка и относительная ударная нагрузка на основные 
стойки шасси не превышают 1,4, что так же не приводит к особенностям экс-
плуатации. 

В табл. 7.11 приведены аналогичные разбегу значения относительных пара-
метров нормальной нагрузки, а в табл. 7.12 – для продольной нагрузки, соз-
дающей "ломающее" усилие на стойки шасси (здесь в качестве "стояночных" 
значений приняты продольные силы, возникающие на стойках шасси непосред-
ственно перед остановкой самолета на тормозах). 

Таблица 7.11. 
Vпут Ny Y1max/Y10 Y1max/Y1 Y2max/Y20 Y2max/Y2 Y4max/Y40 Y4max/Y4 

56 1.5 1.7 1.8 1.1 1.1 2.0 2.0 
100 1.3 1.6 1.8 1.3 1.3 1.1 1.1 
150 1.8 1.4 1.4 1.8 1.9 2.8 3.0 
200 1.5 1.6 1.6 1.7 2.0 1.8 2.0 
240 1.5 1.5 4.5 1.8 1.7 1.7 1.3 
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Таблица 7.12. 

Vпут X1max/X10 X1max/X1 X2max/X20 X2max/X2 X4max/X40 X4max/X4 
56 44.3 44.3 1.0 1.1 3.2 3.7 
100 42.7 42.7 0.8 1.1 0.8 1.1 
150 1.3 1.3 0.7 1.1 3.3 5.4 
200 1.3 1.3 0.6 1.1 0.6 1.1 
240 1.2 1.75 0.3 1.3 0.3 1.3 

 
По полученным результатам преодоления уступа на пробеге можно сделать 

следующие выводы. Во-первых, нормальная перегрузка достигает значения 1,8, 
что требует внимания в эксплуатации. Во-вторых, ударная нормальная нагрузка 
на основные стойки шасси достигает значения 2,8 от стояночной, что, хотя и не 
грозит ударом в амортизаторах, но опять же требует внимания в эксплуатации; 
для передней стойки шасси ударная нормальная нагрузка не создает особенно-
стей в эксплуатации. В-третьих, обычно ненагружаемая передняя стойка шасси 
подвергается при встрече с уступом продольной ударной нагрузке, сравнимой с 
нормальной стояночной, а основные стойки – с трехкратной нормальной стоя-
ночной, т.е. испытывают значительные усилия "на излом". В-четвертых, про-
дольная нагрузка на пневматики передней стойки, достигает половины нор-
мальной эксплуатационной, а на основных тормозных стойках – доходит до 
двухкратной. Безопасная эксплуатация тяжелых транспортных самолетов на та-
ких ВПП невозможна.  

Дополнительные оценки показали, что допустимым является уступ не пре-
восходящий 3 см, при котором наибольшие нормальные нагрузки на стойки та-
кие же, как при мягкой стандартной посадке, а продольные лишь в 1,5 раза 
больше чем в конце торможения. 

В качестве общей рекомендации по ЛЭ самолетов можно предложить: 
– на аэродромах с изломами поверхности ВПП уделять особое внимание 

оценке состояния пневматиков передней стойки самолетов после посадки; 
– на аэродромах с уступом (не более 3 см) необходимо контролировать со-

стояние пневматиков всех стоек шасси после посадки. 
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