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1. ВВЕДЕНИЕ

Настоящее пособие содержит методические указания по выполнению лабораторных работ (ЛР) по дисциплине «Летательные аппараты и авиадвигатели». Выполнение лабораторных работ будет способствовать закреплению теоретического материала и получению практических знаний по динамике полета и конструкции летательных аппаратов.

Отчет по ЛР должен начинаться с титульного листа (рис.1), быть индивидуальным и аккуратно оформленным. 
Эскиз узла или детали агрегата в лабораторной работе № 2 выполняется на заранее подготовленном листе бумаги формата А4  с рамкой и угловым штампом (рис. 2) в соответствии с правилами машиностроительного черчения. Все записи должны быть сделаны ручкой, а рисунки и эскиз – только карандашом. Для успешного выполнения ЛР необходимо иметь при себе ручку, карандаш, линейку и ластик. 

Отчет о выполнении лабораторной работы в конце занятий защищается перед преподавателем, который делает отметку на титульном листе и на эскизе. 

Студентам, пропустившим занятия по уважительной причине, необходимо получить у преподавателя задание для отработки. Студенты, пропустившие занятия без уважительной причины, к сдаче экзамена или зачета не допускаются.
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Рис. 2
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3. ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 1
ИЗУЧЕНИЕ УСТОЙЧИВОСТИ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА НА ДЕМОНСТРАЦИОННОЙ МОДЕЛИ
3.1. Цель работы
Изучение свойства статической устойчивости самолета с помощью демонстрационной модели в аэродинамической трубе.
3.2. Основные сведения о статической устойчивости самолета
Самолет совершает полет в воздушной среде, которая находится в непрерывном движении и изменении, поэтому в полете подвергается воздействию восходящих, нисходящих и других потоков порывистого ветра и др. Под действием этих причин (внешних возмущений) угол атаки, скорость движения самолета относительно воздуха и другие параметры полета изменяются. Необходимо, чтобы он обладал способностью сохранять заданный режим полета, восстанавливать его при нарушении какими-либо причинами или, как принято говорить, обладал бы устойчивостью.
Устойчивость - это свойство самолета сохранять заданное невозмущенное движение без вмешательства пилота или - свойство самолета возвращаться к исходному невозмущенному движению после прекращения возмущения, или - свойство самолета уничтожать возмущения после прекращения их воздействия.

Принято различать статическую и динамическую устойчивость самолета.

Статическая устойчивость - это свойство стремления самолета сохранять заданное невозмущенное движение без вмешательства пилота. При рассмотрении статической устойчивости выявляется только начальная тенденция летательного аппарата вернуться к исходному режиму, но не изучается сам процесс возвращения к этому режиму.

О статической устойчивости самолета судят по дополнительным силам и моментам, возникающим в результате воздействия возмущения. Если при воздействии возмущения возникают силы и моменты, которые стремятся вернуть самолет к исходному невозмущенному движению, то самолет статически устойчив. Если возникают силы и моменты, которые стремятся еще дальше увести самолет от заданного невозмущенного движения, то самолет статически неустойчив. Если сил и моментов не возникает, самолет статически нейтрален.

Наличие статической устойчивости является необходимым, но еще недостаточным условием возвращения летательного аппарата к исходному режиму полета.

Динамическая устойчивость характеризуется процессом возвращения самолета к состоянию равновесия (к заданному невозмущенному движению). Признаком динамической устойчивости является затухающий характер колебаний самолета относительно равновесия.

Устойчивость самолета подразделяется на продольную и боковую, а боковая в свою очередь - на поперечную (по крену) и флюгерную (путевую). 

Самолет способен чрезвычайно быстро изменять угол атаки и очень медленно изменять скорость. Это свойство явилось обоснованием разделения продольной статической устойчивости на два вида: на устойчивость при постоянной скорости, называемую устойчивостью по перегрузке, и устойчивость при изменяющейся скорости, называемую устойчивостью по скорости. Рассмотрим устойчивость по перегрузке.

Продольная статическая устойчивость по перегрузке - это свойство стремления самолета сохранять заданную перегрузку (или заданный угол атаки) при предположении, что в процессе возмущенного движения скорость полета остается постоянной и пилот не вмешивается в управление.

Cамолет выполняет прямолинейный установившийся полет (рис. 3). При таком полете все силы и моменты, действующие на него, должны быть  взаимно уравновешены. Допустим, что самолет, движущийся со скоростью V, входит в восходящий порыв ветра, скорость которого равна Wy . При этом изменится направление результирующей скорости, что вызовет увеличение угла атаки на величину Δα ≈ Wy ∕V. Вследствие этого появится прирост подъемной силы ΔYa , приложенный в фокусе самолета, и соответственно перегрузки Δny = ΔYa /mg.

         В общем случае фокус не совмещен с центром тяжести, поэтому прирост подъемной силы ΔYa вызовет появление продольного момента ΔMz относительно центра масс. В случае, когда фокус расположен позади центра масс (рис. 3), появится восстанавливающий (иногда его называют стабилизирующий) момент. В данном случае он пикирующий (ΔMz < 0). Под действием этого момента летательный аппарат будет стремиться опустить нос, уменьшить угол атаки, «сбросить» прирост подъемной силы и перегрузки.
Рис. 3

Следовательно, появление пикирующего момента при увеличении угла атаки характеризует устойчивость самолета по перегрузке. Если бы внешнее воздействие привело к уменьшению угла атаки, то появился бы кабрирующий момент, который стал бы увеличивать угол атаки, т.е. восстанавливать перегрузку исходного режима.

Иная картина получается в том случае, когда центр масс находится позади фокуса (рис. 4). В этом случае увеличение угла атаки приведет к появлению кабрирующего момента, а уменьшение угла атаки - к появлению пикирующего момента, которые будут стремиться еще больше отклонить летательный аппарат от исходного режима (дестабилизирующий момент).
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Рис. 4
И, наконец, когда центр масс совмещен с фокусом, самолет безразличен к нарушению равновесия, не проявляет тенденции ни к возвращению к исходной перегрузке, ни к дальнейшему отходу от нее.

Таким образом, статическая устойчивость самолета по перегрузке зависит только от взаимного расположения центра масс и фокуса. Для того, чтобы самолет был устойчив по перегрузке, необходимо, чтобы выполнялось условие (xТ – xF) < 0.
Нетрудно определить критерий продольной статической устойчивости по перегрузке. С этой целью воспользуемся выражением коэффициента продольного момента:
тz = тz0 + (xт-xF)Суa+тzδδв.

Так как при рассмотрении устойчивости по перегрузке скорость считается постоянной, то, вычисляя частную производную по Суa, получим:
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Отсюда следует, что если:
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< 0 – самолет  устойчив;
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 > 0 – самолет неустойчив;
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 = 0 – самолет нейтрален.

Расстояние между фокусом и центром масс называют запасом устойчивости или запасом центровки (
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). Положение центра масс, когда он совмещен с фокусом, называют нейтральной центровкой.

Запас центровки характеризует величину возникающего при возмущениях стабилизирующего момента.
Флюгерная (путевая) статическая устойчивость – это свойство стремления самолета сохранить заданный режим полета по углу скольжения β без вмешательства пилота и в предположении, что самолет может вращаться только относительно оси Oy.
        Пусть самолет совершает установившийся полет без скольжения, а затем по какой-то причине, например, из-за появления бокового порыва ветра возникло скольжение на правое крыло с углом β > О (рис. 5). При возникновении скольжения появится боковая сила Za, приложенная в боковом фокусе Fβ (т.е. в фокусе самолета по углу скольжения). Боковая силa Za вызовет появление заворачивающего момента (момента рыскания) My относительно центра масс. Очевидно, самолет будет иметь тенденцию уничтожать возникающее скольжение, если из-за него появится восстанавливающий момент рыскания, действующий в сторону уменьшения угла скольжения, в данном случае (рис. 5) отрицательный, т.е. Му < 0.
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Рис. 5
Очевидно, что расположение бокового фокуса самолета по отношению к центру масс определяет характер изменения момента рыскания с изменением угла скольжения.
 Если боковой фокус расположен за центром масс, то создается заворачивающий момент, стремящийся уничтожить появившееся скольжение.
Если же боковая сила прикладывается впереди центра масс (боковой фокус впереди центра масс) (рис. 6) при возникновении скольжения и, например, β> 0, то создается заворачивающий момент Му > 0, увеличивающий скольжение.
Таким образом, самолет статически устойчив во флюгерном отношении, если с изменением скольжения будет создаваться заворачивающий момент обратного знака по сравнению с углом скольжения. Это условие устойчивости можно записать так:
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Рис. 6
Из основных факторов, влияющих на флюгерную устойчивость самолета (и, следовательно, обеспечивающих ее), можно перечислить следующие:
     - площадь вертикального оперения. Увеличение площади вертикального
оперения увеличивает боковую силу Z и восстанавливающий момент
рыскания Му;
- центровка самолета. Восстанавливающий момент рыскания увеличивается при уменьшении центровки (увеличивается плечо            (xТ - ХFβ)) и уменьшается при увеличении центровки.

 - плечо вертикального оперения, т.е. расстояние от центра масс
самолета до фокуса вертикального оперения.
3.3. Описание лабораторной установки
Модель самолета (1) (рис. 7) устанавливается в аэродинамической трубе (2) с помощью специальной стойки (3), жестко прикрепленной к основанию трубы. При этом предполагается, что центр масс модели самолета совмещен с началом связанной системы координат и местом крепления модели.

Узел крепления (4) сконструирован так, что модель имеет только одну степень свободы движения в трубе. В зависимости от положения специального фиксатора, находящегося в узле крепления, модель может совершать одно из двух   движений: или только вращаться вокруг связанной оси O z (при исследовании устойчивости по перегрузке), или только вращаться вокруг связанной оси 0y (при исследовании флюгерной устойчивости). Трение при вращении модели сведено к минимуму благодаря использованию в узле крепления специальных миниатюрных шариковых подшипников.

В носовой части модели самолета имеется специальный, рассчитанный для данной модели, груз (5). Он может перемещаться вдоль продольной оси Оx, имитируя таким образом изменение центровки самолета. При этом узел крепления (4) позволяет изменять координату закрепления модели x так, чтобы она каждый раз совпадала с центром масс Так как положение фокуса модели самолета фиксировано, то перемещение груза (5) изменяет запас центровки (
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Установка модели и подготовка ее к работе осуществляется следующим образом. Груз (5) устанавливают так, чтобы он заведомо обеспечивал переднее расположение центра масс относительно фокуса, т.е. устойчивость. Фиксатор в узле крепления устанавливают в одно из двух возможных положений: или в положение, позволяющее вращаться модели относительно оси Oz (для исследования продольной устойчивости по перегрузке), или в положение, позволяющее вращаться модели относительно оси Oy (для исследования флюгерной устойчивости).
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Рис. 7
Далее с помощью узла крепления (4) совмещают координату закрепления модели с центром тяжести. Затем включают аэродинамическую трубу. При этом модель плавно поворачивается вокруг поперечной оси Oz и занимает определенную ориентацию в пространстве, которая соответствует балансировочному углу атаки αбал. На этом угле атаки модель находится в состоянии равновесия, т.е. уравновешена по силам и сбалансирована по моментам.
3.4. Выполнение работы

Вначале исследуется продольная статическая устойчивость по перегрузке.

Модель самолета выводится из состояния равновесия путем придания ей приращения угла атаки (Δα), положительного или отрицательного.

Это можно сделать или вручную, например, с помощью указки, или с

помощью аэродинамической силы, для создания которой можно поместить

какую-либо отражающую поверхность вблизи горизонтального оперения.

Отражающая поверхность изменит направление потока вблизи горизонтального оперения (т.е. по существу угол атаки горизонтального оперения) возникнет дополнительная сила ΔYГ.О, которая отклонит модель на определенный угол.

Выполняющий работу студент должен мысленно представить себе, какие дополнительные силы и моменты прикладываются к модели, куда они направлены.

Затем возмущение (указка или отражающая поверхность) устраняется. Стабилизирующий момент возвращает модель самолета к исходному состоянию равновесия. В этом месте необходимо обратить внимание на процесс возвращения модели к исходному состоянию (короткопериодический, затухающий - после двух-трех колебаний модель останавливается).

Затем уменьшается запас центровки (xт - xF) (с помощью груза), и опыт повторяется снова в той же последовательности. Выполняющий работу должен определить, какие изменения в поведении модели самолета появились, другими словами, как повлияло изменение запаса центровки на характеристики устойчивости.

После этого устанавливается такое заднее расположение центра масс, которое будет создавать продольную неустойчивость (центр тяжести находится сзади фокуса). Опыт повторяется, и проводится наблюдение за поведением модели самолета.

После продольной изучается флюгерная статическая устойчивость.

Для этого фиксатор в узле крепления устанавливают в положение, позволяющее модели вращаться только относительно оси Oy. Грузом создают переднее расположение центра тяжести (центр тяжести впереди бокового фокуса) и последовательно проводят те же действия, что и в первой части работы (переднее расположение центра тяжести, промежуточное заднее, соответствующее неустойчивости). При этом изучают поведение модели самолета.
3.5. Оформление отчета по работе
Отчет должен содержать следующие разделы:

 Цель работы;

 Краткие теоретические сведения;

             Результаты наблюдения;

 Выводы.
3.6. Контрольные вопросы

1. Что такое устойчивость летательного аппарата?

2. Что такое статическая устойчивость летательного аппарата?

3. Какие виды статической устойчивости вы знаете?

4. Какие моменты называются стабилизирующими?

5. Каковы общие признаки статической и общие признаки динамической устойчивости самолета?

6. Что называется продольной статической устойчивостью самолета по перегрузке?

7. Что называется флюгерной статической устойчивостью самолета?

8. Как обеспечивается продольная статическая устойчивость самолета по перегрузке?

9. Как обеспечивается флюгерная статическая устойчивость самолета?
         10. Каков критерий продольной статической устойчивости самолета по перегрузке?
11. Каков критерий флюгерной статической устойчивости самолета?

  12. Как влияет на продольную и флюгерную устойчивость центровка

самолета? Почему?
13. Можно ли летать на неустойчивом самолете?

4. ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 2
ИЗУЧЕНИЕ КОНСТРУКЦИИ ПЛАНЕРА ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА
4.1.
Цель работы
Ознакомление с основными элементами конструкции и узлами плане​ра, шасси и системы управления самолета Як-40.

4.2.
Краткие сведения о самолете Як-40

Самолет Як-40, созданный в конструкторском бюро А.С. Яковлева, яв​ляется реактивным самолетом, предназначенным для регулярной эксплуатации на местных воздушных линиях. Он представляет собой свободнонесущий моноплан с низкорасположенным крылом (рис. 8), тремя турбореактивными двигателями (ТРД), установленными в хвостовой части фюзеляжа, Т-образным хвостовым опе​рением и трехколесным убирающимся шасси.
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Рис. 8
Низкое давление в пневматиках колес шасси и высокие взлетно-посадочные характеристики ЛА позволяют использовать его с аэродромов ограниченных размеров без искусственного покрытия.

В основном варианте самолет рассчитан на перевозку 24 пассажиров с багажом. Экипаж - командир корабля и второй пилот.
Планер самолета - цельнометаллический, большинство конструктив​ных элементов изготовлено из профилированного и литого дюралюминия.

Фюзеляж - стрингерно-балочный полумонокок круглого сечения (рис. 9). Вход в самолет и выход из него осуществляется по откидному трапу через дверь в перегородке заднего шпангоута герметичного отсека фюзеляжа.
Таблица 4.1
Основные геометрические характеристики

	Параметр
	Величина
	Размерность

	Длина
	20,36
	м

	Размах крыла
	25
	м

	Площадь крыла
	70
	м2

	Удлинение
	8,92
	

	Сужение
	2,5
	

	САХ
	2,97
	м

	Общая площадь закрылков
	16,5
	м2

	Угол отклонения закрылков:
при взлете

при посадке
	20

35
	град

	Угол отклонения элеронов:
вверх

вниз
	19

15
	град

	Угол отклонения триммера:
вверх

вниз
	23 
20
	град

	Угол установки крыла
	3
	град

	Угол поперечного «V»
	5,5
	град

	Длина фюзеляжа
	18,2
	м

	Максимальный диаметр
	2,4
	м

	Длина пассажирской кабины
	6,7
	м

	Высота пассажирской кабины
	1,845
	м

	Размах ГО
	7,5
	м

	Площадь ГО
	13
	м2

	Сужение ГО
	2,18
	

	Удлинение ГО
	4,3
	

	Площадь руля высоты
	4,9
	м2

	Угол отклонения стабилизатора:
при пикировании 
при кабрировании
	3 
-6
	град

	Угол отклонения руля высоты:
вверх

вниз
	25 
25
	град

	Высота ВО
	2,75
	м

	Площадь ВО
	10,47
	м2

	Сужение ВО
	1,48
	

	Продолжение табл.4.1

	Угол стреловидности ВО по линии 1/4 хорд
	48
	град

	Площадь киля
	7,84
	м2

	Угол отклонения руля направления
	±30
	град

	Угол отклонения триммера руля направления
	±10
	град

	Колея шасси
	<4,52
	м

	База шасси
	7,5
	м


Таблица 4.2
Весовые и центровочные данные
	Параметр
	Величина
	Размерность

	Максимальный взлетный вес
	13,7
	т

	Максимальный вес коммерческой нагрузки
	2,28
	т

	Максимальный вес топлива
	3
	т

	Вес экипажа
	160
	кг

	Вес пустого самолета
	9,05
	т

	Вес снаряжения
	170
	кг

	Эксплуатационные центровки

предельно передняя

предельно задняя                           

	13 
32
	%САХ


Крыло самолета - трапециевидной формы в плане (рис. 10), состоит из двух консолей, стыкующихся между собой по оси самолета. Каждая консоль, крыла снабжена тремя выдвижными закрылками большой площади и разрез​ным элероном. На корневой секции правого элерона установлен триммер.

Каркас крыла образован носовой балкой, двумя лонжеронами, стринге​рами и нервюрами, обшивка каркаса - переменной толщины, изготовлена из дюралюминия методом химического фрезерования.

Между носовой балкой и передним лонжероном расположен герметич​ный топливный кессон.
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Рис.10
Соединение консолей крыла между собой осуществляется гребенчаты​ми стыковыми узлами, расположенными на переднем и заднем лонжеронах        (рис. 11).

Стыковка крыла и фюзеляжа (рис. 12) осуществляется тремя парами стыковых узлов и двумя парами стыковых угольников.

Хвостовое оперение самолета - стреловидное, трапециевидной формы в плане, с верхним горизон​тальным оперением (рис. 13,14).

Стабилизатор - не​разрезной, переставной. Крепление стабилизатора к килю осуществляется при помощи трех стыковых уз​лов: одного переднего и трех задних.

Рули высоты и направ​ления имеют аэродинамическую компенсацию и 

весовую балансировку, руль направления снабжен триммером.
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Рис. 11
1,6 – передние лонжероны консолей крыла; 2, 3, 9, 17- болты; 4, 5 - съемные 
стыковые ленты; 7,11- задний лонжерон; 8,10,18 - гребенчатые кронштейны; 
12 – балка; 13 – диафрагма; 19- вертикальные стойки
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Рис. 12
1 - регулируемый винт промежуточной опоры; 2 – крыло; 3 – кронштейн; 4, 8 - стыковые башмаки; 5 - стыковой кронштейн заднего узла; 6 - диафрагма зализа;        7 – переднего лонжерона; 9, 12 - вертикальные болты; 10- стыковой угольник крыла; 11 – балка;13 - задний лонжерон крыла; 14 - горизонтальный стыковой болт;
15 - кронштейн балки крыла; 16 -хвостик нервюры № 1
         Силовая установка состоит из трех турбореактивных двигателей АИ-25. Два боковых двигателя, установленные в хвостовой части фюзеляжа на пилонах, закрыты гондолами с короткими воздухозаборниками. Средний двигатель, расположенный внутри фюзеляжа, снабжен изогнутым воздухозаборником, выведенным наружу перед гаргротом киля.
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Рис. 13
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Рис. 14
Управление самолета - механическое, безбустерное. Для управления рулями и 
элеронами в кабине экипажа у каждого пилота установлены колонки со штурвалом и педали, которые попарно жестко связаны друг с другом.
Управление триммерами руля направления и элеронов - электродис​танционное.

Управление перестановкой стабилизатора и управление закрылками -дистанционное, электрогидравлическое.

Управление рулями, элеронами и переставным стабилизатором может осуществляться с помощью автопилота.

Проводка управления рулем высоты (рис. 15) от колонок управления 24 проходит сначала под полом кабины экипажа, а затем с помощью вертикаль​ной тяги 4 выводится в верхнюю часть фюзеляжа. Тяги управления переме​щаются в роликовых направляющих 5. В проводку управления входит также загрузочный механизм 15, гермовывод 9, рулевая машина автопилота 13, ме​ханизм стопорения проводки управления 10.  
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Рис. 15
Проводка управления элеронами (рис. 15) - смешанная, состоит из дю​ралюминиевых тяг и стальных тросов. Тросовая проводка 20 расположена под полом пассажирской кабины и удерживается фторопластовыми направ​ляющими 19. Натяжение проводки регулируется тандерами 6. Также в про​водку управления элеронами входит гермовывод 18, рулевая машина 16 ав​топилота, механизм стопорения 7.

Управление рулем направления (рис. 16) осуществляется с помощью ножных педалей 1 и 24. Механизм управления включает в себя гермо​вывод 14, рулевую машину автопилота 11, регулируемые упоры 25, меха​низм стопорения 13.
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Рис. 16
Шасси (рис. 17) трехколесной схемы с передним управляемым колесом убирается и выпускается от гидравлической системы, имеет азотно- гидравлическую компенсацию, рычажную подвеску колес, обеспечивающую амортизацию вертикальных и горизонтальных ударов, возникающих при раскрутке колес при посадке и движении ЛА по неровностям аэродрома .
4.3. Выполнение работы
Знакомство с конструкцией самолета происходит в лаборатории Док-1, где самолет Як-40 представлен в препарированном виде.

Студенты должны ознакомиться с конструкцией всех элементов само​лета, представленных в данном пособии, и сделать эскизный чертеж указан​ных преподавателем конструктивных элементов и узлов.
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Рис. 17
1 - механический указатель положения главной ноги, 2 - замок убранного по​ложения главной ноги шасси, 3 - дифференциальный механизм управления поворотом колеса передней ноги, 4 - механический указатель положения пе​редней ноги шасси, 5 - складывающийся подкос, 6 - гидроподъемник, 7 -амортизационная стойка главной ноги, 9 - колесо главной ноги, 10 - створка главной ноги, 11 - колесо передней ноги,12 - цилиндры управления поворо​том колеса передней ноги
4.4. Оформление отчета по работе

Отчет должен содержать следующие разделы:

Цель работы;

Описание конструкции планера летательного аппарата;
Эскиз узла или детали изучаемой части (агрегата);

                     Выводы.

4.5. Контрольные вопросы

1. Основные части самолета?
2. Назначение крыла?

3. Назначение фюзеляжа?

4. Назначение хвостового оперения?

5. Назначение шасси?

6. Назначение механизации крыла?

7. Из каких элементов состоит продольно-поперечный силовой набор крыла?

8. Из каких элементов состоит продольно-поперечный силовой набор фюзеляжа?

9. Какой внутренний силовой фактор воспринимает лонжерон?

10. Назначение стрингера?

11. Назначение нормальной нервюры?

12. В каком месте крыла устанавливается усиленная нервюра?

13. Назначение амортизационной стойки шасси?

14. Назначение складывающегося подкоса?

15. С помощью какого элемента убирается шасси?
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