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Введение 
 

Турбовинтовые региональные самолеты имеют 

безбустерную неавтоматизированную систему штур-

вального управления, в которой рычаги управления 

механически связаны с органами управления 

(Ан-38, Ан-140, Ил-114, ATR-42, Bombardier Dash 8, 

Dornier-228 и др.). Загрузка рычагов управления у 

таких самолетов осуществляется шарнирными мо-

ментами органов управления. Анализ современных 

требований к характеристикам управляемости само-

летов транспортной категории показывает, что сре-

ди этих требований доминируют требования к ха-

рактеристикам управляемости по усилиям [1, 2]. 

Одним из первостепенных требований к харак-

теристикам управляемости самолета по усилиям 

является требование о том, чтобы при выполнении 

нормируемых маневров, в том числе при выводе 

самолета на большие углы атаки и скольжения, уси-

лия на рычагах управления не изменяли знак. Из-

вестно, что изменение знака усилий вызывается 

усилением зависимости коэффициента шарнирного 

момента органа управления от угла атаки или угла 

скольжения стабилизирующей поверхности после 

достижения некоторых значений этих углов. Следо-

вательно, для исключения перемены знака усилий 

на рычагах управления необходимо уже на раннем 

этапе проектирования самолета добиваться того, 

чтобы горизонтальное оперение, элеронная часть 

крыла и вертикальное оперение работали в диапазо-

не углов атаки и скольжения, внутри которых зави-

симости коэффициентов шарнирных моментов ор-

ганов управления от этих углов были бы слабыми и 

близкими к линейным. В идеале желательно, чтобы 

наклоны указанных зависимостей были близки к 

нулю. Основным средством достижения этого, как 

известно, является роговая аэродинамическая ком-

пенсация органов управления [3 – 5]. 

Если средствами аэродинамической компоновки 

самолета обеспечена работа стабилизирующих по-

верхностей в области линейного изменения шар-

нирных моментов по углу атаки или углу скольже-

ния, а с помощью роговой аэродинамической ком-

пенсации это изменение существенно ослаблено или 

устранено вовсе, то коэффициенты шарнирных мо-

ментов органов управления зависят практически 

только от углов их отклонения. Роговая аэродина-

мическая компенсация влияет не только на наклон 

зависимостей коэффициентов шарнирных моментов 

органов управления от угла атаки или угла скольже-
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ния, но и на наклон зависимостей коэффициентов 

шарнирных моментов органов управления от углов 

их отклонения, уменьшая этот наклон практически 

по линейному закону пропорционально относитель-

ной площади роговой аэродинамической компенса-

ции [4, 5]. Так как для исключения влияния угла 

атаки или угла скольжения на шарнирные моменты 

органов управления требуются умеренные значения 

относительной площади роговой аэродинамической 

компенсации, то применение одной лишь роговой 

аэродинамической компенсации для получения тре-

буемого уровня усилий на рычагах управления тур-

бовинтовых региональных самолетов в большинстве 

случаев оказывается недостаточным. 

Эффективным средством дальнейшего уменьше-

ния коэффициентов шарнирных моментов органов 

управления является осевая аэродинамическая ком-

пенсация. Известно, что с увеличением относитель-

ной площади осевой аэродинамической компенса-

ции линейность зависимости коэффициента шар-

нирного момента органа управления от угла его от-

клонения сохраняется лишь до тех пор, пока контур 

носка органа управления не выходит существенно за 

контур стабилизирующей поверхности [3, 4, 6, 7]. 

Поэтому при больших значениях относительной 

площади осевой аэродинамической компенсации и 

особенно при „полных“ носках органов управления 

наклон зависимости коэффициента шарнирного мо-

мента органа управления от угла его отклонения в 

области умеренных углов отклонения получается 

небольшим, а в области больших углов отклонения – 

значительным. Это обстоятельство существенно 

затрудняет, а в некоторых случаях делает невоз-

можным одновременное удовлетворение требовани-

ям к максимальным усилиям на рычагах управления 

(большие углы отклонения органов управления) и 

требованиям к приемлемым по оценке летчика гра-

диентам усилий на рычагах управления по скорости 

полета, вертикальной перегрузке, углу скольжения 

(малые углы отклонения органов управления). Ука-

занное затруднение может быть преодолено, если 

ограничиться умеренным значением относительной 

площади осевой аэродинамической компенсации, при 

которой зависимость коэффициента шарнирного мо-

мента органа управления от угла его отклонения со-

храняется линейной или близкой к линейной, а тре-

буемое уменьшение угла наклона этой зависимости 

получать с помощью кинематической сервокомпен-

сации. Кинематическая сервокомпенсация [3, 5] пре-

доставляет широкие возможности для линейного 

уменьшения коэффициента шарнирного момента 

органа управления по углу его отклонения путем 

выбора величины коэффициента кинематической 

связи между углом отклонения органа управления и 

углом отклонения сервоповерхности и величины 

относительной площади сервоповерхности. 

Применение умеренной роговой и умеренной 

осевой аэродинамических компенсаций в сочетании 

с кинематической сервокомпенсацией позволяет 

получить линейную или близкую к линейной зави-

симость коэффициента шарнирного момента органа 

управления от угла его отклонения во всем диапазо-

не углов отклонения органа управления при отсут-

ствии или пренебрежимо малом влиянии угла атаки 

или угла скольжения на эту зависимость в опреде-

ленном диапазоне углов атаки или скольжения. Для 

того, чтобы с помощью одной полученной зависи-

мости добиться соответствия всему многообразию 

требований к характеристикам управляемости само-

лета по усилиям необходимо, чтобы разброс выте-

кающих из этих требований потребных значений 

углов наклона зависимости коэффициента шарнир-

ного момента органа управления от угла его откло-

нения был небольшим. 

Одними из главных требований, определяющих 

потребную величину угла наклона зависимости ко-

эффициента шарнирного момента органа управле-

ния от угла его отклонения, являются требования к 

максимальным усилиям на рычагах управления са-

молетом. Максимальные усилия на рычагах управ-

ления возникают, главным образом, в тех случаях, 

когда требуется сбалансировать самолет отклонени-
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ем органов управления на максимальный угол. Эти 

же случаи, как правило, определяют и потребные 

размеры органов управления. Зная нормируемое 

значение максимального усилия на рычаге управле-

ния, максимальный угол отклонения органа управ-

ления, потребные размеры этого органа и величину 

балансировочной скорости полета, можно опреде-

лить потребное значение угла наклона зависимости 

коэффициента шарнирного момента органа управ-

ления от угла его отклонения, вытекающее из усло-

вия балансировки самолета. При рассмотрении про-

дольной балансировки особое внимание приходится 

уделять требованию к величине максимальных уси-

лий, которые прилагаются к рычагу управления од-

ной рукой летчика при балансировке им самолета в 

процессе изменения угла отклонения закрылков и 

(или) режима работы двигателей. Нормы разрешают 

выполнять изменение угла отклонения закрылков 

ступенчато с триммированием усилий в фиксиро-

ванных промежуточных положениях рычага управ-

ления закрылками, поэтому расчетным случаем ос-

тается перебалансировка самолета при изменении 

режима работы двигателей. Так как максимальные 

усилия, развиваемые одной рукой летчика, сравни-

тельно невелики, то удовлетворить требованиям 

проще тогда, когда изменение балансировочного 

угла отклонения руля высоты, вызванное изменени-

ем режима работы двигателей, не является большим. 

Важными требованиями, определяющими по-

требную величину угла наклона коэффициента шар-

нирного момента органа управления по углу его 

отклонения, являются требования к градиентам уси-

лий на рычагах управления по параметрам полета 

самолета (скорости, перегрузке, углу атаки, углу 

скольжения и др.). Градиенты усилий на рычагах 

управления прямо пропорциональны градиентам 

углов отклонения соответствующих органов управ-

ления по рассматриваемым параметрам полета. По-

следние, в свою очередь, прямо пропорциональны 

степени соответствующей статической устойчиво-

сти самолета.. Разброс потребных значений углов 

наклона зависимости коэффициента шарнирного 

момента органа управления от угла его отклонения 

будет тем меньше, чем меньше изменяется степень 

статической устойчивости самолета при изменении 

угла отклонения закрылков и изменении режима 

работы двигателей. Уменьшение влияния работы 

турбовинтовых двигателей на степень продольной 

статической устойчивости самолета по перегрузке и 

скорости полета представляет собой сложную задачу. 

Успех ее решения во многом зависит от правильного 

расположения горизонтального оперения по высоте 

относительно струй воздушных винтов [8]. 

Из изложенного следует, что для получения тре-

буемых характеристик управляемости турбовинто-

вых региональных самолетов должен использоваться 

метод, в котором определение типа и параметров аэ-

родинамической компенсации органов управления 

неразрывно связано с определением типа и парамет-

ров хвостового оперения и органов управления само-

лета. При определении типа хвостового оперения, 

параметров горизонтального оперения и органов 

продольного управления должен использоваться ме-

тод, который позволяет достаточно корректно опре-

делять влияние работы турбовинтовых двигателей на 

коэффициент подъемной силы, коэффициент момен-

та тангажа и степень продольной статической устой-

чивости самолета по перегрузке и скорости полета 

при различных углах отклонения закрылков и раз-

личном расположении горизонтального оперения по 

высоте относительно струй воздушных винтов. Бази-

рующиеся на давно опубликованных оригинальных 

работах методы [5, 9], которыми приходится пользо-

ваться при проектировании современных турбовин-

товых региональных самолетов, не отвечают постав-

ленным требованиям. В связи с этим потребовалась 

разработка более современного метода, основные 

результаты которой излагаются в настоящей статье. 

 
1. Продольная управляемость 

 

Выясним условия, выполнение которых обеспе-

чивает работу горизонтального оперения в области 
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линейного изменения коэффициента шарнирного 

момента руля высоты по углу атаки горизонтально-

го оперения. Анализ результатов испытаний моде-

лей горизонтальных оперений самолетов Ан-12,  

Ан-22, Ан-28, Ан-70, Ан-74, Ан-140 и Ан-148  

в аэродинамических трубах ЦАГИ и АНТК 

им. О.К. Антонова позволил установить следующие 

закономерности. Во-первых, диапазон углов атаки 

горизонтального оперения, в котором зависимость 

коэффициента шарнирного момента руля высоты от 

этого угла линейна или близка к линейной, совпада-

ет с диапазоном углов атаки горизонтального опе-

рения, в котором линейна или близка к линейной 

зависимость коэффициента подъемной силы гори-

зонтального оперения от этого угла. Во-вторых, ука-

занная выше закономерность проявляется как при 

неотклоненном руле высоты, так и при различных 

углах отклонения руля высоты. В-третьих, средства, 

позволяющие увеличить значение угла атаки гори-

зонтального оперения, до которого сохраняется ли-

нейный характер изменения коэффициента подъем-

ной силы горизонтального оперения по углу его 

атаки (несимметричный или отогнутый носок ста-

билизатора, фиксированная профилированная щель 

в носке стабилизатора, выдвижной щелевой пред-

крылок стабилизатора) в той же мере увеличивают и 

значение угла атаки, до которого сохраняется ли-

нейный характер изменения коэффициента шарнир-

ного момента руля высоты по углу атаки горизон-

тального оперения. В-четвертых, все указанные вы-

ше закономерности слабо зависят от типа и разме-

ров аэродинамической компенсации руля высоты, а 

также от размеров и углов отклонения сервоповерх-

ности руля высоты. 

Таким образом, если известен диапазон линейно-

го изменения коэффициента подъемной силы гори-

зонтального оперения гоyC  по его углу атаки го , 

то с достаточной степенью точности известен и диа-

пазон линейного изменения коэффициента шарнир-

ного момента руля высоты вшm  по этому углу ата-

ки. Задача проектирования заключается в том, что-

бы на всех режимах полета и при всех эволюциях 

самолета, предусмотренных нормами, угол атаки 

горизонтального оперения не выходил за пределы 

указанного диапазона. 

Типовой вид зависимостей  гоy fC го   и 

 гош fm в   показан на рис. 1. 

 
Рис. 1. Типовой вид зависимостей 
  гоy fC го   и  гош fm в  : 

1 –  гоyгоC  ; 2 –  гошвm   
 
По аналогии с крылом обозначим 

допго
  макси-

мальное значение положительного угла атаки гори-

зонтального оперения, до которого сохраняется ли-

нейное изменение коэффициента подъемной силы 

горизонтального оперения, а, следовательно, и ко-

эффициента шарнирного момента руля высоты по 

углу атаки горизонтального оперения. Максималь-

ное значение аналогичного отрицательного угла 

атаки горизонтального оперения обозначим 
допго

 . 

В итоге условие работы горизонтального оперения в 

области линейного изменения коэффициента шар-

нирного момента руля высоты по углу атаки горизон-

тального оперения выразится следующим образом: 

допдоп гогого
 .                     (1) 

Как известно, большие положительные значения 

угла атаки горизонтального оперения турбовинто-

вых региональных самолетов реализуются при уб-
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ранных закрылках на больших положительных уг-

лах атаки крыла. Современные нормы требуют, что-

бы усилия на рычаге продольного управления оста-

вались отрицательными („тянущими“) как перед 

сваливанием, так и в самом сваливании самолета 

[1, 2]. Это означает, что при увеличении угла атаки 

горизонтального оперения коэффициент шарнирно-

го момента руля высоты не должен изменять знак 

вплоть до достижения угла атаки сваливания само-

лета s . Угол атаки горизонтального оперения при 

угле атаки s  определяется формулой 

   ,zгоsСстsго y ,         (2) 

где ст  – угол установки стабилизатора; 
sСy  – 

угол скоса потока при коэффициенте подъемной 

силы крыла, соответствующем углу s ; 

  ,zго  – приращение угла атаки горизонталь-

ного оперения от скорости изменения угла тангажа 

z  и скорости изменения угла атаки крыла  . 

Значения углов s  и ст  будем полагать из-

вестными. Значения углов 
sСy  и   ,zго  при 

безотрывном обтекании крыла (    доп ) без учета 

влияния турбовинтовых двигателей (В = 0) могут 

быть определены расчетным путем известными ме-

тодами. Влияние работы турбовинтовых двигателей 

на угол скоса потока при    доп  может быть оп-

ределено по методу [8]. Влияние работы турбовин-

товых двигателей на угол   ,zго  при    доп  

может быть рассчитано по известным методам, если 

осредненное значение скорости потока в зоне гори-

зонтального оперения принять по [8]: 

BSKVV sгоVsго s 
max

1 .                (3) 

В формуле (3) коэффициент sVK  зависит от рас-

стояния между горизонтальным оперением и осью 

струи воздушного винта. Расчеты, выполненные для 

   доп , показывают, что угол скоса потока при 

больших положительных углах атаки крыла значи-

тельно превышает угол   ,zго . Таким образом, 

углом   ,zго  в первом приближении можно 

пренебречь. 

Корректные методы расчета угла скоса потока 

при отрывном обтекании крыла (   доп ) отсутст-

вуют. Во многом это объясняется тем, что угол ско-

са потока в зоне горизонтального оперения  сущест-

венно зависит от того, в каком месте по размаху 

крыла зарождается отрыв потока и в каком направ-

лении по размаху крыла он развивается при увели-

чении угла атаки. Поэтому значения угла скоса по-

тока 
syС  приходится определять по результатам 

испытаний модели проектируемого самолета в аэро-

динамической трубе. Так как согласно нормам сва-

ливание демонстрируется при убранном газе двига-

телей, а также при мощности двигателей, необходи-

мой для поддержания горизонтального полета на 

скорости 1,5 1SRV , т.е. при малых значениях коэф-

фициента В, модель самолета на раннем этапе про-

ектирования может испытываться без имитаторов 

турбовинтовых двигателей. 

Известно, что величина угла скоса потока в зоне 

горизонтального оперения существенно зависит от 

расстояния между горизонтальным оперением и 

вихревой системой крыла. Чем меньше это расстоя-

ние, тем больше величина угла скоса потока. По-

этому в схеме „высокоплан“, характерной для 

большинства турбовинтовых региональных самоле-

тов, при расположении горизонтального оперения 

на фюзеляже условие 

 
допy гоsСстs                   (4) 

выполняется без затруднений, при этом на углах 

s   область заторможенного крылом потока 

располагается выше горизонтального оперения, что 

обеспечивает эффективную работу руля высоты при 

выводе самолета из сваливания. 

При удалении горизонтального оперения вверх 

от вихревой системы крыла величина угла скоса 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 10

потока уменьшается. Наименьшие значения угла 

скоса потока соответствуют расположению гори-

зонтального оперения на вершине киля. При таком 

расположении горизонтального оперения выполне-

ние условия (4) становится напряженным и может 

потребовать применения специальных средств, на-

пример, активных или пассивных ограничителей 

угла атаки [11]. 

Большие отрицательные значения углов атаки 

горизонтального оперения турбовинтовых самоле-

тов реализуются на отрицательных углах атаки кры-

ла при максимальном угле отклонения закрылков. 

Нормы требуют, чтобы усилия на рычаге продоль-

ного управления оставались положительными („да-

вящими“) при выводе самолета на нулевую пере-

грузку, в том числе при посадочном угле отклоне-

ния закрылков. Это означает, что при увеличении 

отрицательных значений угла атаки горизонтально-

го оперения коэффициент шарнирного момента руля 

высоты не должен изменять знак вплоть до дости-

жения угла атаки крыла 0
yRС . Это условие вы-

ражается неравенством 

 .,0

0









zго
yRC

ст
yRCго доп

                     (5) 

Значения углов 0
yRC  и 0

yRC  можно опре-

делить, рассчитав зависимости )( fC yR  и 

 yRs Cf  по методу, изложенному в работе [8]. 

Значение приращения угла атаки   ,zго  на 

режиме установившегося криволинейного полета с 

нулевой вертикальной перегрузкой  

( yn  = –1, 0
yRC = const) 

рассчитывается по формуле 

 zsго   = 57,3
sго

z
го V

L


,                    (6) 

где                              
V

g
z  .                               (7) 

Расчеты показывают, что значения угла скоса 

потока 0
yRC  мало отличаются от нуля и им в 

первом приближении можно пренебречь. Тогда с 

учетом (6) и (7) неравенство (5) может быть записа-

но следующим образом: 

sго
го

ст
yRCго VV

Lg
доп 

 




3,570 .       (8) 

Видно, что правая часть неравенства (8) не зави-

сит от высоты расположения горизонтального опе-

рения относительно вихревой системы крыла, но 

сильно зависит от угла отклонения закрылков, опре-

деляющего значение угла 0
yRС . Без применения 

специальных мероприятий, увеличивающих отрица-

тельное значение угла 
допго

  (отогнутый вверх но-

сок стабилизатора, перевернутая профилированная 

щель в носке стабилизатора, выдвижной щелевой 

предстабилизатор и т.п.) условие (8) может нало-

жить ограничение на максимальный угол отклоне-

ния закрылков турбовинтовых региональных само-

летов. Здесь необходимо отметить, что мероприя-

тия, увеличивающие отрицательное значение угла 

допго
 , затрудняют выполнение условия (4) вслед-

ствие уменьшения положительного значения угла 

допго
 .  

Ответ на вопрос о том, работает ли горизонталь-

ное оперение в диапазоне углов атаки, соответст-

вующем линейному изменению коэффициента шар-

нирного момента руля высоты по углу атаки гори-

зонтального оперения, можно получить, построив 

номограмму, типовой вид которой показан на рис. 2. 

Потребные значения коэффициента шарнирного 

момента руля высоты, определяющие тип и пара-

метры его аэродинамической компенсации, зависят, 

в первую очередь, от площади и хорды руля высоты. 

Так как у современных турбовинтовых региональ-

ных самолетов продольное управление и баланси-

ровка осуществляются одним органом управления, 

то с целью экономии площади горизонтального опе-
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рения обычно применяют руль высоты с достаточно 

большой относительной хордой и стремятся реализо-

вать максимальные значения углов его отклонения. 

 
Рис. 2. Типовой вид номограммы, иллюстрирующей 
связь между переменными yC ,  , го  при В  0: 

1 – )(yC , посзз  ; 

2 – )(yC , 0 з ; 

3 – )( го , 0 з , Т, начало срыва в корне  
             крыла; 

3 – )( го , 0 з , Т, начало срыва в  
             середине размаха крыла; 

4 – )( го , 0 з , , начало срыва в корне  
             крыла; 

4 – )( го , 0 з , , начало срыва в  
             середине размаха крыла; 

5 – )(yC , посзз  , Т; 

6 – )(yC , посзз  , ; 

7 – )( гоyгоC  ; 
Т – расположение ГО на вершине киля; 
 – расположение ГО на фюзеляже 
 
Исходя из этого, относительные размеры руля 

высоты, в частности, величину относительной пло-

щади руля высоты вS , а также максимальные зна-

чения углов отклонения руля высоты maxв  будем 

полагать заданными. Так как максимальные значе-

ния перемещений рычага управления рулем высоты 

maxвX  выбираются летчиком, значение коэффициен-

та кинематической связи вшK  между параметрами 

maxвX  и maxв  также будем полагать заданными. 

При заданной относительной площади руля вы-

соты его площадь вS  и средняя хорда вb  определя-

ется площадью горизонтального оперения гоS . Для 

определения потребного значения площади гори-

зонтального оперения на раннем этапе проектирова-

ния самолета обычно применяется метод граничных 

линий [5, 9], которые отражают связь между отно-

сительной площадью горизонтального оперения 

гоS  и относительным положением центра тяжести 

самолета тX . 

Линии, ограничивающие область существования 

параметра гоS  справа, отражают требования к ха-

рактеристикам продольной управляемости самолета 

по перегрузке и скорости полета, которые, в свою 

очередь, зависят от степени соответствующей про-

дольной статической устойчивости самолета. Ана-

лиз современных требований к характеристикам 

продольной управляемости самолетов транспортной 

категории дает основание принять за основу требо-

вание к градиенту перемещения рычага управления 

рулем высоты по вертикальной перегрузке yn
вX . 

Рекомендуется, чтобы по абсолютной величине зна-

чение этого градиента было не менее 0,05 м [1]. То-

гда уравнение соответствующей граничной линии 

можно записать следующим образом: 

n
z

R

ш
в

в
sго

y

в

y

m

С

K
X n 

3,57
1 =0,05 м,      (9) 

где 































2

1
gb

G
S

Cm

mm

C aкр
Rz

zzR

R
n

y
z

sго

sгогоб

y

.  (10) 

Формулы для коэффициента yRC  и частных 

производных 
yRC , 

бгоzRm , 

sгоzm  и в
sгоzm , отра-

жающие влияние работающих турбовинтовых дви-

гателей, приведены в работе [8].  

Формулу для частной производной z
sгоzm  можно 

получить, использовав формулу (3) для осредненной 
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скорости потока в зоне горизонтального оперения: 

.1

3,57

max2

.

BSKL

SCm

sгоVго

гоyz

s

ог
го

z
sго



  

               (11) 

Частная производная 

бгоzRm  является функцией 

переменной тX , а частные производные 

sгоzm , 

в
sгоzm  и z

sгоzm  являются функциями переменной 

гоS  (при заданном значении относительного плеча 

горизонтального оперения гоL ). На частную произ-

водную 

sгоzm  сильное влияние оказывает располо-

жение горизонтального оперения относительно 

струй воздушных винтов.  

Для снижения дестабилизирующего влияния ра-

ботающих турбовинтовых двигателей на степень 

продольной статической устойчивости самолета по 

перегрузке горизонтальное оперение целесообразно 

располагать в нижней или центральной части струй 

воздушных винтов, или выносить его вверх на вер-

шину киля [8].  

Поэтому рассматриваемые граничные линии 

следует рассчитывать для двух схем хвостового 

оперения – обычной и Т-образной. 

Линии, ограничивающие область существования 

параметра гоS  слева, отражают требование к про-

дольной балансировке самолета. Для наиболее на-

пряженного случая продольной балансировки само-

лета на разбеге с поднятой передней опорой шасси 

уравнение граничной линии имеет вид 

0
.


экршрsгогоб zzzzR mmmm .     (12) 

где 
шрzm
.

  – изменение коэффициента момента 

тангажа самолета от реакций основных опор шасси; 

экрzm  – изменение коэффициента момента танга-

жа самолета от влияния близости экрана. 

Коэффициенты 
бгоzRm  и 

шрzm
.

  являются 

функциями переменной тX , а коэффициенты 

sгоzm  и 
экрzm  являются функциями переменной 

гоS . Формулы для коэффициентов 
гобzRm  и 

sгоzm  

приведены в работе [8]. Так как линии, ограничи-

вающие область существования параметра гоS  

справа, рассчитываются для двух схем хвостового 

оперения, то и линии, ограничивающие эту область 

слева, рассчитываются для этих двух схем оперения. 

Типовой вид граничных линий  тго XfS   по-

казан на рис. 3.  

 

 
Рис. 3. Типовой вид граничных линий  тго XfS  : 

1 – расположение ГО на фюзеляже; 
2 – расположение ГО на вершине киля 

 
Если задана величина требуемого диапазона экс-

плуатационных центровок эксптX , то для каждой 

рассматриваемой схемы хвостового оперения можно 

определить потребное значение площади горизон-

тального оперения и, следовательно, площади руля 

высоты и его средней хорды, а также рассчитать 

величину степени продольной статической устойчи-

вости самолета по перегрузке n  и скорости полета 

v  и величину частной производной в
sгоzm , харак-

теризующей эффективность руля высоты. Имея эти 

данные, можно определить потребные значения ча-

стной производной коэффициента шарнирного мо-

мента руля высоты по углу его отклонения в
вшm  из 

требований к градиентам усилий вP  по вертикаль-

ной перегрузке yn  и скорости полета V и к величи-
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не максимальных усилий при балансировке самоле-

та max
балвP  и его перебалансировке при изменении 

режима работы двигателей max
балвP . 

Из требований норм [1, 2] к градиентам yn
вP  и 

V
вP  вытекают требования к минимальным (по абсо-

лютной величине) значениям частной производной 

в
вшm . Полагая, что с помощью роговой аэродинами-

ческой компенсации значение частной производной 

го
вшm  сведено к пренебрежимо малой величине, а 

влияние струй воздушных винтов на коэффициент 

шарнирного момента руля высоты учтено с помо-

щью коэффициента sK , требования к градиентам 

yn
вP  и V

вP  можно записать следующим образом: 

;10 кгс  
S
G           

bS
m

m
KP

n
кр

вв
z

ш
ш

n
в

в
го

в
в

в
y








               (13) 

кгс.  
S
G        

bS
m

m
KP

v
кр

вв
z

ш
ш

v
в

в
го

в
в

в

5,0






               (14) 

Из требования к величине градиента V
вP  (14) и 

из требования к величине диапазона восстановления 

скорости полета при снятии усилий с рычага про-

дольного управления рулем высоты [1, 2] вытекает 

требование к допустимой силе трения в системе 

управления рулем высоты: 

трвбал РкгсVK  5,0 ,                  (15) 

где балV  – исходная балансировочная скорость;  

K – нормируемый процент исходной балансировоч-

ной скорости на рассматриваемых режимах полета. 

Из требований к величинам максимальных уси-

лий max
балвP  и max

балвP  вытекают требования к макси-

мальным (по абсолютной величине) значениям ча-

стной производной в
вшm . При го

вшm  0 эти требова-

ния имеют вид: 

;34
max

max

кгс KqbS           

mKP

sвв

вшшв
в
ввбал



 



           (16) 

кгс. KqbS             

mKP

sвв

вшшв бал
в
ввбал

23

max



 



          (17) 

Величина угла 
балв  рассчитывается по формуле 

в
sго

балz

бал
z

R
в m

m




 ,                    (18) 

в которой величина изменения коэффициента мо-

мента тангажа от изменения режима работы двига-

телей 
балzRm  определяется так, как показано  

на рис. 4. 

 
Рис. 4. Схема определения изменения момента  

тангажа самолета при увеличении  
режима работы двигателей: 

1 – )(yRC , взлетный режим; 

2 – )(yRC , режим малого газа; 

3 – )(
zRm , , взлетный режим; 

4 – )(
zRm ,  или Т, режим малого газа; 

5 – )(
zRm , Т, взлетный режим; 

Т – расположение ГО на вершине киля; 
 – расположение ГО на фюзеляже 

 
Полученные описанным выше способом мини-

мальные и максимальные значения частной произ-
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водной в
вшm  определяют диапазон существования 

этой производной. Если такой диапазон существует 

для каждой из рассмотренных схем хвостового опе-

рения, то предпочтение отдается той схеме, приме-

нение которой дает меньший разброс потребных 

значений частной производной в
вшm . 

Находящееся внутри диапазона существования и 

принятое для реализации на самолете потребное 

значение частной производной в
потрвшm  достигается 

выбором типа и параметров аэродинамической ком-

пенсации руля высоты. Представляется рациональ-

ным следующая процедура такого выбора. 

За основу берется так называемая „конструктив-

ная“ осевая аэродинамическая компенсация руля 

высоты ( вкоS .  0,05). Частные производные в
вшm  и 

го
вшm  при такой величине осевой аэродинамической 

компенсации имеют большие отрицательные значе-

ния [3, 4, 5, 10, 12]. Обозначим их I
ш

в
в

m  и I
ш

го
в

m . 

Для приведения величины частной производной 

I
ш

го
в

m  к нулю требуется применение роговой аэро-

динамической компенсации. Относительную пло-

щадь такой компенсации можно определить по из-

вестным экспериментальным данным [4, 5]. Такая 

величина роговой аэродинамической компенсации 

одновременно снижает и абсолютное значение ча-

стной производной в
вшm . Значения частных произ-

водных в
вшm  и го

вшm  для руля высоты с „конструк-

тивной“ осевой и принятой роговой аэродинамиче-

скими компенсациями обозначим II
ш

в
в

m  и II
ш

го
в

m  

( II
ш

го
в

m   0). Если полученное значение частной 

производной II
ш

в
в

m  превышает по абсолютной ве-

личине потребное значение частной производной 

в
потрвшm , то осевая аэродинамическая компенсация 

увеличивается. Для получения линейной зависимо-

сти )( вш fm в   в пределах максимальных углов 

отклонения руля высоты относительная площадь 

осевой аэродинамической компенсации выбирается 

с учетом того, чтобы при максимальном угле откло-

нения руля высоты его носок не выходил за контур 

профиля горизонтального оперения (рис. 5). Полу-

ченная умеренная осевая аэродинамическая компен-

сация понижает значение частной производной 

II
ш

в
в

m  до значения III
ш

в
в

m , незначительно влияя на 

величину частной производной II
ш

го
в

m  

( III
ш

го
в

m   II
ш

го
в

m ) [3, 4, 5, 10, 12]. 

 

 
Рис. 5. Определение величины осевой 
аэродинамической компенсации руля 

из условия невыхода контура носка руля 
за контур профиля стабилизирующей поверхности 

 

Если полученное таким образом значение част-

ной производной III
ш

в
в

m  все же превышает по абсо-

лютной величине потребное значение частной про-

изводной в
потрвшm , то применяется кинематическая 

сервокомпенсация. Необходимая величина умень-

шения производной в
вшm  определяется формулой 

III
шшш

в
в

в
потрв

в
ксв

mmm  


,             (19) 

где               с
в

в
ксв шксш mKm 


 


.                   (20) 

Здесь ксK   – коэффициент кинематической свя-

зи между углом отклонения сервоповерхности с  и 

углом отклонения руля высоты в ; с
вшm  – частная 

производная коэффициента шарнирного момента 
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руля высоты по углу отклонения сервоповерхности. 

Значения коэффициента ксK   обычно выбира-

ется в диапазоне от –0,3 до –0,7. Значение частной 

производной с
вшm  в первом приближении можно 

рассчитывать по известным методам [9, 10]. Опыт 

показывает, что зависимость )( cш fm в   линейна 

в широком диапазоне углов отклонения сервопо-

верхности и эта линейность сохраняется при откло-

нениях руля высоты до значений maxв  и изменении 

угла атаки горизонтального оперения от значения 

допго
  до значения 

допго
 . 

Так как на раннем этапе проектирования значе-

ния частных производных в
вшm , го

вшm  и с
вшm  опре-

деляются по статистическим данным или рассчиты-

ваются по приближенным формулам, то оконча-

тельное решение о величине относительной площа-

ди роговой вкрS .  и осевой вкоS .  аэродинамических 

компенсаций и величине относительной площади 

сервоповерхности руля высоты всS  принимается 

после получения результатов испытаний модели 

изолированного хвостового оперения самолета в 

аэродинамической трубе. Эта модель должна обес-

печивать варьирование параметров вкоS . , вкрS .  и 

всS  в окрестностях их ожидаемых расчетных зна-

чений. 

 
2. Путевая управляемость 

 
Современные нормы требуют, чтобы при прямо-

линейном установившемся боковом скольжении, 

превышающем диапазон углов скольжения, прису-

щих эксплуатации самолета, но не меньшем, чем 

соответствующий половинному отклонению педа-

лей управления рулем направления или усилию 

управления рулем направления 81,72 кгс, усилия на 

рычагах управления элеронами и рулем направле-

ния должны быть строго пропорциональны углу 

скольжения и соответствующими устойчивости, а 

коэффициент пропорциональности должен нахо-

диться в пределах, необходимых для безопасной 

эксплуатации. При углах скольжения, превышаю-

щих указанные выше, вплоть до угла скольжения, 

соответствующего полному отклонению педалей 

управления рулем направления или усилию управ-

ления рулем направления 81,72 кгс, усилия на педа-

лях руля направления не должны менять знак и для 

увеличения угла скольжения должно требоваться 

увеличение усилий на педалях [1, 2]. Указанные 

требования выполняются, если коэффициент шар-

нирного момента руля направления линейно изме-

няется по углу скольжения в диапазоне углов 

скольжения в области вертикального оперения во  

вплоть до углов скольжения, соответствующих пол-

ному ходу педалей нX . 

Условие работы вертикального оперения в об-

ласти линейного изменения коэффициента шарнир-

ного момента руля направления ншm  по углу 

скольжения во  по аналогии с горизонтальным опе-

рением запишем в следующем виде: 

допдоп вовово
 .                 (21) 

Здесь допво  – минимальное значение угла 

скольжения в области вертикального оперения, до 

которого сохраняется линейное изменение коэффи-

циента боковой силы вертикального оперения воzC  

по углу скольжения во . 

Максимальные значения угла скольжения в об-

ласти вертикального оперения достигаются на ре-

жиме прямолинейного координированного сколь-

жения с максимальным расходом педалей maxнX . В 

случае механической связи между перемещением 

педали и углом отклонения руля направления мак-

симальному перемещению педалей maxнX  соответ-

ствует максимальное значение угла отклонения 

maxн . Нормы рассматривают вывод самолета на 

максимальные углы скольжения рулем направления 
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при симметричной тяге двигателей. Как известно, 

струи воздушных винтов одинакового вращения 

создают в дополнение к боковому скосу  , созда-

ваемому вихревой системой комбинации  

„крыло + фюзеляж“, дополнительное изменение 

бокового скоса потока, который обозначим s . 

Для частичной компенсации угла s  во многих 

случаях используют небольшой угол установки киля 

k  ( k  = 2…3). Следует учитывать также то об-

стоятельство, что поперечные силы, действующие в 

плоскостях вращения воздушных винтов, располо-

женных перед крылом, увеличивают степень путе-

вой статической неустойчивости самолета без вер-

тикального оперения. 

Учитывая вышеизложенное и пренебрегая мо-

ментом рыскания, который создают органы попе-

речного управления, уравнение путевой баланси-

ровки самолета на режиме прямолинейного устано-

вившегося скольжения с углом допво  при макси-

мальном угле отклонения руля направления maxн  

запишем следующим образом: 

 
.0max 





 





 

ннкsвово

воzвовоyR

SL

SСКm

доп

во
водопво б     (22) 

Это уравнение представляет собой уравнение 

граничной линии, отражающей связь между относи-

тельной площадью вертикального оперения воS  и 

относительной площадью руля направления нS  и 

ограничивающей область существования этих кон-

структивных параметров справа. 

Уравнение граничной линии, ограничивающей 

область существования параметров воS  и нS  слева, 

выражает условие путевой балансировки самолета в 

полете с несимметричной тягой. Расчетным случаем  

для турбовинтовых региональных самолетов обычно 

является путевая балансировка самолета на скоро-

сти отрыва на взлете. Так как в этом случае величи-

на угла во  мала, а расход руля направления мак-

симален, то уравнение граничной линии с учетом 

принятых выше исходных положений может быть 

записано следующим образом: 

.0max 




 










ннкsво

воzво
кркр

т

SL

SСК
Sq

ZP во
во

           (23) 

Здесь Р – тяга двигателя; тZ  – расстояние от оси 

тяги двигателя до центра тяжести самолета вдоль 

оси Z. 

Типовой вид граничных линий, описываемых 

уравнениями (22) и (23), показан на рис. 6. С помо-

щью этих граничных линий определяются значения 

параметров воS  и нS , а, следовательно, площадь 

руля направления нS  и его средняя хорда нb . 

 
Рис. 6. Типовой вид граничных линий )( нво SfS  : 

1 – полет со скольжением при симметричной тяге 
двигателей; 2 – полет без скольжения  
при несимметричной тяге двигателей 

 
Требования к максимальному (по абсолютной 

величине) значению производной коэффициента 

шарнирного момента руля направления по углу его 

отклонения н
ншm  вытекает из требования норм к 

величине кратковременных максимальных усилий 

на педалях управления рулем направления maxнР  [1, 

2]. Если 0во
ншm , то это требование имеет вид 

кгс,  qbS            

mKP

нн

ншшн
н
нн

72,81
maxmax



 



            (24) 

где                   

max

max

3,57
1

н

н
ш

Х
K н





.                     (25) 
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Полученное из (24) максимальное значение част-

ной производной н
ншm  представляется рациональ-

ным принимать в качестве искомого потребного 

значения этой производной н
потрншm , так как в этом 

случае облегчается выполнение требования норм, 

которое заключается в том, что самолет должен об-

ладать тенденцией к выходу из скольжения при ос-

вобождении педалей управления рулем направле-

ния, при этом желательно, чтобы величина диапазо-

на углов отклонения руля направления от нейтрали, 

внутри которого самолет не обладает указанной 

тенденцией, была возможно меньшей. Величина 

этого диапазона н  определяется уравнением 

трн
н

потрн ннншнш РqbSKm 2
 ,   (26) 

где трнР  – усилие трения в системе управления 

рулем направления. 

Процедура определения относительных величин 

площадей роговой и осевой аэродинамических ком-

пенсаций и параметров кинематической сервоком-

пенсации руля направления, необходимых для по-

лучения требуемых значений частной производной 

н
потрншm , не отличается от описанной выше проце-

дуры для руля высоты. Опыт практического приме-

нения этой процедуры показал, что вследствие 

большой величины произведения qbSK нншн   

потребные значения частной производной н
потрншm  

в большинстве случаев оказываются неприемлемо 

малыми для стабильного получения этих значений с  

помощью кинематической сервокомпенсации в про-

цессе производства и эксплуатации самолета. В та-

ких случаях проблема решается применением схемы 

пружинного сервокомпенсатора [3, 5, 12]. 

В схеме пружинного сервокомпенсатора система 

управления имеет две степени свободы. Если усилия 

от собственного шарнирного момента сервоповерх-

ности пренебрежимо малы, а с помощью роговой 

аэродинамической компенсации значение частной 

производной во
ншm  сведено к нулю, то уравнения 

равновесия системы управления рулем направления 

в схеме пружинного сервокомпенсатора имеют вид: 

0
)(






qbSK
Р

mm
ннш

спр
сшнш

н

с
н

н
н

;    (27) 

),( спрн РР                           (28) 

где )( спрР   – приведенное к педалям усилие обжа-

тия пружинной тяги, имеющей, как правило, значи-

тельную начальную затяжку. 

Из уравнения (27) может быть найдено потреб-

ное значение частной производной с
потрншm , необ-

ходимое для определения размеров сервоповерхно-

сти руля направления: 

с
нпотршm   

max
max

max

( )
н
нпотр н

пр с
нш

ш н н

с

Р
m

K S b q
 

 

  


            (29) 

Здесь   
)(3,57

1

max

max

нн

н
ш X

K н 





,                (30) 

где )(max ннX   – максимальное перемещение педа-

ли, необходимое для отклонения руля направления 

на угол maxн  при нейтральном положении серво-

поверхности ( 0с ). Обычно  

)(max ннX   = 0,8…0,7 maxнX . 

В схеме пружинного сервокомпенсатора руль 

направления может быть отклонен на максимальный 

угол на любой скорости полета в пределах установ-

ленных для самолета ограничений. Это создает про-

блему больших нагрузок на вертикальное оперение. 

Проблема может быть решена путем введения авто-

матической системы ограничения максимального 

угла отклонения сервоповерхности maxс  по сигна-

лу скорости полета или сигналу угла отклонения 

закрылков. 
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3. Поперечная управляемость 
 

Современные нормы требуют, чтобы до момента 

наступления сваливания самолета была обеспечена 

возможность создавать и устранять крен и рыскание 

прямым действием рычагами управления [1, 2]. 

Летчик оценивает действие по устранению крена 

как прямое, если в процессе этого действия коэффи-

циент шарнирного момента элеронов, а, следова-

тельно, и усилие на рычаге управления элеронами, 

не изменяет знак вплоть до достижения угла атаки 

сваливания s . Это условие будет выполняться в 

том случае, когда срыв потока на крыле начинается 

вне элеронной части крыла, и при этом в момент 

начала срыва потока на крыле ( доп ) элеронная 

часть крыла имеет некоторый запас  ээ Z  сверх 

допустимого угла атаки крыла доп . Так как реко-

мендуется, чтобы величина запаса по углу атаки 

крыла между s  и доп  была не менее 2…3 [1], то 

в первом приближении примем такую же величину 

запаса и для угла  ээ Z , измеренного в сечении 

крыла, соответствующем середине размаха элерона. 

У прямого крыла конечного размаха угол атаки 

сечений крыла  Zсеч  изменяется по размаху кры-

ла. Методы расчета циркуляции, коэффициентов 

подъемной силы и углов атаки в сечениях по разма-

ху крыла давно известны [13, 14]. Характер этих 

зависимостей определяется, в основном, сужением 

крыла. Для сужений крыла порядка 2…3, обычно 

встречающихся на турбовинтовых региональных 

самолетах, типовая зависимость  Zсеч  при отсут-

ствии вращения по крену  0x  иллюстрируется 

графиком 5, показанным на рис. 7.  

На угле атаки крыла доп  углы атаки сечений 

крыла не должны превышать допустимых углов ата-

ки профилей крыла, установленных в этих сечениях. 

Для случая 0x  это условие иллюстрируется 

графиками 5 и 2 рис. 7. 

 
Рис. 7. Типовой вид зависимостей текущих  
и допустимых углов атаки сечений крыла  

от относительного размаха крыла: 
1 –  Zдоп , крыло с предкрылком; 
2 –  Zдоп , крыло без предкрылка; 
3 –  Zсеч  крыло без геометрической крутки,  

            0x ; 
4 –  Zсеч  крыло с геометрической круткой,  

           0x  

5 –  Zсеч  крыло без геометрической крутки,  
            0x  

 
При наличии вращения по крену у полукрыла, 

идущего вниз, углы атаки сечений крыла увеличи-

ваются. На основании имеющегося опыта можно 

принять, что при создании и устранении крена в 

процессе приближения к сваливанию расход элеро-

нов не должен превышать одной трети максималь-

ного расхода. Тогда увеличение угла атаки в сече-

ниях опускающегося полукрыла в первом прибли-

жении можно рассчитать по формуле 

  max3,03,57 э
x

x
xсеч

х

э

m

m
V
Z








 .       (31) 

Типовая зависимость  Zсеч  для случая 0x  

иллюстрируется графиком 3, показанным на рис. 7. 

Видно, что наличие вращения вызывает отрыв пото-

ка на консольной части размаха крыла. Переместить 

начало отрыва потока к корню крыла и приблизить 

значения углов  Zсеч  к значениям углов  Zдоп  

можно введением геометрической крутки консоль-

ной части крыла (график 4 на рис. 7). Для оконча-

тельного решения проблемы могут понадобиться 

средства, увеличивающие допустимый угол атаки 

сечений крыла: отогнутый вниз носок крыла, фик-

сированная профилированная щель в носке крыла, 

2Z/L 
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щелевой выдвижной предкрылок и др. [5, 15]. Уве-

личение допустимых углов атаки до требуемых зна-

чений с помощью выдвижного щелевого предкрыл-

ка на консольной части размаха крыла иллюстриру-

ется графиком 1 на рис. 7. На этом же рисунке пока-

зан запас до допустимого угла атаки на середине 

элеронной части размаха крыла э . Этот запас 

обеспечивает линейное изменение коэффициента 

шарнирного момента элерона по углу атаки элерон-

ной части крыла и, следовательно, отсутствие пере-

мены знака усилий на рычаге управления элеронами 

при создании и устранении крена в процессе при-

ближения самолета к сваливанию. 

Характеристики поперечной управляемости тур-

бовинтовых региональных самолетов должны соот-

ветствовать требованиям норм как в полете с сим-

метричной тягой двигателей, так и в случае отказа 

одного из двигателей.  

Так как в случае отказа двигателя к управляю-

щему действию элеронов, отклоняемых летчиком, 

может быть добавлено действие интерцептора, от-

клоняемого на соответствующем полукрыле автома-

тической системой по сигналу отказа двигателя, то 

размеры элеронов можно определить, исходя из 

требований к характеристикам поперечной управ-

ляемости при симметричной тяге двигателей. Опре-

деляющим среди таких требований является требо-

вание обеспечить вывод самолета из установивше-

гося разворота с креном 30 и ввод в разворот про-

тивоположного направления с креном 30 при пово-

роте штурвала не более чем на 90 за время не более 

7 с на различных режимах полета, в том числе и на 

режиме захода на посадку [1, 2]. Значение частной 

производной эxm , обеспечивающее выполнение 

этого требования, в первом приближении можно 

определить из уравнения установившегося враще-

ния самолета по крену 

0
2 max
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где 
норм  = 60; нормt  = 6 с; неустК   1,2 ( неустК  – 

коэффициент, учитывающий замедляющее влияние 

поперечного момента инерции самолета). 

Запас поперечного управления при боковом 

скольжении (вплоть до углов скольжения, которые 

могут потребоваться в обычных эксплуатационных 

условиях) должен допускать ограниченное манев-

рирование и парирование порывов ветра [1, 2]. 

Примем, что это требование выполняется, если на 

режиме прямолинейного установившегося скольже-

ния самолета с симметричной тягой максимальный 

угол отклонения элеронов достигается одновремен-

но с достижением максимального угла отклонения 

руля направления. Тогда максимально допустимую 

величину степени поперечной статической устойчи-

вости самолета 
maxxm  можно определить из уравне-

ния 

.0max

maxmax max
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нx

эxx

н

э
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mm
              (34) 

Степень поперечной статической устойчивости 

самолета обеспечивается выбором угла поперечного 

V крыла.  

Вследствие невысокой надежности расчетных 

способов определения величины частной производ-

ной 
xm  для комбинации „крыло + фюзеляж“ при 

различном расположении крыла на фюзеляже (в 

схемах „высокоплан“ и „низкоплан“) этот выбор 

приходится выполнять по результатам испытаний 

модели проектируемого самолета в аэродинамиче-

ских трубах при различных углах поперечного V 

крыла. Выбранное значение угла поперечного V 

крыла, обеспечивающее максимально допустимую 

степень поперечной статической устойчивости са-

молета, целесообразно принять в качестве основно-

го значения для дальнейших расчетов, т.к. в этом 

случае облегчается выполнение требования норм к 

поперечной статической устойчивости самолета, 
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определяемой как тенденции поднять опущенный 

конец крыла при освобождении рычага поперечного 

управления в условиях скольжения [1, 2]. 

Имея значение частной производной э
потрxm  

можно с помощью известных методов определить 

геометрические параметры элерона эS  и эb , необ-

ходимые для определения потребного значения ча-

стной производной коэффициента шарнирного мо-

мента элерона по углу его отклонения э
эшm . Требо-

вание к максимальному (по абсолютной величине) 

значению производной э
эшm

max
 вытекает из требо-

ваний к величине максимальных кратковременных 

усилий на рычаге управления элеронами [1, 2]. Если 

с помощью роговой аэродинамической компенсации 

значение частной производной э
эшm  сведено к ну-

лю, то при одинаковых значениях максимальных 

углов отклонения элерона вверх и вниз это требова-

ние записывается следующим образом: 

,232

maxmaxmax
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В формуле (36) максимальное значение линейно-

го перемещения штурвала maxэX  соответствует от-

клонению штурвала с выбранным радиусом на угол 

не более 90. 

Как и в случае руля направления, полученное 

максимальное значение частной производной 

э
эшm

max
 целесообразно принять в качестве искомого 

потребного значения этой производной, т.к. в этом 

случае уменьшается диапазон углов отклонения 

элеронов, внутри которого вследствие сил трения 

отсутствует тенденция поднять опущенный конец 

крыла на режиме скольжения при освобождении 

рычага управления элеронами. 

Дальнейшая процедура определения величин от-

носительных площадей роговой и осевой аэродина-

мических компенсаций элеронов и параметров ки-

нематической сервокомпенсации элеронов не отли-

чается от изложенной ранее для руля высоты. 

Используя полученные данные, следует прове-

рить, выполняется ли при выбранном значении по-

перечного V крыла требование норм к боковой ди-

намической устойчивости самолета, которое заклю-

чается в том, что связанные боковые колебания (ти-

па „голландский шаг“) должны надежно демпфиро-

ваться при освобожденных рычагах управления и 

должны парироваться обычными действиями основ-

ными рычагами управления без необходимости при-

менения исключительного мастерства пилота [1, 2]. 

Надежного демпфирования боковых колебаний са-

молета при освобожденных рычагах управления 

можно достичь включением имеющейся на самолете 

системы автоматического управления полетом или 

ее подсистемы (например, задействовать функцию 

только демпфера рыскания). Оценка сложности па-

рирования боковых колебаний летчиком может быть 

дана только в процессе экспериментов на исследо-

вательско-пилотажном стенде (ИПС). В случае по-

лучения неудовлетворительной оценки требуется 

изменение угла поперечного V крыла в сторону по-

нижения степени поперечной статической устойчи-

вости самолета. При этом несколько расширится 

диапазон углов отклонения элеронов, внутри кото-

рого самолет не будет обладать тенденцией к выхо-

ду из скольжения при освобождении рычага управ-

ления элеронами, что также должно быть оценено 

летчиком на ИПС. 

Соответствие характеристик поперечной управ-

ляемости и поведения самолета требованиям норм 

для случая отказа двигателя обеспечивается, при 

необходимости, выбором размеров интерцептора и 

алгоритма автоматического управления им по сиг-

налу отказа двигателя. 
 

Выводы 
 
1. В изложенном методе определение типа и па-
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раметров аэродинамической компенсации органов 

управления турбовинтового регионального самолета 

неразрывно связано с определением типа и парамет-

ров его хвостового оперения и органов управления. 

2. Определение типа и параметров аэродинами-

ческой компенсации органов управления самолета 

базируется на закономерностях, установленных пу-

тем обобщения экспериментальных данных и отра-

жающих условия линейного изменения коэффици-

ентов шарнирных моментов органов управления по 

углу атаки и углу скольжения и углам отклонения 

органов управления и их сервоповерхностей. 

3. При определении типа и параметров хвостово-

го оперения и органов управления самолета наряду с 

использованием закономерностей, относящихся к 

шарнирным моментам органов управления, исполь-

зуется метод, позволяющий достаточно корректно 

определять влияние работающих турбовинтовых 

двигателей на продольные аэродинамические харак-

теристики самолета и степень его продольной ста-

тической устойчивости, в том числе при различном 

расположении горизонтального оперения относи-

тельно струй воздушных винтов. 

4. Метод предназначен для использования на  

раннем этапе проектирования турбовинтовых ре-

гиональных самолетов. 
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