           МЕТОДИЧЕСКОЕ  ПОСОБИЕ
      ПО ТЕХНИКЕ  ПИЛОТИРОВАНИЯ

           СЛА    Х - 32    “ БЕКАС “ 

                   Назначение и краткая характеристика самолёта.
Самолёт Х - 32 предназначен для выполнения учебно - тренировочных полётов, расселения биосредств защиты растений, транспортно - связных операций и аэровизуальных наблюдений.

По аэродинамической компоновке самолёт представляет собой высокоплан с толкающей силовой установкой, Т - образным хвостовым оперением, неубирающимся шасси с носовым колесом.

Самолёт - двухместный, с тандемным расположением пилотов, второй пилот расположен в центре тяжести самолёта.

Фюзеляж самолёта цельнометалический, балочного типа, тоесть все нагрузки воспринимаются балками.

Конструктивно фюзеляж состоит из горизонтальной балки, двух вертикальных пилонов, центроплана крыла и кабины.

В носовой части крепятся передняя стойка шасси, приборный щиток, педали управления переднего лётчика.

В средней части балки фюзеляжа имеются два вертикальных пилона. К первому пилону крепятся передняя балка центроплана крыла, спинка сидения переднего лётчика. Ко второму пилону крепятся задняя балка центроплана крыла, спинка сидения заднего пилота, силовая установка, перекрывной кран с фильтром - отстойником, топливный бак. В районе заднего пилона снизу крепятся подкосы крыла, рессора шасси. 

К хвостовой части фюзеляжной балки крепятся киль вертикального оперения, подкосы горизонтального оперения и подфюзеляжный гребень.

Кабина фюзеляжа состоит из пластикового носового обтекателя, металлических панелей, остекления и двери.

Крыло самолёта - подкосное, с верхним расположением, состоит из двух отъёмных консолей, четырёх подкосов и шести контрподкосов. На крыле установлены элероны и закрылки щелевого типа. Крыло не имеет замкнутого силового контура - кручение воспринимается изгибом лонжеронов, обшивка крыла полотняная.

Оперение самолёта состоит из горизонтального и вертикального оперения.

Подфюзеляжный гребень является одновременно предохранительной хвостовой опорой. Рули высоты и направления навешены на трёх шарнирных узлах. Привод рулей - качалка.

Системы управления самолётом - неавтоматические, механические:

- Основное управление - управление рулём высоты, рулём направления и элеронами;

- Вспомогательное управление - закрылками, тормозами основных колёс, управление двигателем.

Для обеспечения продольного, поперечного и путевого управления самолёта для каждого пилота в кабине имеются педали Р. Н. и РУС.

Управление закрылками осуществляется с помощью рычага, расположенного в кабине слева - сверху.

Система торможения колёс обеспечивает раздельное и одновременное торможение колёс основного шасси. 

Управление двигателем ручное, производится с пульта управления РУД, установленного на левом борту кабины и сдублированного со второй кабиной.

Силовая установка состоит из поршневого двигателя “ Rotax - 532“, редуктора, воздушного винта ВПШ - 1 “Дончак”, моторамы, топливной системы, устройства запуска, выхлопного устройства.

Двигатель - двухцилиндровый, двухтактный, карбюраторный, водяного охлаждения. Шестерёнчатый редуктор косозубого зацепления имеет передаточное отношение - 2.58 .  

Воздушный винт ВПШ - 1 “Дончак” - трёхлопастный, толкающий, фиксированного шага.

В топливную систему СУ входят: топливный бак, ручной подкачивающий насос (“груша”), подкачивающий насос двигателя, фильтр отстойник, топливный фильтр и соединительные резиновые шланги.

Устройство запуска двигателя состоит из пускового троса и ручки кикстартера.

Выхлопное устройство представляет собой совмещённые в единое целое глушитель и резонатор, обеспечивающий повышение мощности двигателя.

Шасси самолёта не убираущееся, трёхопорное с самоориентирующимся носовым колесом на стальной рессоре.

Приборное оборудование самолёта состоит из пилотажно - навигационного оборудования и приборов контроля двигателя.

В состав пилотажно - навигационного оборудования входят:

- Указатель скорости УС - 250;               

- Указатель скольжения;

- Высотомер ВД - 10К;  

- Приёмник воздушного давления ПВД - 6м;

- Вариометр ВР - 10;

- Магнитный компас КИ - 13к.

Для контроля за работой двигателя используются приборы:

- Комплект ТЦТ - 13 термоэлектрического термометра;

- Комплект электронного тахометра Rotax;

- Комплект электрического топливомера.

Индикаторные приборы (указатели), объединены общей панелью в блок приборов. Радиооборудование самолёта включает связную радиостанцию УКВ диапазона “Бриз”. Самолётное переговорное устройство СПУ.

Электрооборудование самолёта состоит из электрооборудования двигателя, двух аккумуляторов 3МТ - 9 и тумблеров включения - выключения потребителей.

          Технические данные самолёта.
Длинна самолёта, м                                         6.60

Колея шасси, м                                                 1.76

База шасси, м                                                   2.45

Крыло:

Размах, м                                                     9.2

Площадь, м2                                             12.60

САХ, м                                                        1.37

Сужение                                                      1.00

Удлинение                                                6.60

Угол установки, град                                5.50

Угол поперечного V, град                        0.70

Элерон: 

Площадь, м2                                               0.83

Размах, м                                                    2.42

Отклонение вверх, град                            20.0

Отклонение вниз, град                              14.5

Закрылок:

Площадь, м2                                               0.52

Отклонение взлётное, град                       18.0

Отклонение посадочное, град                  40.0

Горизонтальное оперение:

Размах, м                                                    2.70

Площадь, м2                                               2.53

Угол установки стабилизатора, град   - 1.30

Площадь Р.В. м2                                        1.14

Угол отклонения Р.В. вверх                     30.0

Угол отклонения Р.В. вниз                       20.0

Вертикальное оперение:

Площадь, м2                                               1.71

Площадь Р.Н., м2                                       0.52

Угол отклонения Р.Н. влево, град           25.0

Угол отклонения Р.Н. вправо, град        25.0

Данные по массе и центровке.
Масса, кг:

Пустого                                                                    260

Максимальная сумма груза, топлива, экипажа 190

Максимальная взлётная                                        450

Топлива, до                                                               40

Центровка % САХ

Пустого                                                                      43

Заправленного топливом 50 л плюс передний

пилот 60 кг                                                                34

Заправленного топливом 4 л плюс передний

пилот 100 кг                                                              23

Штатная: топливо 40 кг плюс передний и

задний пилоты по 80 кг                                           28

Данные по силовой установке.
Лётные данные самолёта.
Максимальная эксплуатационная скорость, км/час                         150

Максимально допустимая скорость полёта, км/час:

Во взлётной конфигурации                                                          100

В посадочной конфигурации                                                       100

Минимальная скорость полёта при макс. взлётной массе, км/ч:       

В полётной конфигурации                                                            78

Во взлётной конфигурации                                                          72

В посадочной конфигурации                                                       70

Скорости, км/час:

Максимальная горизонтального полёта                                  130

Крейсерская                                                                                  100

Сваливания при макс. взлётной массе: закрылки убраны       65

                                                                    закрылки 180/400   60/58

Вертикальные скорости, м/с                                             

Максимальная при наборе Н у земли при Nмах                    2.3

Миним. при снижении снижении с остановлн. двигателем   3.0

Практический потолок, м                                                                 4000

Максимальная продолжительность полёта, час                               3.0

                                 с заправкой топливом, кг                                   40

Максимальная дальность полёта, км                                                300

Взлётно - посадочные характеристики.

Взлёт: без закрылков

Скорость отрыва, км/ч                      78

Длина разбега, м                              120

Взлётная дистанция до Н=15м        300

С закрылками на 180: скорость отрыва, км/ч                         72

                                       Длина разбега                                   100

Взлётная дистанция до Н=15м        250

С закрылками на 400: скорость отрыва, км/ч                        68

Длина разбега                                    90

Взлётная дистанция до Н=15м        220

Посадка: без применения закрылков

Посадочная скорость, км/ч                68

Длина пробега, м                              100

Посадочная дистанция с Н=15м     200

С закрылками на 180: посадочная скорость, км/ч                 63

Длина пробега, м                                80

Посадочная дистанция с Н=15м     150

С закрылками на 400: посадочная скорость, км/ч                 60

Длина пробега, м                                50

Посадочная дистанция с Н=15м     120

Эксплуатационные ограничения. 

Общие ограничения условий эксплуатации  

- Температура наружного воздуха у земли. 0С                           - 10...+30

- Максимальная высота площадки над уровнем моря, м              1500

- Максимальная высота полёта, м                                                     4000

- Максимальная скорость встречного / бокового ветра при

   взлёте - посадке, м/с        12 / 6  

- Для взлёта, посадки можно использовать грунтовые площадки

                                      с минимальной плотностью, даН/см2               3

- Минимальная длина ВПП в стандартных условиях при 

                                            максимальной взлётной массе, м    не менее 300

Ограничения по маневрированию:

Максимальная эксплуатационная перегрузка

с одним лётчиком

с двумя лётчиками

Минимальная эксплуатационная перегрузка                               - 2

Подготовка к полёту.
                                 Перед полётом лётчик обязан:

Изучить задание на полёт и продумать порядок его выполнения, проанализировать ошибки, допушенные в предыдуших полётах, и отработать способы их предупреждения.

Изучить район выполнения задания и подготовить полётную карту.

Изучить метеоусловия на аэродроме вылета, по маршруту и на аэродроме посадки.

Твёрдо знать действия на случай вынужденной посадки и на различных этапах полёта.

Определить потребное количество топлива и допустимую массу полезной нагрузки.

Вспомнить порядок работы с оборудованием кабины от посадки до выхода из неё после выполнения задания и провести тренаж по отработке последовательности действий при работе с оборудованием кабины в соответствии с этапами полёта.

Проверить и подогнать лётное обмундирование.

Принять доклад от авиатехника о готовности самолёта к вылету, количестве заправленного топлива и о проделанной работе на самолёте, проверить контрольный лист готовности самолёта к полёту.Осмотреть и принять самолёт, после чего расписаться в контрольном листе.
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Осмотр самолёта.
При внешнем осмотре самолёта проверить отсутствие под самолётом и двигателем посторонних предметов, которые могут попасть под винт.

Предполётный осмотр самолёта выполните в следующей последовательности.

1.  Переднее колесо - правильно ли подкачана шина, нет ли трещин на рессоре, узел крепления к фюзеляжу.

2.  Состояние ПВД - не повреждён ли и не засорён.

3.  Состояние обшивки кабины - нет ли вмятин, царапин.

4.  Состояние остекления кабины, закрытие двери, надёжность срабатывания замка двери.

5.  Не повреждена ли рессора правого колеса, отсутствие трещин в месте крепления.

6.  Правое колесо - нет ли повреждений, степень накачки, нет ли течи в гидросистеме.

7.  Целостность подкосов и контрподкосов и контровку узлов крепления.

8.  Нет ли повреждений на верхней и нижней поверхности крыла.

9.  Фиксация элеронов в узлах их подвески и лёгкость хода, нет ли повреждений на поверхности.

10. Фиксация правого закрылка - нет ли повреждений обшивки.

11. Проверить контровку и узлы крепления двигателя к мотораме, узлы крепления моторамы к пилону, проверить целостность топливного бака, количество топлива, убедиться в целостности бензопровода.

12. Проверить контровку крепления редуктора, нет ли на нём подтёков масла.

13. Проверить контровку и крепление винта к редуктору, целостность лопастей.

14. Проверить контровку направляющих роликов и проход по ним тросов.

15. Проверить поверхность хвостового оперения, не повреждена ли обшивка, не погнут ли каркас.

16. Проверить контровку руля высоты в узлах навески и лёгкость его хода, целостность обшивки.

17. Проверить контровку руля направления в узлах навески и лёгкость его хода, целостность обшивки, контровку узлов навески стабилизатора и киля.

18. Проверить целостность фальшкиля.

19. Фиксация левого закрылка - нет ли повреждений обшивки.

20. Фиксация элерона в узлах подвески и лёгкость его хода, нет ли повреждений на поверхности.

21. Целостность подкосов и контрподкосов и контровку узлов их крепления.

22. Левое колесо - нет ли повреждений, степень накачки, нет ли течи в гидросистеме, не повреждена ли рессора, отсутствие трещин в месте крепления.

23. Чистота и целостность остекления, нет ли вмятин на обшивке, закрытие бортлюка.

24. Нет ли механических повреждений спас-системы и антенны радиостанции.

                                         После предполётного осмотра.

- Застегнуть лётное обмундирование.

- Вынуть из карманов посторонние предметы.

- Застегнуть защитный шлем.

                              Действия лётчика перед посадкой в кабину.

- Проверить общее состояние кабины - нет ли в ней посторонних предметов, надёжно ли закреплено и не имеет ли повреждений кресло, исправны ли привязные ремни. Выключены ли переключатели “Зажигание”.

- Проверить наличие аккумулятора.

- Проверить заправку тормозной жидкости.

- Нет ли “проваливания” гашетки тормозов.

- Лёгкость хода ручки управления.

- Лёгкость перемещения РУД.


Проконтролировать состояние приборов:

- Высотомер установить на “0”.

- Вариометр должен показывать “0”.

- Указатель скорости на “0”.

- Стояночный курс соответствует направлению на стоянке.

                                 Действия лётчика после посадки в кабину.

- Застегнуть привязную систему, проверив исправность центрального замка.

- Соединить разъёмную колодку шнура 3Ш с колодкой бортового шнура.

- Лётчику в задней кабине вынуть предохранительную чеку из спасательной системы.

- Проверить рабочую частоту на пульте радиостанции.

- Проверить показания часов, при необходимости завести их.

                                              Выполнение полёта.

                               Подготовка к запуску двигателя.


Перед запуском двигателя необходимо:

а) Убедиться, что под колёсами установлены тормозные колодки.

б) Убедиться, что в плоскости вращения винта нет людей.

в) Установить РУД в положение “малый газ”.

г) Убедиться, что АЗС “зажигание” выключен.

д) Провернуть на 2- 3 оборота винт.


Предупреждение: Поворачивать винт при горячем двигателе категорически запрещается !

                                                    Запуск двигателя.


Запуск двигателя производится с помощью техника ручным кикстартером или электростартёром (в зависимости от варианта комплектации двигателя).


Для этого необходимо: 


- Дать команду “от винта” и, получив ответ - “есть от винта”, включить АЗС “Зажигание”.


- Установить РУД в положение ( 1000 об/мин.


- Дать команду технику на запуск.


- Как только двигатель заработает устойчиво, установить Nдв=1500об/мин.


В случае, если двигатель не запустился с 3 - 4 попыток, запуск следует прекратить, найти и устранить неисправность.

                                                  Прогрев двигателя.


Прогрев двигателя выполнять на Nдв=2000 об/мин, постоянно их увеличивая. Двигатель считается прогретым, если указатель температуры показывает ( 500 С.

                                             Опробование двигателя.

Увеличить и уменьшить обороты двигателя, по звуку убеждаясь, что двигатель работает устойчиво без перебоев. Температура головок цилиндров не увеличивается резко. Для проверки приёмистости двигателя необходимо РУД из положения “малый газ” за 2 - 3 сек. довести до “максимала”. Двигатель должен выйти на “максимальный” режим незамедлительно, работать устойчиво без перебоев.

                              Выполнение полёта одним лётчиком.

Выполнение полётов одним лётчиком разрешается выполнять только из передней кабины (при оборудовании самолёта сдвоенным управлением). Перед выполнением полётов одним лётчиком необходимо убедиться, что во второй кабине нет посторонних предметов, ремни привязной системы застёгнуты, чека из стреляющего механизма стреляющей системы вынута.

                         Подготовка к выруливанию и руление.

Убедиться в нормальной работе двигателя, приборного и радиооборудования, осмотреться: влево-назад - нет ли препятствий и людей у хвоста самолёта, влево - не выруливают ли одновременно другие самолёты, влево-вперёд - нет ли препятствий и людей впереди самолёта. В такой же последовательности осмотреться вправо.


Запросить разрешение на выруливание. Получив его, сбавить обороты двигателя до минимальных, подтянуть привязные ремни, движением рук в стороны подать команду “Убрать колодки”,- проверить работу тормозов в следующем порядке: - поставить педали и ручку нейтрально; - нажать до отказа на тормозные рычаги на педалях и увеличить Nдв до5000 об/мин. После опробования тормозов сбавить обороты двигателя до минимальных, быстро осмотреться. Подъёмом руки вверх запросить разрешение на руление у сопровождающего.

Плавно увеличить обороты двигателя настолько, чтобы самолёт сдвинулся с места, не меняя выбранного направления. Скорость руления не должна превышать скорости быстро идушего человека. Во время руления ручку управления держать в нейтральном положении, тормозами пользоваться плавно, нажимая на рычаги управления тормозами короткими импульсами. На неровном грунте нужно рулить мягко.

Перед выруливанием на ВПП необходимо, прослушивая радиообмен, убедиться, что никто не заходит на посадку, т.е. нет ли самолёта после третьего разворота - после чего запросить по радио разрешение для выруливания на ВПП. После выруливания на ВПП прорулить по центру полосы (5                                          метров для установки носового колеса вдоль оси ВПП, после чего, плавно нажав на рычаги тормозов, при нейтральных педалях, остановить самолёт - РУД, при этом на “малый газ”.

                                      Подготовка к взлёту.

Осмотреться, нет ли препятствий и самолётов на ВПП, нет ли в воздухе самолётов, уходящих на второй круг и снижающихся к первому развороту.

Затем, удерживая ручку управления и педали в нейтральном положении, нажать на рычаги тормозов и запросить разрешение на взлёт у руководителя полётов. Получив его, включить часы и начать взлёт, ещё раз бегло осмотреть ВПП и пространство впереди-выше - выпустить закрылки во взлётное положение.

                                        Взлёт и набор высоты.

Увеличить обороты двигателя до максимальных, отпустить рычаги тормозов и начать разбег, удерживая самолёт на оси ВПП при помощи руля направления, а при наличии бокового ветра отклонить РУС в сторону ветра с координированным отклонением педли в противоположную сторону. В первой половине разбега контролировать работу двигателя (N=6200об/мин, Т=75 - 800 С), направление разбега и определение скорости подъёма Н.К. V=50-55км/ч.

По достижении заданной скорости плавным движением РУС на себя поднять Н.К. до взлётного положения. Отрыв самолёта происходит на V=65км/ч. При отрыве взгляд перенести на землю влево от продольной оси самолёта на 20 - 300 и вперёд на 20 - 30м, следить за высотой, направлением, в то же время не терять направления и не допускать крена.

Выдерживание самолёта над землёй производить с постепенным отказом от неё, после чего плавно привести самолёт в набор высоты. По временному ощущению у лётчика процесс от момента начала разбега до отрыва и перевода самолёта в набор высоты происходит очень быстро, т.к. аэродинамические силы возрастают как квадрат скорости и вес быстро полностью уравновешивается подъёмной силой, поэтому движения рулями на взлёте должны быть координированными и не допускать резких движений РУС.

По достижении скорости 90 км/ч перевести самолёт в набор высоты на данной V.

В процессе набора высоты контролировать работу двигателя на слух и по приборам N=6200 об/мин, Т<1000. По достижении высоты 50 - 70м убрать закрылки и уменьшить Nдв для сохранения скорости 100 км/ч. После контроля за показаниями приборов осмотреться: влево вперёд - определить, есть ли самолёты в воздухе и не мешают ли они полёту, сохраняется ли направление полёта, расположение посадочных площадок на случай вынужденной посадки; влево в сторону(вниз и вверх) - проверить, нет ли вблизи других самолётов. В таком же порядке осмотреть пространство справа и вправо назад - выдерживается ли направление полёта относительно посадочных знаков и нет ли самолётов, уходящих на второй круг.

                     Силы действующие на самолёт при взлёте.
Разбег. На разбеге под действием разности сил тяги, действующей по направлению движения, силы трения колёс и силы лобового сопротивления, действующих в противоположную сторону движения, происходит разгон для набора скорости отрыва.

а) Сила трения колёс Fтр зависит от состояния поверхности ВПП и веса самолёта. Мягкий грунт значительно увеличивает трение и длину разбега. В процессе разбега сила трения уменьшается, т.е. уменьшается сила давления колёс на землю(G-Y).

б) Чем больше сила тяги, тем больше избыток тяги (Р=Р - (Fтр+Q), тем больше ускорение. Поэтому для сокрашения длины разбега двигатель должен быть выведен на полные обороты.

в) При подьёме Н.К. лётчик создаёт наивыгоднейший угол атаки для отрыва, при этом создаётся кабрирующий момент, который уравновешивается пикирующим моментом. С ростом скорости в виду увеличения эффективности руля высоты Мкабр. возрастает. Лётчик должен сохранить заданный угол атаки при разбеге с поднятым Н.К. до отрыва.

Отрыв и разгон с подьёмом.

а) Отрыв самолёта происходит за счёт разности между подъёмной силой и силой веса (Y- G).

б) После отрыва производить разгон самолёта с постепенным отходом от земли для достижения высоты и скорости, обеспечивающих безопасный переход к набору высоты.

в) До первого разворота выдерживать постоянный угол набора высоты. При этих условиях будет соблюдаться равновесие сил Р=Q+G2, Y=G.
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                                 Первый и второй развороты.
На высоте 100м осмотреться: влево вперёд - нет ли самолётов, которые могут помешать развороту, выбрать посадочные плошадки для вынужденной посадки, продолжить осмотр влево назад, влево в сторону, влево вперёд - проверить положение частей остекления кабины относительно горизонта, направление, крен. В такой же последовательности осмотреться и в правую сторону. После осмотра наметить ориентир под углом 900 к направлению полёта для вывода самолёта из первого разворота.

На высоте 130 - 150м, проверить скорость, которая должна быть 100км/ч и плавными координированными движениями ручки управления и педалей ввести самолёт в разворот.

Когда крен достигнет заданной величины (300), небольшим движением педали в сторону, противоположную крену, устранить стремление самолёта увеличить угловое вращение и движением ручки управления в сторону, обратную развороту, удерживать заданный крен.

В установившемся развороте распределять внимание на: 

- Положение частей остекления кабины относительно горизонта;

- Величину крена и углового вращения;

- Выдерживание скорости 100км/ч;

· “Шарик” в центре.

Вывод самолёта из разворота начинать за 20 - 250 до намеченного ориентира, на скорости 100км/ч. Для сохранения скорости при выводе из разворота ручку управления необходимо слегка отжать от себя. Установить нормальное положение видимых частей остекления фонаря относительно горизонта для режима подъёма, проверить скорость, которая должна быть 100км/ч и осмотреться. Наметить, куда производить посадку при отказе двигателя.

Второй разворот. Его начало определяется по моменту, когда угол, заключённый между продольной осью самолёта и линией визирования на посадке “ Т ”будет 450. Второй разворот выполняется на скорости 100км/ч. Набрав высоту 200м, плавно отклонить ручку управления от себя и перевести самолёт в режим горизонтального полёта, проверить: скорость 100км/ч, Nдв(5500 об/мин, Т(1000 С.

               Полёт от второго к третьему развороту.

Выход из второго разворота и полёт до третьего разворота должны

 быть параллельно линии посадочных знаков.

 Компасный курс должен быть равен обратному посадочному курсу. Скорость 100км/ч, Nдв(5500об/мин. При полёте от второго до третьего разворота контролировать ширину маршрута и параллельность линии пути относительно посадочных знаков. Осматривая воздушное пространство установленным порядком, надо помнить, что не следует терять из виду впереди летящий самолёт, он всегда должен находиться в поле зрения лётчика: при левом круге - слева, при правом - справа.

                              Выбор наземных ориентиров.


Для выполнения захода на посадку при полёте по кругу, лётчик может выбрать наиболее характерные наземные ориентиры, пролетая над которыми или постоянно имея их в поле зрения он мог наиболее точно контролировать своё местоположение относительно ВПП, для приобретения устойчивых навыков при выполнении взлёта, построения маршрута, захода и расчёта на посадку. Лётчик должен постоянно выбирать на земле пригодную для вынужденной посадки площадку, поэтому траекторию полёта надо выбирать таким образом, чтобы она (площадка) всегда находилась в пределах досягаемости; траектория снижения должна быть совместимой с имеющимся топливом, с аэродинамическими характеристиками самолёта. Для этого на местности выбираются ориентиры, между которыми проходит траектория, и полёт между этими ориентирами осуществляется без кренов.

                                 Третий разворот. 

Начинать третий разворот следует, когда угол между продольной осью самолёта и линией визирования на “Т” будет 450. Ввод в третий разворот осуществлять на V=100км/ч, Н=200м, плавным координированным движением РУС и педалей с креном 300. Вывод из разворота производить со снижением 2-3м/с, развернувшись на угол 100 - 1100 с контролем по характерному наземному ориентиру.

После вывода изразворота продольная ось самолёта должна быть направлена под углом 70 - 800 к линии посадочных знаков. Во второй половине

разворота перевести самолёт на снижение с Vy=2 - 3м/с с уменьшением V до 90км/ч.

После вывода из разворота, осмотреться, сосчитать самолёты, находящиеся впереди и не терять их из виду, пока они не произведут посадку и не освободят полосу.

Осмотреться установленным порядком. Потеря высоты от начала снижения до начала вво-

да в четвёртый разворот должна составить ( 100м. Уточнить расчёт установленным методом.    Следить за постоянством скорости и угла планирования.

  Четвёртый разворот и действия лётчика после разворота. 
Начало ввода в него по моменту, когда угол, заключённый между линией посадочных знаков и линией визирования будет 15 - 180. Высота ввода 100м, V=90км/ч. Скорость на развороте должна быть 90км/ч, крен 300, высота вывода ( 50м. После вывода из разворота установить угол планирования, соответствующий скорости 85км/ч. Проверить: правильность захода по направлению; нет ли сноса, если есть - устранить креном; осмотреться, убедившись, что посадке ничто не мешает, выпустить закрылки в посадочное положение, проконтролировать скорость 85км/ч и плавным отжатием ручки удержать самолёт от “вспухания”. Оценить расчёт, постоянно контролируя угол, скорость, точность по знакам. При правильном расчёте и встречном ветре 4 - 5м/с посадочное “Т”должно проецироваться посередине лобового стекла с левой стороны, а глиссада планирования должна быть направлена в точку начала выравнивания (100 - 120м до “Т”).

Для исправления расчёта подтягиванием необходимо: увеличить обороты двигателя, уменьшить угол планирования, для того, чтобы сохранить скорость планирования. Подтягивание разрешается выполнять до высоты 5 - 6м на скорости 80 - 85км/ч. Когда требуется длительное подтягивание, выполнять его в режиме горизонтального полёта, скорость при этом должна                быть ( 85км/ч. Дросселировать двигатель раньше перехода в планирование нельзя, т.к. самолёт теряет скорость и “проваливается” за счёт резкого увеличения вертикальной скорости.

Скольжение применяется для исправления расчёта с перелётом при посадке. Перед вводом надо отвернуть нос самолёта на10 - 150 от курса планирования в сторону, противоположную скольжению, и создать крен в сторону скольжения (но не более 300). Скорость при скольжении должна быть 85км/ч. Вывод следует производить на высоте не менее 50м. На этой высоте самолёт снова должен быть в режиме планирования. После окончания скольжения немедленно ликвидировать снос кратковременным креном 5 - 100 в сторону, противоположную скольжению. На скольжении самолёт приобретает инерцию скольжения, и вывод из скольжения на высоте менее 50м может привести к касанию земли до ВПП.

Если исправить расчёт на посадку до 50м не удалось, надо уйти на второй круг, предупредив об этом РП.

Ещё раз убедиться, что полоса свободна, нет ли сноса, а если есть - устранить его креном. Проверить угол планирования, скорость, оценить расчёт (произойдёт ли посадка в полосе приземления).

                                    Уход на второй круг.
Выполнять с высоты не ниже 50м; в случае необходимости уход на второй круг можно производить с любой высоты. Плавно увеличивая обороты двигателя до полных, предупреждать стремление самолёта к кабрированию лёгкой отдачей ручки управления от себя. При достижении скорости 90км/ч перевести самолёт в набор высоты, на Н=70 - 80м убрать закрылки. Скорость увеличить до 100км/ч.

                                            Посадка.
                                    Подготовка к посадке.

До высоты 30м проверить: правильность расчёта на посадку, нет ли крена, точно ли произведён расчёт по посадочному “Т”, не выложен ли крест, нет ли впереди других каких - либо препятствий, не мешают ли другие самолёты, если какое - либо условие мешает посадке, немедленно уйти на второй круг.

Запрещается планировать близко от впереди летящего самолёта в расчёте на то, что к моменту посадки он успеет срулить с посадочной полосы. Если это случилось, надо немедленно уйти на второй круг.

                                          Выравнивание.
На высоте 30м ещё раз убедиться, что полоса свободна, проверить скорость и перенести взгляд на землю влево в точку начала выравнивания. Взгляд должен быть направлен на 20 - 250 влево от продольной оси самолёта и на 25 - 30м вперёд. На высоте 3 - 4м, плавно подбирая ручку управления на себя, начать выравнивание с таким темпом, чтобы на высоте 1 - 0.75м вывести самолёт из угла планирования. Одновременно уменьшать обороты двигателя, (если они не были убраны ранее) которые на высоте 1 - 0.75м должны быть убраны полностью.

                                             Выдерживание.
При выравнивании проверить, не высоко ли закончено выравнивание. Высота должна быть 1 - 0.75м. С этой высоты необходимо выдерживать самолёт для погашения скорости перед приземлением. Лётчик должен усвоить одно правило на выдерживании: “Идёт - бери, не идёт - не бери”, т.е. по мере приближения самолёта к земле необходимо создавать самолёту нормальное посадочное положение; в случае, если по каким - либо причинам движение самолёта к ВПП замедлилось или остановилось, лётчик должен в этот момент задержать ручку управления.

                                             Приземление.
По мере сниженя самолёта к земле с высоты 1 - 0.75м плавным и соразмерным движением ручки управления на себя создать самолёту посадочное положение с таким расчётом, чтобы приземление произошло без кренов на два основных колеса.

                                                   Пробег.
После приземления, и опускания носового колеса с началом устойчивого пробега приступить к торможению. Использование тормозов при посадке требует определённых мер предосторожности:

- Нельзя осущестлять касание с задействованной системой торможения (неправильное положение ног на системе “ножное управление - тормоз”.

- Тормозить следует симметрично, т.е. нужно задействовать одинаково и непрерывно системы торможения правого и левого колеса.

- В зависимости от состояния ВПП избегать блокировки колёс (мокрая полоса, мокрая трава, грязная площадка, обледенелая и заснеженная полоса).

- Старайтесь действовать так, чтобы на носовое колесо приходился минимум усилий.

                                         Руление после посадки.

Если за вами выполняет посадку другой самолёт, нужно как можно быстрее освободить полосу и отъехать в сторону на достаточное расстояние, чтобы не мешать другим. Не следует развивать очень большую скорость, и обязательно нужно осматриваться вокруг, чтобы убедиться,  что нет опасности столкновения с другим самолётом на земле.

Итак, следует рулить с достаточной скоростью для данной поверхности поля, большая скорость руления заметно увеличивает: 

- толчки, испытываемые конструкцией, приводящие к опасности повреждений и преждевременного старения самолёта;

- Выбросы грязи и камешков из под колёс в сторону винта;

- Опасность неожиданных ситуаций как для других людей, так и для лётчика;

- Опасность заноса в результате изменения направления (будьте осторожны при резком нажатии на тормоз).

- Длинну тормозного пути до остановки.

            Силы, действующие на самолёт при посадке.







 ;                

 ;                     

 .

                                            Выравнивание.
Для вывода самолёта из угла планирования лётчик должен отклонением руля высоты увеличить угол атаки крыла. Благодаря этому возрастает подъёмная сила Y, которая становится больше составляюшей силы веса G1 (Y>G1), траектория движения искривляется. Составляющая силы веса G2 уменьшается, сила лобового сопротивления Q увеличивается. В результате этого Q>G2+P скорость непрерывно уменьшается.

                                             Выдерживание.
Так как скорость на выдерживании уменьшается, быстрое падение подъёмной силы необходимо компенсировать увеличением угла атаки ( (Cy).

С этой целью лётчик выбором ручки на себя продолжает отклонять руль высоты, постепенно подводя самолёт к земле для мягкого приземления на два основных колеса.

                       Приземление и первая половина пробега.
При мягком приземлении на два основных колеса в первой половине пробега Мкаб=Мпик. С уменьшением скорости на пробеге эффективность горизонтального оперения уменьшается, вследствие чего Мкаб уменьшается. Самолёт плавно опускается на переднее колесо.

                                    Вторая половина пробега.
После опускания переднего колеса ручка устанавливается в нейтральное положение и производится торможение. По мере уменьшения скорости падает подъёмная сила, сила реакции земли возрастает. При этом возрастает сила трения и увеличивается отрицательное ускорение 

, скорость самолёта гасится в большей степени.

                     Характерные отклонения на посадке.
          Причины и техника исправления высокого выравнивания.
Причинами высокого выравнивания могут быть:

- Неправильное направление взгляда на землю (лётчик смотрит слишком близко под нос самолёта);

- Несоразмерное движение ручкой в момент выравнивания;

- Неумение лётчика правильно определять расстояние до земли.

                        Исправление высокого выравнивания.
а) Если в начале выравнивания лётчик заметил, что оно будет закончено на высоте более 5 -6м, надо задержать движение ручки с таким расчётом, чтобы снизить самолёт до высоты 3 - 4м.

б) Если выравнивание закончено на высоте 1- 1.5м (большая скорость), необходимо плавным движением ручки снизить самолёт до высоты 0.5 - 0.75м и произвести нормальное приземление на два основных колеса.

в) Если выравнивание закончено на высоте больше 2м, плавно увеличить обороты двигателя и, не отрывая взгляда от земли, уйти на второй круг.

                                                           Взмывание.
Причины взмывания:

- Планирование на повышенной скорости;

- Низкое выравнивание и выдерживание;

- Поздний перенос взгляда на землю;

- Неправильное направление взгляда или отвлечение взгляда от земли при выравнивании и выдерживании;

- Резкие несоразмерные движения ручкой управления.

                                         Исправление взмывания.
а) Если в первой половине выдерживания самолёт удаляется от земли, необходимо плавным движением ручки управления прекратить удаление, снизить самолёт до высоты 0.5 - 0.75м, а затем движением ручки на себя соразмерно с приближением самолёта к земле производить нормальную посадку на два основных колеса.

б) Если самолёт взмыл во второй половине выдерживания, то ручку управления необходимо задержать на месте и по мере снижения самолёта соразмерным движением ручки управления на себя производить нормальную посадку на два основных колеса, учитывая при этом большую вертикальную скорость снижения.

в) Если взмывание не было прекращено и самолёт взмыл на 2м и более, необходимо, не отрывая взгляда от земли, уйти на второй круг.

                                            Отделение самолёта от земли.
Отделение самолёта от земли в зависимости от скорости приземления может быть скоростным и нескоростным. При посадке на три колеса или с малоподнятым носовым колесом, когда совпадают моменты касания земли с взятием ручки управления на себя, происходит скоростное отделение самолёта от земли.

                      Скоростное отделение самолёта от земли.

В этом случае лётчик должен, не отрывая взгляда от земли, прекратить движение ручки управления на себя и в зависимости от интенсивности ухода самолёта от земли плавным соразмерным движением ручки управления от себя прекратить дальнейший уход самолёта, а затем по мере приближения его к земле соразмерным движением ручки на себя произвести посадку на два основных колеса.

                      Нескоростное отделение самолёта от земли.

Происходит на пробеге после приземления с нормальным посадочным углом из - за неровности грунта или раннего и резкого опускания носового колеса. При этом ручка управления задерживается в том положении, в котором она находилась в момент отделения самолёта от земли. Отдавать ручку управления категорически запрещается.
           Выполнение полёта в турбулентной атмосфере.
Атмосферные движения носят неупорядоченный, хаотический, вихревой (т.н. турбулентный) характер. Турбулентные зоны охватывают в большинстве случаев ограниченные области. Они являются обычно не сплошными возмущёнными слоями, а прерывистыми - возмущённые участки чередуются спокойными. Толщина возмущённых слоёв чаще всего не превышает 300 - 600м, а их протяжённость  60 - 80км. Но иногда турбулентность охватывает более мощные слои - толщиной 2 - 3км и протяжённостью до 1000км. Чем интенсивнее турбулентность, тем меньше толщина и протяженность турбулентного слоя атмосферы. Продолжительность существования турбулентных зон различна. Чаще всего она составляет несколько часов. Наибольшая повторяемость турбулентности наблюдается в нижних слоях атмосферы (до Н=2 - 3км). При полёте в турбулентной зоне возникают добавочные ускорения, вызывающие вредные перегрузки. Движение самолёта становится возмущённым, он совершает непрерывные колебания по вертикали, появляется болтанка.

  Интенсивность болтанки и величины максимальной перегрузки.

	Интенсивность

     болтанки.
	Характеристика поведения самолёта и приборов при болтанке.
	Величина макс.

перегрузки.

	Слабая

	Редкие колебания и вздрагивания самолёта. Лёгкие броски вверх-вниз. Изменение показаний вариометра 0.5 - 1.5 м/с.
	Менее ( 0.2

	Умеренная
	Значительное дрожание самолёта, резкие и частые броски вниз и вверх до 5 - 10м, колебания воздушной скорости до 10 - 15км/ч. Режим полёта сохраняется.
	от ( 0.2 до ( 0.5

	Сильная
	Интенсивные частые и резкие броски самолёта вверх и вниз до 20 - 30м и более, изменение воздушной скорости до 20 - 40км/ч, сильное дрожание самолёта и ощутимые динамические удары. Режим полёта нарушается.
	от ( 0.5 до ( 0.8


Действие перегрузок вызывает дополнительные напряжения на отдельных частях самолёта, что ускоряет изнашиваемость материальной части, а в тех случаях, когда перегрузки превышают допустимые, самолёт может попасть в срывные режимы или разрушиться в воздухе. С увеличением скорости полёта эти перегрузки увеличиваются. Продолжительность полёта в турбулентных зонах определяется временем, в течении которого лётчик способен переносить возникающие при данной интенсивности болтанки знакопеременные перегрузки. Возникающие в турбулентных зонах вибрации снижают разрешающую способность глаз, вследствии чего возникают ошибки при определении дальности до наземных ориентиров. Самолёт летящий на малой и предельно малой высоте, встречает при прохождении одного и того же пути значительно больше порывов - в связи с чем срок службы планера уменьшается. Турбулентность и болтанка в горных районах вызывается деформацией воздушного потока при обтекании возвышенностей. Высота на которую распространяется влияние горы (препятствия) Нв=0.28(+650(( - 0.5), где: h - высота горы, м. ( - вертикальный градиент температуры, град/м = 0.65

В горизонтальном направлении влияние горы (препятствия) высотой h наблюдается на расстоянии: d = hctg0.5( , где ( - угол склона.

Кроме деформации воздушного потока на подветренных склонах при ветре более 8 - 10 м/с образуются РОТОРЫ - крупные устойчивые вихри, направленные перпендикулярно хребту. В роторе обычно наблюдается пониженное давление, поэтому при полёте через ротор высотомер будет завышать показания высоты полёта, что представляет дополнительную опасность. При попадании в зону болтанки лётчик должен избегать резких движений рулями управления и стремиться к сохранению горизонтального полёта. Болтанка более опасна при полёте на практическом потолке, где самолёт обладает меньшей устойчивостью.

                                       Полёт в зону. 

                  Построение маршрута полёта в зону и из зоны.
Набирать высоту при полёте в зону необходимо вначале по кругу, а затем по пути в зону с таким расчётом, чтобы прибыть в неё на заданной высоте. Выход из круга полётов в зону производить по касательной в направлении зоны на высоте, установленной инструкцией по производству полётов. Вход в круг из зоны производить по касательной к большому кругу на высоте, указанной РП, в направлении ближайшего разворота.

                          Правила ведения осмотрительности.
Для полной оценки обстановки в воздухе лётчик должен использовать в качестве информации команды РП, запросы и ответы экипажей. При выходе из круга в зону особое внимание обращать на осмотр внешней стороны круга. Перед входом в зону убедиться в отсутствии в ней других самолётов.

Перед выполнением фигуры или комплекса произвести круговую осмотрительность, особое внимание обратить на сектор, в направлении которого выполняется пилотаж. Только убедившись в отсутствии других самолётов и уточнив своё местоположение в зоне, можно приступать к выполнению фигур пилотажа. В промежутках между выполнением фигур пилотажа периодически уточнять своё местонахождение относительно аэродрома и характерных ориентиров, докладывая по радио РП через 3 - 4мин. - “810 в первой, точку вижу”.

                              Правила ведения радиообмена. 

Перед подачей команд и сигналов необходимо убедиться в том, что другая радиостанция на данном канале работает на приём. При устойчивой двухсторонней связи подтверждением принятой передачи передавать словом “Понял” или “Выполняю” без повторения содержания команды.

Когда появится сомнение в правильности принятой команды, подтверждение и приём команды даётся путём её повторения или подачей команды “Не понял”, для сокращения радиообмена слова, характеризующие размерность значения - курса, скорости, высоты, крена не передаются. Пример: “Курс триста сорок градусов” передаётся “курс триста сорок”, скорость 100км/ч передаётся “Скорость сто”.

Меры безопасности и действия в особых случаях при полётах в зону.

- При пилотировании в зоне не допускать выхода самолёта за пределы её границ, уточнять своё место по наземным ориентирам.

- Не допускать резких движений рулями управления, особенно на малых скоростях полёта.

- Не допускать резкой работы РУД.

- После окончания задания в зоне доложить РП, развернуться на аэродром. Вход в круг произвести согласно инструкции по производству полётов или указанию РП.

- В случае отказа двигателя сохранять спокойствие, оценить высоту, выпустить закрылки, установить скорость 80км/ч и выполнить посадку на заранее выбранную площадку. Помнить, что растерянность даже при незначительном усложнении полёта приводит к неправильному решению и тяжёлым последствиям.

Техника выполнения горизонтального полёта, набора высоты, разворотов и виражей с креном 15 - 300, планирования, переключение внимания на этих режимах.

а) Горизонтальный полёт - прямолинейный полёт самолёта без набора высоты и снижения. После набора заданной высоты плавно отклонить ручку управления от себя и установить самолёт относительно горизонта в горизонтальной плоскости. Установить обороты 5500 - 5700об/м и скорость 100- 110км/ч. Направление полёта контролировать по ориентиру, который намечается на линии горизонта и по показаниям компаса. Крены контролировать визуально по положению горизонта относительно опорных точек неподвижных частей лобового остекления кабины.

    Порядок осмотрительности в горизонтальном полёте.

    Влево - вперёд, влево в сторону, вниз и вверх, проверить положение неподвижной части остекления кабины относительно горизонта и правильность направления полёта, не мешают ли полёту другие самолёты; влево - назад: нет ли других самолётов. Вправо - вперёд, вправо в сторону, вверх и вниз, проверить положение остекления кабины относительно горизонта и правильность направления полёта, не мешают ли полёту другие самолёты, вправо - не обгоняют ли другие самолёты. Кроме того необходимо периодически контролировать работу двигателя на слух и по приборам.

б) Набор высоты - установившийся прямолинейный полёт самолёта с постоянным углом набора и скоростью. Набор высоты производить на скорости 90км/ч и оборотах двигателя 5700 - 5800об/м. Кратковременно разрешается увеличивать обороты до максимальных на время не более двух минут, при этом контролировать температуру, которая должна быть не более 1100. После контроля показаний приборов проверить положение переплёта остекления кабины относительно горизонта. Затем осмотреться влево - вперёд - определить, есть ли самолёты в воздухе и не мешают ли они полёту, сохраняется ли направление полёта, расположение посадочных площадок на случай вынужденной посадки, положение линии горизонта на лобовом остеклении. Влево в сторону (вниз, вверх) - проверить нет ли вблизи других самолётов. Проверить положение линии горизонта на остеклении кабины и сохраняется ли направление полёта. Вправо, вперёд, в сторону, вверх и вниз, проверить нет ли других самолётов. В наборе крены контролировать визуально по положению линии горизонта на остеклении кабины. Направление контролировать по ориентиру и по компасу.

в) Разворотом называется изменение направления полёта в горизонтальной или наклонной плоскости на определённый угол. Перед вводом в разворот осмотреться в следующей последовательности: влево - вниз, влево - назад, влево в сторону, влево - вверх, влево - вперёд, убедиться, что нет самолётов, которые могут помешать развороту. В этой же последовательности осмотреться вправо. Указанный порядок осмотрительности остаётся постоянным при выполнении всех разворотов, при этом особое внимание обратить в сторону разворота. После осмотра пространства наметить ориентир для вывода самолёта из разворота и ввести самолёт в разворот, в горизонтальном полёте на скорости 100км/ч, в наборе высоты и на планировании 90км/ч.

При вводе вразворот внимание разделять на:

- Положение неподвижных частей остекления кабины относительно горизонта;

- Плавное создание крена;

- Показания приборов (скорость, “шарик” в центре, компас);

- Определение и сохранение заданного крена.

Величину крена определять по линии горизонта относительно неподвижных частей остекления кабины. Когда крен достигнет заданной величины небольшим движением педалей и ручки управления в сторону противоположную крену, зафиксировать крен.

В установившемся развороте внимание разделять на:

- Сохранение заданного крена;

- Сохранение постоянной угловой скорости;

- Показания приборов (скорость, “шарик”, крен, высота, курс).

Вывод самолёта из разворота начинать за 15 - 200 до намеченного ориентира или заданного курса. Координированно действуя рулями управления, вывести самолёт из разворота.

При выводе самолёта из разворота внимание разделять на:

- Сохранение правильного положения неподвижной части остекления кабины относительно горизонта;

- Одновременное уменьшение крена и угловой скорости вращения;

- Показания приборов (скорость, “шарик”, крен, курс).

Порядок распределения внимания на вводе, в процессе и при выводе из разворота, остаётся постоянным для всех разворотов, только при разворотах на планировании и в наборе больше внимания уделять сохранению точной координации, скорости, контролю высоты, не допускать перетягивания ручки управления на себя. 

г) Планирование - установившийся прямолинейный полёт с постоянным углом планирования и скоростью. Для перевода на планирование плавно отжать ручку управления от себя, перевести самолёт на снижение с последующим уменьшением оборотов двигателя. Скорость планирования 90 - 100км/ч.

    Порядок осмотрительности на планировании: вперёд - проверить правильность положения неподвижных частей остекления кабины относительно горизонта, направление планирования, нет ли других самолётов, влево - вперёд в сторону, вверх и вниз - нет ли других самолётов; вперёд, проверить правильность положения неподвижных частей остекления кабины относительно горизонта, направление полёта, нет ли других самолётов; вправо - вперёд, в сторону, вверх, вниз - нет ли других самолётов.

д) Скольжение в зоне выполняется на скорости 100 - 110км/ч. Перед выполнением скольжения выбрать ориентир для выдерживания направления, перевести самолёт в режим снижения и выполнить отворот на 10 -150 в сторону, противоположную скольжению. Создать крен в сторону скольжения до 300, удерживая самолёт от разворота соответствующим отклонением педалей. Направление полёта при выполнении скольжения выдерживать по ориентиру. Выводить самолёт из скольжения необходимо отклонением ручки управления в сторону, противоположную крену, и соразмерной по мере уменьшения крена постановкой педалей в нейтральное положение.

    Характерные ошибки:

- При вводе самолёта в скольжение преждевременно отклоняется педаль в противоположную сторону - самолёт разворачивается в сторону, обратную скольжению;

- Создаётся большой крен на скольжении - самолёт разворачивается в сторону скольжения;

- Излишне выбирается ручка управления на себя - самолёт теряет скорость;

- Ручка управления не поддерживается на себя - самолёт увеличивает скорость;

- Несоразмерно отклоняются ручка управления и педали на вводе и выводе- не выдерживается направление.

 Методические указания перед выполнением полетов

 на сложный пилотаж .

Перед выполнением полетов на сложный пилотаж с летным составом и слушателями необходимо провести наземную подготовку, где изучить, повторить аэродинамику самолета Х-32, основное внимание обратить на темы:       
      а)  Маневренные характеристики самолета;

б)  Устойчивость самолета;

в)  Управляемость самолёта;

г) Пилотирование при маневрировании в горизонтальной плоскости;

д)  Пилотирование при маневрировании в вертикальной плоскости;

е)  Пилотирование при маневрировании в наклонной плоскости и          по пространственным траекториям;

ж)  Штопор самолёта.


Полёты на сложный пилотаж выполнять в простых метеоусловиях  при хорошей видимости естественного горизонта и при слабой турбулентности воздуха. При выполнении восходящих манёвров избегать ввода в фигуру и вывода из фигуры на солнце. Количество контрольных полётов слушателя должно быть не более 5 , количество самостоятельных полётов не более 3.


При выполнении самостоятельных полётов на выполнение бочек и вертикальных манёвров лётчик должен проверить свою готовность в физическом и эмоциональном состоянии к выполнению данных фигур , оценить поведение самолёта при выполнении глубоких виражей , пикирований и горок с (=20-300 ,а также состояние турбулентности воздуха. На пилотаже ниже высоты 200 м не снижаться. При сомнении в правильности выполнения пилотажа задание не выполнять - произвести посадку. О всех допущенных отклонениях на оценку “удовлетворительно” лётчик (слушатель), должен сообщить лётчику - инструктору, подробно разобрать данный элемент полёта на земле с последующим выполнением контрольного полёта с инструктором.
Техника выполнения горизонтальной восьмёрки   
                             с  максимальным (.

Перед выполнением восьмёрки установить скорость 110 км/ч, Nдв=5700-6000 об/м, наметить ориентир ввода-вывода, осмотреться влево-вперёд-вправо. Ввод в восьмёрку осуществлять строго из режима горизонтального полёта. Установить: Н=200м, Vу=0. Необходимо помнить, что правильный, координированный ввод определяет правильность выполнения восьмёрки.


Одновременным плавным координированным движением ручки и педалей (ручка даётся с опережением) ввести самолёт в левый вираж, при достижении крена 45 - 500 (определяется по проекции линии естественного горизонта на лобовом стекле) создать самолёту угловое вращение с одновременным увеличением крена до величины при которой скорость будет оставаться постоянной (для Nдв=5700 - 6000 об/м, ( будет равен 70 - 750). При достижении данного крена сохранять его значение незначительными движениями ручки управления по принципу: - появилась тенденция к опусканию носа ниже линии горизонта - незначительно уменьшить крен (в пределах 50);-появилась тенденция к подьёму носа самолёта выше линии горизонта - незначительно увеличить крен (в пределах 50), при сохранении заданного углового вращения (nу). В процессе выполнения виража левого - удерживать самолёт по горизонту нажимом на правую педаль. На вираже контролировать скорость - если уменьшается, то несколько ослабить взятие ручки на себя, при этом усилить нажатие на правую педаль. За 30 - 400 до намеченного ориентира одновременным движением ручки управления и педали (ослабить нажатие на правую педаль) а ручки управления быстрым, но плавным движением вправо и несколько от себя и с таким расчётом, чтобы пройти намеченный ориентир вывода без крена на скорости 100 км/ч и Н=200м, далее быстро и плавно привести самолёт в правый вираж, помня, что самолёт на правом вираже имеет особенность увеличивать крен с опусканием носа ниже горизонта поэтому необходимо при увеличении крена до 450 уже создать угловое вращение и поддерживать самолёт от опускания носа нажатием на левую педаль.


Если в процессе виража скорость будет увеличиваться, то необходимо увеличить угловое вращение взятием ручки на себя, одновременно ослабив нажатие на левую педаль. За 30 - 400 до намеченного ориентира одновременным движением ручки управления влево-вперёд и педали, сохраняя “шарик” в центре - уменьшить крен и угловое вращение (левая педаль даётся несколько с опережением). В процессе вывода сохранять заданные обороты и скорость. После вывода осмотреться, уточнить своё место в зоне пилотирования и создать условия для выполнения следующей фигуры.
Схема сил , действующих на самолёт при вираже и  управление  движением.
              Условия правильного виража. 


Y1=G-условие постоянства высоты;


Р=Q-условие постоянства скорости;


Y2=const-условие постоянства радиуса.


При вводе в вираж лётчик создаёт заданный крен. С образованием его, составляющая подьёмной силы Y2 создаёт криволинейное движение в горизонтальной плоскости. 
[image: image1.wmf]

Для выполнения условий правильного виража лётчик,  выбирая ручку управления на себя, увеличивает угол атаки и подьёмную силу настолько, чтобы уравновесить вес самолёта и сохранить высоту. Одновременно с этим возрастает Y2 и увеличивается угловая скорость.


С увеличением угла атаки возрастает лобовое сопротивление Q, поэтому лётчик должен соответственно увеличить тягу двигателя настолько, чтобы сохранить постоянство поступательной скорости.


В конце вывода наступит равновесие сил, действующих на самолёт, т.е.Y1=G , P=Q , а неуравновешенная сила Y2 будет исправлять траекторию.




,  где Vв  - скорость установившегося виража;

                                                Vг.п. - скорость горизонтального полёта;

                                                ny  - перегрузка на вираже.




 ,         где ( - крен на вираже ( при (=700 , ny=2.92 ).


Pв=Рг.п.*ny ,                   где Рв - тяга установившегося виража;




                  Рг.п. - тяга горизонтального полёта.




 ,       где  rв - радиус виража ( при V=110 км/ч  ,  ( =700  
  
 
                              r в=34.49 м ).




 ,     где tв - время выполнения виража ( при V=110 км/ч ,  
 
                                        (=700   tв=7.1 сек ).

  Техника выполнения переворота .

Перед вводом в переворот осмотреться  влево-вниз, вправо-вниз, наметить характерный линейный ориентир. Установить Нвв=350-400 м V=120км/ч Nдв=5500 об/м. Создать угол кабрирования 15 - 200 (“шарик”-в центре) и незначительной отдачей ручки - зафиксировать данный угол и выполнить полубочку влево (вправо) . (Действия рулями на полубочке : ручка управления отклоняется влево по диагонали от себя с одновременным нажатием на левую педаль - ручка идёт с незначительным опережением от педали.) Не задерживая самолёт в положении “вверх колёсами” убрать обороты , создать угловое вращение (ny) , проконтролировав “шарик” в центре - при прохождении угла пикирования 900, проконтролировать : - скорость , которая должна быть 130 - 140 км/ч , - отсутствие крена (по линейному ориентиру). Если линейный ориентир “уходит” влево - ручку отклонить влево - убрать правый крен и при “уходе” ориентира вправо - ручку отклонить вправо - убрать левый крен. После перехода самолёта на положительные углы пикирования, производить вывод из него, соизмеряя темп взятия ручки управления на себя с темпом уменьшения высоты и ростом скорости . Законченный вывод из пикирования должен быть на Н=200 м и V=150 км/ч . Определение момента увеличения оборотов двигателя производить после перехода самолёта угла пикирования 450 . При выводе из пикирования внимание распределять на : - контроль скорости , - темп взятия ручки управления на себя , - отсутствие крена , - направление вывода на выбранный ориентир .                     

















Схема сил , действующих на самолёт при перевороте.
 



   Уравнение движения центра тяжести самолёта выглядят следующим образом :

  1.         

  

  или         

;

  2.         


  или      

.


       В процессе переворота угол наклона траектории изменяется

 от 1800 до 3600 ; поэтому sin( изменяется от 0 (при 1800) до -1 (при 2700) и снова до 0 (при 3600) ; следовательно , последний член входит в первое уравнение со знаком “+” (сила тяжести всё время действует в сторону увеличения скорости ). Функция cos( изменяется от -1 (при 1800) до 0 (при 2700) и до +1 (при 3600) ; следовательно последний член входит во второе уравнение с начала со знаком “+” (сила тяжести помогает подьёмной силе искривлять траекторию) , затем со знаком “-”(сила тяжести препятствует искривлению траектории). 


Весьма приближённый расчёт переворота можно выполнить по средним значениям скорости , перегрузки и угла наклона траектории . Средний радиус траектории переворота : 

. Потерю высоты при таких упрощениях можно вычислить по формуле : 

.

     Время выполнения переворота : 

 ; ( при Rср=75 м , Vср=37.5 м/с ,

 t=6.5 сек. ). Проанализируем формулу 

 - на первый взгляд может показаться , что с увеличением Vср  (и скорости ввода V1 ) потеря высоты должна резко возрастать , но это не совсем так , дело в том , что и сама перегрузка , которую можно создать на перевороте , пропорциональна  
квадрату скорости :          

 ;                                                             
с учетом чего  потеря высоты  

 :

таким образом пока величина перегрузки ny не ограничена прочностью самолёта , (Н и безопасная высота ввода не зависят от скорости , а зависят от удельной нагрузки на крыло и коэффициента подьёмной силы данного самолёта (от этого зависит (ср ). Далее рассмотрим вопрос о влиянии веса самолета ( т.е. выполняется ли переворот с одним летчиком или с двумя ) на  (H,  на перевороте при заданной скорости ввода ( имеется в виду один и тот же самолет, но G2 > G1 ) . Если и при G1 и при G2 переворот выполняется с одним и тем же углом атаки ( (2 = (1 ) и , следовательно с одной и той же подъемной силой ( Y2 = Y1 ) , то перегрузка 

 при увеличении веса самолета будет уменьшаться, а при меньшей  ny  будет больше радиус переворота и (Н. Итак, при (2 = (1 увеличение веса самолета приводит к увеличению  (Н.


Если же и при G1 и при G2 выполнять переворот с одной и той же (ny2 =

ny1 ), то радиус и потеря Н будут пропорциональны квадрату скорости .


Техника пилотирования : ввод в переворот начинается с выполнения полубочки , которую можно выполнить разнообразными способами  и с различными перегрузками  ny  и скоростями вращения  (x . Величина  ny   регулируется соответствующим отклонением ручки на себя , а скорость  (х  - соответствующим отклонением элеронов и педалей . Вращение создается в основном элеронами , а педали отклоняются в сторону полубочки только для парирования тенденции самолета к внутреннему скольжению  . Из рисунка
видно, что к концу полубочки самолет отклоняется от исходного направления полета на угол ( и на этот же угол в данных условиях плоскость переворота и направления вывода должны не совпадать с линией пути перед вводом . Все это бывает при абсолютно правильном и координированном выполнении фигуры.

      На полубочке ось самолёта отклоняется не только в сторону , но и  вниз .

 Во-первых , под  действием силы тяжести сам вектор скорости отклоняется вниз на угол  

 и, во-вторых , относительно вектора скорости продольная ось самолёта отклонена на угол атаки  (  сначала вверх , а затем вниз (см . рис . ) . Итак, к концу полубочки угол тангажа самолёта уменьшается на величину  (( ( (( + 2(  .

        В результате при вводе в полубочку с горизонтального полёта  ( =1800  будет достигаться при значительных отрицательных углах тангажа ; линия естественного горизонта при этом впереди не просматривается и лётчику трудно без НГД зафиксировать самолёт в перевёрнутом положении и начать собственно переворот без крена и вращения вокруг продольной оси самолёта. Чтобы  упростить  пилотирование , перед вводом в полубочку рекомендуется предварительно создать угол кабрирования 15 - 200 . В этом случае к концу полубочки нос самолёта как раз ложится на горизонт, и  лётчик  легко  определяет положение самолёта в пространстве. Характер и параметры фигуры после полубочки полностью зависят от закона изменения перегрузки по углу наклона траектории, т.е.  от ny ( ( ) . Если требуется потерять как  можно меньше высоты, то по всей траектории следует выдерживать располагаемую ny р , т.е. пилотировать на предельном по  (  режиме, руководствуясь показаниями акселератора, а также собственными ощущениями. Переворот в минимальное время выполняется так же, как и переворот с минимальной потерей Н , т.е. на предельном по  (  режиме. Но во всех случаях после выполнения полубочки следует без большой паузы сразу же создавать необходимую  ny. Это, можно сказать, самый решающий момент при выполнении данной фигуры. При запаздывании с созданием  ny, самолёт при малом лобовом сопротивлении начнёт быстро набирать скорость,  что  приведёт к  дальнейшему росту скорости и т.д. Таким образом происходит лавинообразное нарастание взаимно влияющих друг на друга скорости и радиуса . 

Переключение внимания лётчика на перевороте .

Место в зоне, ориентир для вывода, скорость, высота, режим работы двигателя, осмотр воздушного пространства ; решение  на начало переворота в заданную сторону, создание предварительного кабрирования 15 - 200 небольшим отклонением ручки на себя и ввод в полубочку координированным отклонением элеронов и педалей, поддержанием угловой скорости вращения  45 - 600 в секунду, фиксация самолёта в перевёрнутом положении и немедленное создание заданной перегрузки; уменьшение тяги в заданный момент и отсутствие крена, скольжения и вращения вокруг продольной оси, поддержание заданной перегрузки, в заданный  момент увеличить тягу  и набрать к моменту вывода заданную скорость. Главные моменты при переключении - не  опаздывать с созданием перегрузки после полубочки, не допускать вращение самолёта  вокруг продольной оси, не перетягивать ручку на выводе из пикирования . 

Характерные ошибки и отклонения .

При выполнении переворота возможны следующие характерные ошибки лётчика и отклонения самолёта .

 А.  Отклонение - вывод из фигуры не в заданном направлении.                 Ошибка  -  выполнение полубочки с большой перегрузкой, или за время     более 3 - 4 сек.  , или выполнение фигуры после полубочки с креном, или  с вращением самолёта вокруг продольной оси .


Причины  -  слабая теоретическая подготовка, недоученность, неправильное переключение внимания .


Исправление отклонения  в полёте  -  исправлять не надо; следует просто  убрать крен и выводить из фигуры в том направлении, которое получится .


Предупреждение ошибки  -  теоретические занятия, провозные полёты.

 Б.   Отклонение - выход  из переворота с большой потерей  высоты,чрезмерным  ростом скорости и перегрузки .

Ошибка   -  опаздывание с созданием перегрузки после полубочки , или недостаточная величина перегрузки в первой половине  переворота, или вращение самолёта вокруг продольной оси.  Самое незначительное вращение вокруг продольной оси в сторону увеличения крена ( именно вращение, а не крен ) приводит к тому, что самолёт  выводится из пикирования как бы в разных направлениях, и траектория вывода приобретает  некоторую спиральность. Возьмите  в руки модель самолёта, поставьте её вертикально носом вниз; теперь поверните её вокруг поперечной оси  Z  , на 100 , поверните вокруг  продольной оси  X, на 100 , вокруг поперечной  оси  на  100 и т.д. Убеждаемся,что при таком  сложении  (Z  и  (X , модель  из пикирования  “ не выходит “. Практически даже при  (X ( 0.3 (Z  вывод из пикирования  заметно  задерживается, хотя  спиральность траектории при этом почти незаметна ( см . рис . ) . 
 Положение  усугубляется ещё и тем, что    у неопытного лётчика создаётся полная иллюзия нормального выхода из  пикирования, т.к.  ny   велика, земля в переднем стекле  “ нормально “ набегает  сверху вниз и кажется, что вот вот появится линия горизонта . Но стоит лётчику  чуть - чуть  поднять голову, как сразу  становится видно, что самолёт из пикирования не выходит, а его нос описывает круг по земной поверхности . Это ещё раз показывает, как опасно смотреть только через лобовое стекло.  В  принципе  для  самолётов типа Х - 32  проблемы затягивания в спираль при выводе не существует  по двум причинам : во-первых , велика угловая скорость вывода

из пикирования  (Z = 20 - 25 0/C  и не заметить соответствующую большую  (X  просто невозможно, а малая (Х на вывод из пикирования не влияет. Во-вторых  вывод из пикирования занимает несколько десятков метров и увеличение этой цифры даже в полтора раза не будет непоправимым отклонением .

    В .
Отклонение  - выход на очень большие углы атаки, сопровождаемый покачиванием самолёта с крыла на крыло или сваливанием в штопор.


Ошибка - перетягивание ручки, т.е. создание перегрузки, не соответствующей скорости .


Причина - при отсутствии указателя угла атаки лётчик не умеет по внешним признакам определять момент выхода  самолёта на предельные режимы, не знает элементарного соответствия между допустимой ny и скоростью. Перетягивание ручки особенно опасно на малой высоте, а именно в этом случае неопытный лётчик и стремиться “перетянуть” ручку, “чтобы не столкнуться с землёй”. Если уж лётчик решился выполнять какую-то фигуру, заканчивающуюся выводом из пикирования на предельно малой высоте, то нужно спокойно создать перегрузку, близкую к располагаемой, и ждать выхода самолёта из пикирования, не делая попыток добавочно увеличить угол атаки. В подобной критической ситуации причиной лётного происшествия гораздо чаще является не недостаток высоты для вывода из пикирования, а сваливание в штопор из-за слабой выдержки лётчика.

МЕРЫ  БЕЗОПАСНОСТИ.

При выполнении переворота состоят в выдерживании разрешённых условий ввода по скорости, высоте и режиму работы двигателя. Особенно важно учесть превышение рельефа местности, над которой выполняется маневрирование, по сравнению с аэродромом вылета .

При выполнении переворота не допускать чрезмерного увеличения скорости в начале фигуры, вращения самолёта вокруг продольной оси, перетягивания ручки при выводе из пикирования. 

Полупетля и Петля Нестерова.

Петля Нестерова - фигура пилотажа, при выполнении которой самолёт описывает в вертикальной плоскости замкнутую кривую, расположенную выше точки ввода .

Полупетля - фигура пилотажа , при выполнении которой самолёт описывает восходящую часть петли с последующим поворотом относительно продольной оси на 1800 и выводом в горизонтальный полёт в направлении, обратном вводу.

Вторая половина петли и с точки зрения теории, и с точки зрения практического выполнения напоминает переворот после полубочки. Поэтому рассмотрим в основном первую половину петли и полупетли.

На рис. изображена схема сил, действующих на самолёт в некоторых точках траектории. Движение центра тяжести самолёта описывается уравнениями :

 1.            

 ,

 или            

.

 2.         

 ,

 или        

 .

 3.              


Заметим, что на полупетле и первой половине петли угол наклона траектории  (  изменяется от 0 до 1800 и поэтому sin(  изменяется от 0 (при 00) до +1 (при 900) и снова до 0 (при 1800), следовательно, последний член входит в первое уравнение со знаком “ - ”(сила тяжести всё время действует в сторону уменьшения скорости). Значение cos( изменяется при этом от +1 (при 00) до 0 (при +900) и до -1 (при +1800) , следовательно, последний член входит во второе уравнение сначала со знаком“ - ”(сила тяжести мешает подьёмной силе искривлять траекторию) , а затем со знаком “ + ”(сила тяжести действует в сторону искривления траектории).

Кроме искомых неизвестных V и ( в уравнения входят ny  и nx. Нормальная перегрузка ny  является функцией времени t или угла (  и зависит от манеры пилотирования , т.е. этой перегрузкой нужно задаться, прежде чем начать решать уравнения. Продольная перегрузка n( находится по текущим значениям тяги Р и сопротивления Q в соответствии со скоростью, высотой и углом атаки. Перегрузка в первой половине петли, на полупетле должна быть оптимальной. Отказ от оптимума в любую сторону приводит к уменьшению скорости в верхней точке. Причём влияние на скорость несколько своеобразно. Уменьшение ny по сравнению с оптимальной приводит к значительному уменьшению скорости в верхней точке. Наоборот, любое увеличение ny по сравнению с оптимальной почти не влияет на скорость в верхней точке .

Скорость ввода в полупетлю влияет на параметры фигуры следующим образом. Увеличение скорости ввода на постоянной высоте приводит к увеличению скорости и высоты в верхней точке, средней скорости и перегрузки на траектории (имеется в виду обычное выполнение фигуры ; в принципе например, на меньшей скорости можно сделать фигуру большего радиуса, чем на повышенной скорости ). Однако увеличение скорости ввода не приводит во всех случаях к увеличению индикаторной скорости в верхней точке. Наибольшая индикаторная скорость в верхней точке получается при вводе в полупетлю на средней скорости безопасного диапазона, т.к. ввод на чрезмерной скорости (как и на малой) также приводит к попаданию в верхнюю точку на малых скоростных напорах.

Расчёт Полупетли и Петли.

Существующие методы расчёта петли (полупетли) по точности и сложности занимают промежуточное положение между численным интегрированием уравнений движения и расчётом по средним величинам. Приведём один из таких примеров.

Принимаются следующие допущения (при любом методе неизбежны те или иные допущения, от чего и зависит точность расчёта ).

 - Петля выполняется с постоянной угловой скоростью поворота траектории;

 - Скорость и высота на вводе в петлю и на выводе из неё примерно одинаковы, следовательно, одинаковы и энергетические высоты в начале и в конце манёвра, а средняя предельная перегрузка может быть принята равной нулю. При таких допущениях скорость V в любой точке траектории восходящей части можно оценить с помощью формулы :

      

     где , V1- скорость на вводе ;

                                                          ny1- наибольшая перегрузка на вводе. 

 Скорость в верхней точке (cos( =-1) :         


С помощью последней формулы можно определить оптимальную скорость ввода в петлю, имея в виду, что в верхней точке скорость не должна быть меньше эволютивной :

                                   

 

При взятых допущениях закон изменения перегрузки в процессе выполнения петли должен быть следующим :

                                      ny=ny1 - 2 + 2cos(
          До верхней точки петли самолёт набирает высоту :

                                      


             Вся петля (((( = 2( ) будет выполнена за время :

                                          


На практике чаще используется переменный закон движения самолёта на петле ; 1 и 4 четверти выполняются при постоянных ny , а 2 и 3 - при постоянной угловой скорости поворота траектории. В этом случае для расчёта скорости в первой и последней четвертях (при ny = const ) применяется формула :                                                   
                                    
 

 .

Техника пилотирования.
Выполнив все предварительные действия (установив скорость, высоту, осмотрев верхнюю полусферу, проверить отсутствие скольжения, наметив ориентир ввода ) плавным движением ручки на себя создать требуемую ny (обычно начальная ny ( 2,5-3 ). Теоретически эта наибольшая ny должна быть создана к моменту достижения угла 30 - 500 , в зависимости от условий ввода. Практически наибольшую нагрузку следует создать за 3 - 4 сек. , что и будет примерно соответствовать теоретически оптимальному закону. Замедленное создание ny приведёт к заметному отклонению от оптимума, к растянутости фигуры по вертикали, к уменьшению скорости в верхней точке. Ускоренное создание ny (за 1,5 - 2,5 сек.) хотя и не приводит к уменьшению скорости в верхней точке, но является уже не регулируемым действием и может вызвать заброс ny за допустимую по прочности самолёта величину.

По достижении наибольшей ny её следует, согласно теории, постепенно уменьшать по оптимальному закону, но практически наибольшую ny можно несколько подержать до угла тангажа 70 - 800.

В процессе ввода в петлю (полупетлю) особенно важно не создавать скольжения, крена и вращения самолёта вокруг продольной оси (т.к. устранить крен после ввода уже практически невозможно и фигура обязательно превращается в косую петлю). Основным здесь является отсутствие скольжения, т.к. самолёт находится на больших углах атаки.

Итак, после прохода угла 900 лётчик начинает уменьшать ny таким образом, чтобы в верхней точке петли  ny ( 1,5 ед.

Пространственное положение самолёта на восходящей части петли прекрасно видно если на вертикальном траектории (когда перегрузка спадёт),  слегка повернув голову и скосив глаза,  посмотреть влево и вправо на горизонт.(см. рис.)


 Особенно важно при подходе к верхней точке не перетягивать ручку и не допускать скольжения.

Лётчик, допуская отклонение шарика, может убедиться, что самолёт “не хочет” делать петлю и выворачивается в верхней точке на полупетлю или, что ещё хуже и опаснее, ещё на восходящей части петли.

Причина “самостоятельного” выполнения самолётом полубочки заключается в повышенной реакции креном на скольжение при больших углах атаки. Дополнительным фактором, усугубляющим положение, здесь является то обстоятельство, что при больших ny (при больших () указатель скольжения теряет свою чувствительность и скольжения почти не показывает.

Указатель скольжения (шарик) работает по принципу маятника, который, будучи подвешенным в кабине самолёта, занимал бы положение, обратное суммарному вектору внешних сил, действующих на самолёт (к внешним силам относят силу тяги Р и полную аэродинамическую силу R, раскладываемую обычно на три силы Y , Q , Z , сила тяжести сама по себе не даёт перегрузки и на положение маятника не влияет). Если рассматривать отклонение маятника в плоскости yoz, перпендикулярной к вектору скорости самолёта, то маятник занимает положение, обратное суммарному вектору аэродинамических сил Y и Z , что и отображено на рис.


Шарик указателя скольжения представляет собой как бы маятник подвешенный в точке О, являющейся центром окружности изгиба трубки, в которой перемещается шарик. Следовательно шарик всегда располагается на линии, проходящей через точку О и параллельной равнодействующей сил Yи Z . По рис. можно определить угол отклонения шарика :

                            

 

Таким образом, при неизменном угле скольжения ( (при неизменной боковой nZ ) увеличение ( (увеличение ny ) приводит к уменьшению угла отклонения шарика (ш. Наоборот при неизменном положении шарика (при (ш=const ) увеличение ( (увеличение ny ) будет сопровождаться соответствующим увеличением угла скольжения ( (увеличением боковой перегрузки nZ ).

Пусть, например, перед вводом в петлю (при ny=1) шарик был отклонён вправо на два диаметра (это очень большое скольжение), а лётчик, не устранив скольжения, ввёл самолёт в фигуру и создал перегрузку 4ед. В этом случае при увеличении ny  шарик пойдёт к центру и остановится в положении 1/3 диаметра вправо от центра. Сочетание большого угла скольжения (хотя шарик находится почти в центре ) и большого ( даёт мощный поперечный момент Мх, и самолёт наверняка вывернется из фигуры, выполняя бочку влево. Поэтому скольжение следует тщательно устранять перед вводом самолёта в фигуру, т.е. ещё на малых ny .

Если лётчик не знает и не учитывает того факта, что указатель скольжения почти не показывает скольжения на больших ( и ny, то это может приводить к выворачиванию самолёта бочкой из любой фигуры в той точке, где создаётся большой угол атаки или большая перегрузка (на вводе в петлю и полупетлю, вблизи верхней точки петли и полупетли, на форсированном развороте, на выводе из пикирования и т.д.). Особенно опасна непроизвольная и неожиданная бочка на малой высоте, поэтому за координацией отклонения рулей при пилотировании здесь нужно следить особенно тщательно.

При выполнении петли верхнюю точку следует проходить без завышения, т.е. без уменьшения угловой скорости поворота траектории и без перехода на отрицательные перегрузки, но и без перетягивания ручки, т.е. без увеличения ny свыше допустимой величины для данной индикаторной скорости .

Следует помнить, что сваливание происходит не от уменьшения скорости , а то увеличения угла атаки до критической величины.

При проходе верхней точки следует исправить образовавшийся на восходящей части петли крен , который убирается координировано элеронами и рулём направления , т.е. без скольжения, ориентироваться следует по линии естественного горизонта. После прохода верхней точки дальнейшее выполнение петли соответствует перевороту .

Особенности  пилотирования  на полупетле.
Полубочку в верхней точке полупетли можно начинать только при достаточной индикаторной скорости. А чтобы скорость в верхней точке была побольше лётчик на полупетле должен более тщательно выдерживать оптимальную ny и , если отклоняться от неё, то только в большую сторону. Полубочку следует начинать, когда нос самолёта тянет на горизонт. В процессе полубочки продольная ось самолёта поднимается вверх относительно вектора скорости на два угла атаки (без учёта кинематического взаимодействия ) но сам вектор скорости опустится вниз на угол ((, в результате самолёт окажется в режиме горизонтального полёта. При недостаточной скорости в верхней точке полубочки можно выполнить несколько позже когда самолёт наберёт необходимую скорость.

Перед выполнением полубочки ручку следует слегка отпустить и уменьшить ny примерно до 1. На полубочке в полном соответствии с теорией самолёт теряет направление, т.е. отклоняется вправо или влево от плоскости  полупетли на угол, равный (( . При выполнении полубочки с большей ny самолёт 
может отклониться в сторону на 20 -300 . Интересно, что на левой полубочке самолёт отклоняется вправо, а на правой - влево.

       Переключение внимания. 

Перед вводом в полупетлю: соответствие скорости и высоты безопасному диапазону ввода, принятия решения на начало фигуры. 

На вводе: создание необходимой  ny, отсутствие крена, скольжения.

На восходящей части фигуры: поддержание и уменьшение ny, в соответствии с углом тангажа; отсутствие скольжения и вращения самолёта относительно продольной оси; пространственное положение самолёта.

При подходе к верхней точке полупетли: индикаторная скорость, уменьшение перегрузки в соответствии с индикаторной скоростью, отсутствие скольжения и направление крена; принятие решения на выполнение полубочки или петли.

В верхней точке: уменьшение ny до (1, ввод в полубочку с координированным отклонением элеронов и педалей или с небольшим внешним скольжением, скорость вращения должна обеспечить выполнение полубочки за 3сек., остановка вращения, исправление остаточного крена, скольжения и тангажа; скорость, высота.

В верхней точке петли: тщательное исправление крена, скольжения; перевод самолёта без паузы на нисходящую часть петли созданием перегрузки, соответствующей индикаторной скорости в верхней точке.

                  Характерные ошибки и отклонения.  

При выполнении петли Нестерова и полупетли возможны следующие отклонения самолёта и ошибки лётчика:

 А.    Отклонение - петля получается косой.

Ошибка - лётчик вводит самолёт в фигуру с постепенным увеличением крена, т.к. не устраняет перед вводом скольжения или не парирует рулями действия гироскопического момента винта. Некоторые лётчики при большой нагрузке на ручке управления тянут её на себя по кратчайшей линии - от кисти к плечу - и создают тем самым накренение самолёта вправо.

Причина - слабая теоретическая подготовка, слабая физическая подготовка (именно физически слабые лётчики тянут ручку наискосок), не научен, неправильно переключает внимание на вводе (не следит за отсутствием скольжения и крена).

Исправление отклонения в полёте - если крен замечен на вводе, то его следует убрать и выполнять в дальнейшем правильную петлю. Если крен замечен на восходящей части при больших углах тангажа, то его убирать не следует, нужно прекратить вращение самолёта вокруг продольной оси, т.е. предотвратить дальнейшее увеличение крена, и продолжать выполнять косую петлю с имеющимся креном. При необходимости крен можно убрать в верхней точке петли. Убрать крен при больших углах тангажа практически невозможно, во-первых, из-за скоротечности выполнения петли на самолёте Х-32, а во-вторых, представим, что в резу- 

льтате ввода в петлю с левым креном, самолёт при угле тангажа +800 занял в пространстве положение, изображённое на рис. Как здесь выпрямить петлю ? Дать правую ногу ? Но самолёт будет продолжать движение в прежнем направлении со скольжением и стремлением “вывернуться” из фигуры правой бочкой. Отклонить ручку вправо и немного повернуть самолёт вокруг продольной оси ? Но петля останется косой, только повернётся её плоскость.

 Чтобы в этом случае выпрямить петлю, нужно повернуть элеронами вправо вокруг продольной оси на 900 и продолжить выполнение петли, (выпрямленной) в плоскости, перпендикулярной к плоскости ввода. Но вряд ли такое действие можно рассматривать как “исправление отклонения”. Исправление крена на восходящей части петли затрудняется ещё и тем обстоятельством, что при проходе вертикали меняется знак крена и соответственно меняется сторона, в которую следует отклонять ручку для исправления этого крена. Например, если на вводе замечен левый крен, то для его исправления ручку надо отклонить вправо, но если этот левый крен не исправлен, то после прохода вертикали его уже следует исправлять отклонением ручки влево.

Лётчик ! На восходящей части петли при больших углах тангажа крен не исправляй , а продолжай выполнять фигуру в виде косой петли или полупетли.

Попытки лётчика как-то исправить положение на участке петли , близкой к вертикали, могут привести к потере пространственной ориентировки и к сваливанию самолёта в штопор , которому обычно предшествует беспорядочное падение.

 Б.     Отклонение - подход к верхней точке петли на малой скорости.

Ошибка - лётчик не придерживается оптимального закона изменения перегрузки по углу тангажа, или допускает незначительное вращение самолёта вокруг продольной оси, или производит ввод в фигуру за пределами разрешённого диапазона высот и скоростей.

Причина - лётчик вообще не знает оптимального закона ny(() для самолёта, не пользуется указателем перегрузок (ориентируется на субъективное ощущение перегрузки), не умеет быстро переключать внимание с прибора на прибор и считывать их показания, не включает в порядок переключения внимания проверку отсутствия вращения вокруг продольной оси (не крена а именно вращения ).

Исправление отклонения в полёте - при подходе к верхней точке с пониженной скоростью следует уменьшить ny (но не до нуля), тщательно парируя педалями возникающие скольжения, перевести самолёт на снижение и при достижении нормальной скорости плавно убрать обороты двигателя.


Если необходимо выполнить обязательно полупетлю, то не убирая Nдв , пройти верхнюю точку, набрать необходимую скорость и выполнить полубочку со смещением.  

 В.     Отклонение - превышение эксплуатационной перегрузки при вводе  в 
петлю и полупетлю.

Ошибка - несоразмерное отклонение ручки на себя, несвоевременное отклонение ручки от себя.

Исправление отклонения в полёте - немедленно отпустить ручку от себя.

 Г.     Отклонение - вывод из петли на недопустимой высоте и на пределе   
по ny или (.

Ошибка - создание недостаточной перегрузки на третьей четверти петли, что иногда вызвано желанием выполнить петлю “красиво”.

Меры безопасности.  При выполнении петли Нестерова состоят в выдерживании разрешённых условий ввода по скорости, высоте и режиму работы двигателя. Выполнять правила пилотирования обеспечивающие выход в верхнюю точку на скорости, не менее минимально допустимой, а также выполнение третей четверти петли без промедления и растягивания. Следует обращать внимание на отсутствие вращения на восходящей и особенно на нисходящей части петли.

    Бочка.
Бочка - фигура пилотажа, при выполнении которой самолёт поворачивается относительно продольной оси на 3600 с сохранением общего направления полёта.

Управляемой бочкой называется такая, при выполнении которой между вводом и выводом (т.е. в процессе вращения) положение рулей меняется (например, если в положении вверх колёсами отдаётся ручка от себя или меняется положение педалей).

                                  Теория Бочки.

Рассмотрим вопрос о положении оси вращения самолёта, взяв для примера левую бочку. Относительно продольной оси самолёта вращение создаётся элеронами (иногда с добавлением внешнего скольжения). Вектор (х в соответствии с “правилом буравчика” на левой бочке направлен назад, на правой - вперёд. Величина (х задаётся лётчиком с помощью того или иного отклонения рулей.

Вращение относительно поперечной оси самолёта (поднятие или опускание но-

са в связанных координатах) происходит вслед за поворотом вектора скорости V под действием подьёмной силы Y (действие силы тяжести G учтём несколько позже).

Для определения величины (х запишем уравнение движения 

, (центростремительная сила равна массе, умноженной на центростремительное ускорение), откуда: 

 (без учёта действия силы веса). Полагая (y ( 0, получим, что на бочке самолёт вращается с сумарной скоростью 

, положение вектора ( определяется углом (, величину которого можно найти из соотношений:

            

           или         

 .

Благодаря смещению оси вращения на угол ( относительно вектора V движение самолёта на бочке происходит по сложной спиральной траектории.

  Траектория как бы навёрнута на некое подобие цилиндра, ось которого изогнута вниз в виде параболы под действием силы веса G и орвёрнуга влево (на правой бочке вправо) на угол ( от исходного направления движения. Вдоль оси цилиндра самолет продвигается со скоростью Vcos(, по окружности вокруг цилиндра - со скоростью Vsin(. Сложение этих двух скоростей и даёт спираль. 

                                    Расчёт параметров бочки. 

Расчитаем радиус бочки rб, т.е. радиус цилиндра, на который навёрнута спиральная траектория. Уравнение движения (второй закон Ньютона): 
    


        

,    откуда     

.

Обычно при выполнении бочки (х (( (z и ( ( (х, поэтому приближённо можно записать:   

 [м]. Заметим, что в приведенных формулах 

,

                                   

 .

 Техника пилотирования.

Установить обороты двигателя, которые на бочке должны быть несколько больше, чем это требуется для установившегося полёта на скорости ввода, т.к. лобовое сопротивление на бочке больше, чем в прямолинейном полёте. Ввод можно осушествлять прямо в режиме разгона, но ни в коем случае в режиме торможения (даже при начале ввода на заданной скорости).

При выполнении бочки сначала следует плавным движением ручки на себя создать угол кабрирования 15 - 200 и на мгновение зафиксировать самолёт в этом положении, слегка отдав ручку от себя. Если выполнять бочку без предварительного кабрирования, то выход из фигуры произойдёт со снижением, с большой потерей высоты. Затем плавно отклонить ручку и педали в желаемую сторону вращения так, чтобы скорость вращения равнялась 45 - 60 0/с, т.е. чтобы бочка была выполнена за 6 - 8 с. Педали при этом отклоняются на такую величину, при которой шарик остаётся в центре или уходит во внешнюю сторону не более чем на один диаметр. При отклонении шарика во внутренюю сторону вращение замедляется. Для выхода в горизонтальный полёт на высоте, равной высоте ввода, бочку следует выполнять управляемой, уменьшая ny отдачей ручки от себя в положении вверх колёсами, вернее при углах крена, равных 90 - 2700. Чем замедленнее бочка, тем больше здесь следует отдавать ручку, при tб = 10 - 12( перегрузка на середине бочки бывает уже отрицательной. Для вывода из бочки лётчик должен с некоторым упреждением отклонить ручку и педали против врвщения и при остановке вращения поставить рули нейтрально. Затем при необходимости исправить остаточный угол крена и тангажа. Чем быстрее бочка, тем больше должно быть упреждение на начале вывода.

Смотреть на бочке следует на горизонт прямо перед собой. Переключение внимания: создание угла предварительного кабрирования - создание углового ускорения - поддержание постоянной угловой скорости - уменьшение перегрузки в положении вверх колёсами - определение момента вывода из бочки - создание отрицательного углового ускорения (остановка врашения) - исправление остаточного угла крена и тангажа.

Основным отклонением самолёта привыполнении бочки является потеря высоты на выводе. Ошибки лётчика, приводящие к этому отклонению,- недостаточный угол предварительного кабрирования на вводе или уменьшение скорости вращения после прохода крена 900. Особенно распространена вторая ошибка, т.к. при переворачивании вниз головой неопытный лётчик крепче сжимает ручку и при этом невольно ослабляет боковое усилие на неё. При замедлении вращения посередине бочки подъёмная сила действует вниз больший отрезок времени, чем вверх и складываясь с силой веса, круто исправляет траекторию вниз. Полностью исправить в полёте это отклонение нельзя. Заметив уменьшение скорости вращения или начавшееся уменьшение высоты, лётчик должен увеличить дачу рулей (ручки и педали) в сторону бочки, а после прохода крена 2700 - увеличить ny, подобрать ручку на себя ! Предупреждается эта ошибка хорошей теоретической подготовкой и ясным представлением физики выполнения фигуры, неоднократным продумыванием на земле порядка переключения внимания на бочке и соответствующей психологической подготовкой, а также правильным показом в воздухе обучающим и самостоятельной тренировкой.

        Лётчик ! Не замедляй скорости вращения на бочке !
Техника пилотирования для выполнения прямолинейной бочки должна быть такой (см. рис. левая бочка)


1. В горизонтальном полёте лётчик отклонением ручки создаёт вращение (х, по мере увеличения крена ручка постепенно отдаётся от себя, а педали отклоняются против бочки (в нашем примере при крене от 0 до 1800 опускание носа самолёта предотвращается отклонением правой педали вперёд).

2. При крене 900 ручка должна быть отдана настолько, чтобы нормальная перегрузка ny=0; после этого ручку продолжают отдавать от себя и дальше. Правая педаль должна быть подана вперёд настолько, чтобы боковая перегрузка nz=+1 (лётчик прижат к левому борту с силой собственного веса); после этого правая педаль начинает убираться.

3. При крене 1800 ручка должна быть отдана до ny=-1 (лётчик весит на ремнях), а затем начинает подбираться на себя. Правая педаль убрана полностью, и после этого момента начинает выдвигаться вперёд левая педаль.

4. При крене 2700 положение ручки должно соответствовать ny=0; затем ручка должна и дальше подбираться на себя. Левая педаль отклонена вперёд до nz=-1 и после этого педали начинают отклоняться к нейтральному положению.

5. Педали нейтрально и nz=0, ручка в положении горизонтального полёта ny=+1. Такая бочка может выполняться только в спортивных целях или для тренировки в пилотаже.

Техника пилотирования крутой бочки следующая: лётчик должен на достаточной скорости (не менее 1.5 от наивыгоднейшей) плавным, но энергичным движением ручки на себя создавать угол предварительного кабрирования 25 - 300 и, продолжая увеличивать нормальную перегрузку до 2 - 3, ввести самолёт элеронами и педалью в координированное вращение (“шарик” в центре) с такой угловой скоростью, чтобы бочка была выполнена за 10 - 12сек. Самолёт при этом начинает описывать крутую спираль. На такой бочке ещё более важно не замедлять вращение посередине фигуры, т.к. большая подъёмная сила, направленная вниз, сразу искривит в ту же сторону ось спирали. Лучше всего при крене 1800 несколько уменьшить ny и увеличить элеронами скорость вращения, чтобы иметь полную гарантию от потери высоты на выводе. Вывод из бочки обычным методом - остановить вращение, уменьшить ny до 1, устранить остаточный крен и тангаж.

При обучении следует учитывать, что сложность техники пилотирования и переключения внимания возрастает при увеличении крутизны бочки (при увеличении перегрузки и уменьшении скорости врашения).

На предельно- малых и малых высотах поперечное демпфирование возрастает и бочку следует выполнять на повышенной скорости, чтобы увеличить управляющие моменты рулей, которые примерно пропорциональны квадрату индикаторной скорости. На этих высотах нельзя выполнять крутые бочки с увеличенной перегрузкой и уменьшенной скоростью вращения, т.к. возможные ошибки лётчика в пилотировании приводят к более серьёзным последствиям вследствии более значительного увеличения потери высоты на выводе. 

Здесь можно выполнять бочкки, близкие к школьным, причём, будет неплохо, если угол предварительного кабрирования сделать побольше - некоторый набор высоты на бочке не повредит.

Выполнение восходящих бочек по технике пилотирования ничем не отличается от обычных горизонтальных, но скорость ввода должна быть тем больше, чем больше средний угол набора (. Избыточная скорость расходуется на набор высоты (дуга ввода в горку, собственно восходящая бочка, дуга вывода в горизонтальный полёт) и на преодоление индуктивного сопротивления при вводе в горку. При больших углах набора выгоднее выполнять бочку с поворотом на 5400 (1.5 оборота) с выходом из горки в перевёрнутом полёте с положительной ny и с последующей полубочкой.

Восходящие бочки выполняются быстро и на уменьшенных ny =+0.5+1.0. Увеличивать ny и радиус спирали здесь не целесообразно со всех точек зрения; теряется скорость, траектория отклоняется в сторону, затрудняется пространственная ориентировка лётчика. По этим же причинам следует на уменьшенных ny и быстро выполнять нисходящие бочки и полубочки.

Безопасность полёта при выполнении бочки обеспечивается скоростью и высотой ввода, углом предварительного кабрирования и недопущением замедления вращения.

Спираль.

Спираль - фигура пилотажа, при выполнении которой самолёт движется на эксплуатационных углах атаки по спиральной траектории с набором (восходящая) или со снижением (нисходящая) высоты.

Спираль с креном до 450 называется мелкой, а скреном более 450 - глубокой.

  Теория спирали: Траектория движения самолёта на спирали представляет собой линию, навёрнутую на вертикальный цилиндр с радиусом Rc.

Схема сил, действующих на самолёт на восходящей спирали (в проекциях на плоскости: развёрнутую вертикальную, горизонтальную, пер-

пендикулярную к вектору скорости).

Набор (потеря) высоты за один виток называется шагом спирали hc. Естественно, что суммарный вектор угловой скорости (с при вращении самолёта на спирали направлен параллельно оси натянутого цилиндра; вверх на левой спирали и вниз на правой. Исходя из данной схемы сил, можно получить следующие соотношения и формулы для расчёта установившейся спирали:

1)При постоянной скорости: P=Q+Gsin( или nx=sin(. На восходящей установившейся спирали nx>0, на нисходящей nx<0, на установившемся вираже nx=0, на неустановившейся спирали при увеличении скорости nx>sin(, при уменьшении скорости nx<sin(.
2)При постоянном угле набора. Ycos(=Gcos( или 

: заметим, что при заданном крене ny на спирали меньше, чем на вираже.

3)Из второго закона Ньютона (Сила равна массе умноженной на ускорение)получим: 

 или 

; откуда можно вывести рабочие формулы для расчёта  

                                          



или 

.

Время выполнения одного витка спирали определяется: 

.

Исходя из вертикальной развёртки цилиндра на рис. получим шаг спирали:   


hc=Vsin(tc             или              hc=2(Rctg(. 

Полезной может оказаться и формула для определения угла наклона траектории:                                              

.

Для нисходящей спирали, выполняемой без тяги, можно получить:

                                                    

.


Влияние крена на шаг спирали и высоту выхода в горизонтальный 

                                                    полёт.

При исседовании нисходящей спирали возникает естественный вопрос о минимальном шаге одного её витка (что эквивалентно вопросу о минимальном изменении высоты при развороте на нисходящей спирали на любой угол (.) Считается что hc min получается при развороте с (=450. Но это не всегда правильно. Если отвлечься от практики и рассуждать чисто теоретически, то hc min получается при крене 900 и отвесном снижении.

Практически нисходящую спираль следует выполнять с (=45 - 500. В этом случае теряется минимальная высота при развороте на заданный угол, включая участки ввода и вывода. Дело в том, что на спирали для поддержания скорости угол снижения должен быть заметно больше, чем на прямолинейном планировании. Поэтому перед вводом в спираль лётчик должен предварительно увеличить угол планирования, на что расходуется высота, а после выполнения разворота - уменьшить угол, на что также расходуется высота. При увеличении ( до 45 - 500 шаг спирали уменьшается гораздо быстрее, чем увеличивается расход высоты на ввод и вывод. При увеличении (>45 - 500 расход высоты на ввод и вывод растёт быстрее, чем уменьшается шаг самой спирали. В результате получается, что потеря высоты включая участки ввода и вывода имеет практический минимум в районе крена 45 - 500
                Техника пилотирования и переключение внимания.

На спирали такие же, как на вираже или развороте, но имеются некоторые особенности. При вводе в нисходящую спираль сначала создаётся необходимый угол снижения, а затем крен. На самой спирали скорость поддерживается увеличением или уменьшением угла снижения при постоянном крене 450, т.е. изменением ny с помощью отклонения ручки на себя или от себя.

Хотя на нисходящей спирали самолёт стремится самостоятельно уменьшить крен, всё-таки более распространённым отклонением является увеличение крена вследствии ошибочных действий лётчика. На эту ошибку может наслаиваться другая - стремление лётчика предотвратить опускание носа самолёта выбиранием ручки на себя без уменьшения крена и вращения (х. При таком “непонятном” поведении самолёта на нисходящей спирали (опускание носа, ускорение вращения, увеличение ny и т.д.) следует прежде всего прекратить вращение (х и вывести самолёт из крена. Исправлять отклонения без вывода из спирали не рекомендуется. При вводе в восходящую спираль также сначала создаётся необходимый угол набора, а затем крен. На самой спирали скорость можно регулировать как изменением крена и перегрузки при постоянном угле набора, так и изменением угла набора при постоянном крене. Обычно применяется комбинированный способ, например для предотвращения падения скорости уменьшается ny и угол набора с последующим уменьшением крена.  

Основным отклонением на восходящей спирали является постепенное увеличение крена, иногда за 900. Это отклонение становится неприятным , если сопровождается одновременным увеличением угла набора и потерей скорости. Исправлять такое отклонение следует увеличением крена до 1800 и выходом в горизонтальный полёт в перевёрнутом положении с умеренной ny, соответствующей приборной скорости. В конце выполняется полубочка.

                                       Меры безопасности.

При выполнении бочки обычные: не допускать чрезмерного падения скорости, увеличения крена и угла снижения на нисходящей спирали, чрезмерного увеличения угла набора на восходящей спирали.

                                            Косая петля.

Фигура пилотажа, при выполнении которой самолёт описывает в некоторой плоскости замкнутую кривую, расположенную выше точки ввода.


Косая петля есть нечто среднее между форсированным виражём и обычной петлёй.

Теория косой петли.

Правильная косая петля должна выполняться в одной плоскости, наклон которой к горизонту определяется углом (. И обычный вираж ( = 0 и петля ( =900 являются, по существу, частными случаями косой петли.

Из рис. видно, что перпендикулярно к плоскости фигуры постоянно действует составляющая веса Gcos(, если эту силу не уравновесить, то самолёт будет постепенно выходить из заданной плоскости и траектория примет форму косой спирали. Сила Gcos( уравновешивается составляющей подъёмной силы Ysin((, итак условием движения в одной плоскости является равенство:     



Gcos( = Ysin((  или  

;     (1)
Чем меньше угол наклона плоскости косой петли ( (т.е. чем ближе фигура к виражу) тем больше должен быть угол откренивания ((, т.е. угол между плоскостью симметрии самолёта и плоскостью косой петли.

При увеличении угла (, угол откренивания ((  уменьшается и становится равным нулю при ( = 900 .

На обычном вираже (=0, cos( =1, ((=90-(, sin(( = cos( и формула (1) превращается в уже изве-

стную формулу 

, связывающую перегрузку с креном при развороте в горизонтальной плоскости. Из формулы (1) видно, что угол откренивания уменьшается при увеличении перегрузки. Поэтому в 1 и 4 четвертях косой петли (когда ny сравнительно большая) угол (( должен быть меньше, чем во второй и третей четвертях (когда ny уменьшается).

Набор высоты от точки ввода до верхней точки косой петли зависит как от средней перегрузки nyср , так и от угла наклона ( и средней скорости Vср.

          Техника пилотирования.
При выполнении косой петли сложнее, чем при обычной петле. Это объясняется сложностью пространственного движения самолёта. Скорость ввода должна обеспечивать, как и на обычной петле, выход в верхнюю точку на скорости не менее эволютивной. Чем меньше угол наклона (, тем в более широком диапазоне скоростей возможен ввод в фигуру. Восходящую часть косой петли выполнять на максимальных Nдв. , нисходящую на N=3000 - 4000 об/м. При небольших углах наклона (( > 450) на максимале можно выполнять и нисходящую часть фигуры.

                                 Закон  изменения  перегрузки. 

По углу поворота ( на крутой косой петле следует выдерживать такой же, как на обычной петле: на вводе за 1.5 - 2 сек. плавно, но энергично создать ny =2.5 - 3, сохранить эту перегрузку до угла поворота траектории (=70 - 800, а затем плавно её уменьшать, чтобы в верхней точке ny=1.1 - 1.3, после прохода верхней точки не опаздывать с увеличением перегрузки и не допускать чрезмерного роста скорости на третей четверти фигуры (т.е. до угла (=2700), последнюю четверть косой петли проходить с перегрузкой, обеспечивающей вывод на желаемой скорости и высоте.

Чем меньше угол наклона петли, тем больше закон изменения перегрузки должен приближаться к ny(() на форсированном вираже. Практически это означает, что ny по траектории должна распределяться равномернее.

Наибольшие затруднения связаны с выдерживанием необходимого закона изменения крена по углу разворота, особенно при средних углах наклона плоскости фигуры (при ( =40 - 500). При больших углах ( косую петлю можно выполнять при постоянном наклоне поперечной оси самолёта к горизонту, т.е. без откренивания на угол ((, т.к. вследствии малости боковой составляющей веса спиральность траектории будет незначительной. В этом случае фактический крен ( будет равен (0. Техника пилотирования и переключение внимания при этом, как на обычной петле. При малых углах ( (<300) крен хорошо определяется по естественному горизонту, в этом случае техника пилотирования и переключение внимания, как на вираже. Особенность заключается только в том, что в нижней части фигуры крен нужно несколько уменьшать, а в верхней части увеличивать.

Наиболее трудно выполнить правильную колую петлю с ( = 450 . На вводе крен должен быть равен ( =370 (при ny = 3), при развороте на ( = 900 крен должен возрасти до ( =800 (при ny = 2), но, что это такое, лётчику непонятно, тем более, что для “увеличения” ( от 37 до 800 ручку приходится отклонять в противоположную сторону, в верхней точке крен ( = 1200 (ny = 1.3), но лётчику такая цифра также непонятна, т.к. он привык отсчитывать крен от горизонта по кратчайшему направлению (в нашем примере крен 1200 будет воспринят лётчиком, как правый крен 600), на нисходящей части такой петли крен уменьшается от 1200 до 800 и до 370 (при аналогичных перегрузках). Как же практически выполнять косую петлю со средним углом наклона её плоскости ? Рекомендации здесь можно дать следующие.

Проделав все необходимые операции, предшествующие выполнению фигуры, лётчик по естественному горизонту в горизонтальном полёте создаёт левый крен 370 (для примера рассмотрим левую косую петлю с углом наклона траектории (=450) и в течении 1.5 - 2сек создаёт ny = 3. В течении этих секунд крен выдерживается постоянным, т.к. в начале фигуры крен и не должен заметно изменяться. Это положение фиксируется рулями, т.е. не допускается вращение самолёта вокруг продольной оси. На восходящей части после прохода максимума ny пространственное положение самолёта можно проконтролировать по 
положению поперечной оси самолёта (плоскости крыла) относительно земли, воспользовавшись тем обстоятельством, что воображаемая поперечная ось (продолжение плоскости крыла) “упирается” примерно в одну точку земной поверхности на протяжении всей косой петли. К верхней точке рассматриваемой 

косой петли самолёт должен подойти с левым креном 1200 (если отсчитывать крен от нормального положения самолёта). Лёт-

чик в данном случае считает,что самолёт имеет правый крен 600 (отсчитывая угол от перевёрнутого положения). Если самолёт подошёл к верхней точке косой петли с другим креном, то здесь самый удобный момент для восстановления нормального пространственного положения. На нисходящей части положение самолёта можно контролировать по положению поперечной оси, для чего нужно до момента создания наибольшей ny один - два раза посмотреть влево на землю. Нос самолёта при этом следует вести вдоль воображаемой линии пересечения плоскости фигуры с поверхностью земли, для чего нужно периодически поглядывать вверх на землю. 

Отклонения и ошибки.
При выполнении косой петли в основном те же, что и на обычной петле. Характерным отклонением для косой петли является спиральность траектории (выполнение фигуры не в одной плоскости). Ошибка лётчика - неправильное отклонение элеронов. Причины - неумение определять пространственное положение самолёта на косой петле, непонимание теоретических основ данной фигуры. Очень часто лётчик выполняет косую петлю без откренивания самолёта на угол ((, т.е. сохраняет неизменным положение поперечной оси самолёта относителбно земли. При этом лётчики считают что петля выполняется с “постоянным креном”, хотя фактически крен здесь меняется по закону (0((). При больших углах ( такую манеру пилотирования нельзя считать ошибкой и можно даже рекомендовать, т.к. спиральность траектории из - за малости составляющей веса Gcos( почти

 не заметна, а боковое уклонение (t мало. При малых углах ( откренивание необходимо, особенно на нисходящей части косой петли, т.к. в противном случае самолёт затягивается в спираль. При попадании в нисходящую спираль ни в коем случае не следует пытаться продолжать фигуру; нужно немедленно вывести самолёт из крена, а затем из пикирования. В точке 4 следует повернуть самолёт вправо элеронами и выводить из пикирования, как это показано пунктиром. Но ещё больший вред может принести чрезмерное откренивание на восходящей части косой петли. Если угол (( будет 

больше, чем требуется, то самолёт выйдет в восходящую спираль и за счёт набора высоты потеряет скорость. Это отклонение наиболее вероятно, что на восходящей части косой петли затруднена ориентировка, т.к. естественный горизонт не виден в носовой части остекления. При непроизвольном вводе в восходящую спираль также не следует продолжать фигуру; нужно увеличить крен до 1800 (положить самолёт на спину), подтянуть нос самолёта к горизонту движением ручки на себя и созданием перегрузки, соответствующей скорости и выполнить полубочку. Если спиральность траектории обнаружена с опозданием при значительном падении скорости, то нужно отдачей ручки от себя уменьшить ny до (+0.2.....+0.3), убрать скольжение, поставить ручку нейтрально и позволить самолёту самостоятельно опустить нос и набрать скорость, после чего управляемость восстанавливается и лётчик может вывести самолёт в режим горизонтальног полёта.


Лётчик ! При малейшем сомнении в правильности пространственного положения самолёта прекрати выполнение фигуры и выводи самолёт из пикирования (кабрирования) по кратчайшему направлению.

                                   Меры безопасности.           
При выполнении косой петли заключаются, как обычно, в выдерживании заданной высоты и скорости на вводе и в непревышении ограничений по скорости и перегрузке. Особое внимание следует обратить на отсутствие спиральности траектории.

                       Полупереворот.(косой переворот)
Полупереворот - фигура пилотажа, при выполнении которой самолёт поворачивается относительно продольной оси на угол более 900 (но менее 1800) с последующим движением по нисходящей траектории в наклонной плоскости и выводом в горизонтальный полёт в направлении, обратном вводу. Полупереворот есть, по сути, вторая половина косой петли. Поэтому схема сил, действующих на самолёт на полуперевороте, теория этой фигуры и правила пилотирования такие же, как на косой петле. Неполную полубочку, с которой начинается полупереворот, следует выполнять с таким расчётом, чтобы зафиксировать крен (=90+(-((. При больших углах ( полупереворот рекомендуется выполнять на малом газе, техника пилотирования при этом напоминает технику пилотирования на обычном перевороте. При малых углах ( полупереворот рекомендуется выполнять на максимале, а техника пилотирования при этом напоминает технику пилотирования на форсированном развороте. Как и в случае косой петли затруднения могут возникнуть при выполнении полупереворота со средними углами наклона траектории ((=40 - 500). Здесь особое внимание следует обратить на отсутствие спиральности траектории, для этого намечается взглядом линия движения носа самолёта после выполнения начальной неполной полубочки. Если на обычном перевороте ((=900) самолёт теряет (Н, то на полуперевороте при почти равных условиях будет потеряна (Н((Нsin( . Поэтому граница безопасного ввода в полупереворот шире, чем для обычного переворота. В смысле расхода высоты полупереворот является более коварной фигурой, чем обычный переворот. При выполнении полупереворота заложенный безопасной высотой ввода резерв может очень быстро превратиться в недостаток высоты для вывода. Если же на полуперевороте будут допущены спиральность траектории или увеличение угла (, то расход высоты сразу же резко возрастает. При малейшем сомнении в правильности протекания этой фигуры лётчик должен немедленно убрать крен до 00 и выводить самолёт из пикирования по кратчайшему направлению, т.е. в вертикальной плоскости, не допуская при этом перетягивания ручки и сваливания.

                                     Боевой разворот.
Фигура пилотажа, при выполнении которой самолёт энергично набирает высоту с одновременным разворотом на 1800 (или на заданный угол).

Иногда боевой разворот определяют как разворот на 1800 в минимальное время и с максимальным набором высоты. Последнее определение не правильно, т.к. максимальный набор высоты можно получить при медленном развороте с малым креном и, наоборот, минимальное время получается при движении по траектории, напоминающей траекторию при форсированном развороте в горизонтальной плоскости (сначала с небольшим набором, а затем со снижением). Боевой разворот может выполняться самыми разнообразными способами: в виде части витка восходящей спирали (с различными углами набора и крена), в виде косой полупетли (с различными углами наклона её плоскости), в виде сочетания восходящей спирали с косой полупетлёй и т.д. Выбор способа выполнения боевого разворота зависит от Vвв и Нвв. Боевой разворот в общем случае является пространственной фигурой, и его траекторию нужно спроецировать на три плоскости: развёрнутую вертикальную, горизонтальную и перпендикулярную к вектору скорости.

                                    Техника пилотирования.

На рис. представлены основные способы выполнения боевого разворота, выбор одного из которых зависит от начальных условий.

А. Боевой разворот по типу форсированного разворота выполняется следующим образом. Сначала небольшим взятием ручки на себя создаётся некоторый угол кабрирования, а затем энергичным отклонением ручки и педалей (с сохранением координации) самолёт вводится в разворот с набо-

ром Н. Начальный крен 70 - 750, затем крен постепенно увеличивается до 900 к концу разворота. Перегрузку следует держать ( 3.5 ед. Вывод осуществляется энергичным отклонением ручки и педалей в сторону, противоположную развороту (с сохранением координации), с одновременным отклонением ручки от себя (т.е. ручка идёт по диагонали).

Б. Боевой разворот по типу восходящей спирали выполняется в том случае, если требуется набрать большую высоту, а время разворота роли не играет. Набор высоты и время разворота здесь могут быть самыми разнообразными. Чем меньше крен на спирали, тем больше будут время и набор высоты при развороте на заданный угол. Техника пилотирования такая же, как на восходящей спирали. Сначала создаётся желаемый угол кабрирования, а затем самолёт плавно вводится в разворот с набором Н. В процессе разворота поддерживаются примерно постоянные величины крена, тангажа и перегрузки. Перегрузка при этом связана с углами крена и набора соотношением: 

. Например, при (=300 и (=600 требуется держать ny=1.74 . Вывод из разворота осуществляется уменьшением крена и тангажа путём координированного отклонения ручки и педалей против разворота с одновременным отклонением ручки от себя. При больших углах набора ((>35 - 400) вывод целесообразнее осуществлять “через плечо”, т.е. сначала увеличить ( за 900 (вплоть до 1800), а затем взятием ручки на себя подтянуть нос самолёта к горизонту и выполнить полубочку. По типу спирали энергичный боевой разворот выполнить невозможно, т.к. для увеличения набора Н нужно увеличить угол набора (, но при этом растягиваются участки ввода и вывода (особенно участок ввода) и общее время разворота заметно увеличивается.

В. Боевой разворот по типу косой полупетли (“через плечо”) выполняется в том случае, когда требуется набрать достаточную высоту, не особенно растягивая время разворота. При этом время разворота на 1800 будет несколько больше, чем в случае А (по причине меньшей средней перегрузки по траектории), но набор Н будет меньше, чем в случае Б (т.к. на второй половине разворота подъёмная сила направлена вниз). Техника пилотирования такая же, как на косой петле. Но угол откренивания ((, можно не создавать, т.к. спиральность траектории здесь никакой роли не играет.

Г. При выполнении комбинированного боевого разворота его начало осуществляется по типу восходящей спирали (сначала тангаж, затем крен), но с увеличением угла набора (. На участке 2 - 3 на рис. поддерживаются постоянные значения крена, тангажа и перегрузки. Затем, начиная с некоторого момента элероны ставятся нейтрально, и дополнительным взятием ручки на себя (увеличением перегрузки) самолёт вводится в косую полупетлю. Варьируя положение точки перехода 3, можно приближать боевой разворот к случаю б или в. Чем раньше будет осушествлён переход от спирали к косой полупетле, тем меньше будет набор высоты и время выполнения комбинированного боевого разворота. Боевые развороты по типу а и б можно выполнять на любой угол (, не изменяя существенно техники пилотирования. В случаях в и г при необходимости развернуться на меньший угол, следует на участке 3 - 4 увеличить крен до 1800, взятием ручки управления на себя подтянуть нос самолёта к горизонту и выполнить полубочку. При необходимости развернуться на больший угол, следует около верхней точки косой полупетли повернуть самолёт элеронами вокруг продольной оси из положения (>900 до положения (=60 - 700  и продолжать боевой разворот в ту же сторону по типу восходящей спирали.

Основные отклонения при выполнении боевого разворота - недостаточный набор высоты или большое время, уменьшение скорости, отрицательная ny на выводе. Основной причиной этих отклонений является неправильный выбор лётчиком типа боевого разворота. Другие возможные отклонения такие же, как на развороте, или восходящей части косой петли.

                                    Пилотирование в группе.
Групповой полёт - совместный полёт двух и более самолётов в общем строю, под управлением одного командира. Строи устанавливаются для полётов на парадах и выполнения других задач. Строи могут быть сомкнутые и разомкнутые.

Сомкнутый строй - расположение самолётов в полёте, при котором интервал и дистанция между ними не превышает двух резмеров и двух длин самолёта.

Разомкнутый строй - расположение самолётов в полёте, при котором интервалы и дистанции между ними не более двух размахов и двух длин самолёта, соответственно, но обеспечивают надёжную зрительную связь между самолётами. Применяются следующие основные строи: “клин”, “ромб”, “пеленг”, “змейка”, “колонна”, “фронт”. Полёт в группе (в т.ч. и в паре) предъявляет повышенные требования как к командиру (ведущему) группы, так и к ведомым лётчикам.

                                     Теория полёта в группе.

При полёте в строю лётчик ведомого самолёта не может точно установить такие же скорость, направление полёта, обороты и другие параметры движения, как у ведущего (режимы могут только случайно совпадать на небольшом отрезке времени). Поэтому интервал, дистанция и превышение (принижение) являются неустойчивыми величинами, которые стремятся к одностороннему увеличению или уменьшению, если лётчик ведомого самолёта будет держать рычаг управления неподвижно. Для регулирования параметров строя лётчик ведомого самолёта должен непрерывно отклонять рули и РУД, слегка изменять курс и наклон траектории увеличивать  и уменьшать скорость. Следовательно, для сохранения места в строю у ведомого самолёта должен иметься резерв тяги и скорости, что обеспечивается ведущим, который обязан лететь с неполной тягой и несколько отступив от границ диапазона высот и скоростей одиночного самолёта.

Итак, ведущий должен лететь с неполной тягой, оставив резерв (Р, который и используется выдомыми для сохранения дистанции. Величина резерва тяги может быть различной. Она зависит: - от квалификации отдельных лётчиков и слётанности группы; чем выше эти показатели, тем меньший резерв тяги можно оставлять без риска развалить строй, - от метеоусловий, т.е. от видимости и турбулентности атмосферы; чем хуже прозрачность атмосферы и сильнее болтанка, тем больший резерв тяги приходится оставлять для сохранения строя; - от удобства визирования самолёта ведущего в стекле кабины ведомого, чем хуже обзор и меньше ориентиров для определения интервала и дистанции, тем больше отклонения и больше резерв тяги для парирования этих отклонений, - от построения и численности группы; необходимый резерв тяги увеличивается при увеличении интервалов и дистанций, и при увеличении числа последовательных парных связей между самолётами.

             Техника пилотирования и переключение внимания.
При полёте в группе значительную часть внимания ведомые и ведущие лётчики должны уделять сохранению строя. Чем строже фиксируется конфигурация группы и меньше интервалы и дистанции, тем большую часть времени ведомые лётчики смотрят на самолёт ведущего, а ведущий уделяет внимание плавности пилотирования и обеспечению условий ведомым для сохранения ими заданного места. Хотя о сохранении строя должны одинаково заботиться и ведущие, и ведомые лётчики, но непосредственным регулированием интервала и дистанции занимается ведомый.

Дистанция регулируется мелкими перемещениями РУД. Правда, перемещения РУД немного увеличивают расход топлива по сравнению с полётом на той же скорости, но с постоянными оборотами. При регулировании дистанции, как и любого другого параметра полёта, лётчик должен реагировать не только на величину отклонения (D, но и на скорость изменения этой величины. Практически это означает, что величину перемещения РУД следует соизмерять не только с величиной отклонения ведомого самолёта от заданной дистанции, но и со скоростью приближения к заданной дистанции. При непроизвольном обгоне ведущего при полёте в сомкнутом строю ведомый лётчик должен с креном 5 - 100 немного отойти во внешнюю сторону, одновременно уменьшая Nдв, отстать до дистанции, несколько большей по сравнению с нормальной, увеличить Nдв и плавными движениями РУД занять заданную дистанцию на удвоенном интервале, уменьшить интервал до заданного.

Интервал регулируется мелкими координированными отворотами и доворотами, т.е. координированным отклонением в соответствующую сторону ручки и педалей. При этом величина отклонения ручки и изменения крена в ту или иную сторону должна соизмеряться не только с величиной отклонения от заданного интервала, но и со скоростью приближения (или удаления) к заданному интервалу. В прямолинейном полете мелкие отклонения от заданного интервала при полете в сомкнутом строю можно регулировать и педалями. Но при этом нужно учитывать некоторые тонкости. При отклонении, например, правой педали вперёд руль направления, естественно, отклоняется вправо (см. рис. ) и на руле появляется боковая сила - Zр.н. , направленная влево. В первый момент времени, пока самолёт не успел повернуться, сила -Zр.н. приводит

 к некоторому смещению самолета влево, и только после поворота фюзеляжа появляется боковая сила +Z, которая начинает смещать самолет вправо, т.е. в сторону отклоненной педали. Этот эффект первоначального “неправильного” смещения самолёта тем дольше, чем больше вертикальное оперение. В этом и есть смысл регулирования интервала “только педалями”. Однако если какой-то лётчик слишком буквально поймет рекомендацию о регулировании интервала педалями и будет при отклонении педалей парировать стремление самолета к направлению от ведущего обратным отклонением ручки (в сторону ведущего), то эффект первоначального “неправильного” стремления самолёта может неожи-

данно привести к опасному уменьшению интервала.

 Превышение (принижение) регулируется мягкими движениями ручки отсебя - на себя.

Разворот строем. Рассматривается разворот группы способом “захождения”, т.е. с сохранением неизменного построения. При этом самолёты движутся по окружностям различных радиусов и с различными скоростями (см. рис.   ), перегрузка и крен у внешних и внутренних самолетов тоже раз-

личные. Для сохранения строя у всех самолетов должна быть одинаковой только скорость вращения (поворота траектории). Радиусы разворота дух самолётов отличаются на величину интервала между ними. Истинные воздушные скорости пропорциональны радиусам. При развороте в сомкнутом строю относительная разность в радиусах и скоростях крайних самолетов чрезвычайно мала и практически может не

 учитываться. Здесь для ведомых должен быть оставлен обычный резерв тяги, скорости и перегрузки, необходимых для сохранения плеча в строю. 

При развороте в разомкнутом строю с большими интервалами, разность радиусов, скоростей и перегрузок у крайних самолетов следует тщательно учесть. Расчет перегрузок, радиусов, угловых скоростей и др. параметров разворота группы выполняется также, как для одиночного самолета, но с учётом резерва тяги (Р, угла атаки  ((, перегрузки (ny, скорости (V и разности радиусов, поступательных скоростей, кренов и перегрузок левых и правых ведомых (при одинаковых угловых скоростях всех самолётов группы). Развороты группы способом “замещения” выполняются или с наклоном плоскости строя или на одной высоте. В разомкнутом строю разворот обычно производится на одной высоте, в сомкнутом - с наклоном плоскости строя. Разворот на предельно - малой высоте выполняется всеми самолётами группы на одной высоте, но при этом ведущий должен учесть, что внутренний ведомый не видит ведущего. Поэтому разворот предпочтительнее выполнять в строю “пеленг” на ведущего.

При выполнении разворотов наиболее характерными отклонениями и ошибками являются:

- Увеличение интервала и дистанции у внешних ведомых или уменьшение дистанции и интервала у внутренних ведомых вследствии запаздывания с вводом в разворот.

- Уменьшение интервала у внешнего ведомого (“наваливание” на ведущего) вследствии регулирования интервала педалями без изменения крена; при уменьшении интервала дача

внешней ноги без уменьшения крена приводит к ещё большему сближению с ведущим;

- Увеличение интервала у внутреннего ведомого вследствии тех же причин, что и в предыдущем пункте;

- Уменьшение интервала и дистанции у внешних ведомых или увеличение интервала и дистанции у внутренних ведомых на выводе из разворота вследствии запаздывания ;

- Большие колебания интервала и дистанции вследствии плохого глазомера и различных движений рулями и РУД.

                                         Меры безопасности.
В групповом полёте, кроме организационных, состоят в выдерживании ведущим таких режимов полёта, при которых крайние ведомые не выходили бы за предельные режимы по перегрузке, углу атаки и скорости. Ведомые не должны умышленно сокращать установленные для них интервалы и дистанции. Пристраивание следует осуществлять на увеличенных интервале и дистанции с поочерёдным их сокращением, заключительный этап пристраивания производится сначала занятием заданной дистанции на удвоенном интервале, а затем занятием и заданного интервала. При перестроениях следует предварительно увеличить интервал и дистанцию, а затем с принижением переходить в заданную сторону и пристраиваться рекомендованным выше порядком. На малых и предельно-малых высотах перестроение производить с превышением. Ведущему следует по возможности избегать разворотов в сторону ведомых, если эти развороты выполняются не в одной плоскости, и на одной высоте. В процессе разворота или другого манёвра перестроений не производить.

                                    Штопор самолёта.
Штопор требует от лётчика не только твёрдого знания правил пилотирования, определяемых Инструкцией, но также и понимания физического смысла явления. В практике встречаются случаи, когда отдельные лётчики из-за недостаточной теоретической подготовки и незнания характерных особенностей штопора допускают грубые ошибки в технике пилотирования. Они принимают поведение самолёта на штопоре за аварийную ситуацию и в соответствии с этим принимают неправильное решение.

Кратко напомним физическую сущность штопора. Штопором называется неуправляемое движение самолёта на закритических углах атаки при одновременном сложном его вращении в пространстве. Штопор не является фигурой пилотажа. Самолёт срывается в него, как правило, непроизвольно, в результате грубых ошибок лётчика в технике пилотирования. Некоторые считают, что срыв в штопор может произойти только при уменьшении скорости ниже некоторой минимальной скорости горизонтального полёта. Но это не правильно. Основной предпосылкой к началу штопора является не потеря скорости, а выход самолёта на критический и закритический углы атаки. А это может произойти почти на любой скорости, если лётчик перетянет ручку и создаст перегрузку: 

; где V - скорость при маневрировании, Vсв.г.п. - скорость сваливания в горизонтальном полёте; здесь принять, что Сymax ( const (мало зависит от V). Наоборот, если углы атаки малы, то самолёт не сорвётся в штопор и на скорости, меньшей Vсв.г.п .

Рассмотрим вначале причины появления авторотации (самовращения) крыла, поскольку это является основой штопора на рис. изображено крыло, 

вращающееся вокруг некоторой оси (близкой к вектору V) в правую сторону. В любом случае это приводит к увеличению угла атаки на правом полукрыле и к его уменьшению на левом полукрыле, но в зависимости от исходного угла атаки получается различный результат. Предположим, что самолёт вначале летел с углом (1, который меньше критического и под действием какой-то случайной причины начал крениться вправо. При этом угол атаки и подъёмная сила на правом полукрыле увеличивается, на левом уменьшается и накренение вправо прекра-

тится. Если же самолёт летел с углом атаки (2, который больше (кр , то при случайном накренении вправо подъёмная сила на правом полукрыле упадёт (хотя ( увеличится), а на левом возрастёт (хотя ( станет меньше и самолёт будет накреняться вправо всё быстрее и быстрее). Когда подъёмные силы на полукрыльях станут равными, установится постоянная угловая скорость (А, которая и называется установившейся скоростью авторотации. На закритических ( скорость авторотации равна 0; после прохода (кр, (А быстро возрастает и достигает максимума примерно при (=40 - 500, затем она падает и достигает нуля при (, близком к 900.

Скольжение оказывает большое влияние на скорость авторотации. Внешнее скольжение на штопоре (вперёд выдвинуто поднимающееся полукрыло) обычно способствует авторотации, увеличивая её скорость. Внутреннее скольжение (вперёд выдвинуто опускающееся полукрыло) обычно замедляет авторотацию. Выдвинутое вперёд полукрыло имеет относительно потока воздуха меньшую стреловидность и больший коэффициэнт подъёмной силы на докритических (, но при увеличении угла атаки срыв потока на этом полукрыле происходит раньше и более резко. Наоборот, отстающее полукрыло имеет относительно потока большую стреловидность и меньший Су на докритических (, но при увеличении ( срыв потока на этом полукрыле происходит позже и протекает плавнее. В результате может оказаться, что в некотором диапазоне закритических ( на отстающем полукрыле подъёмная сила будет больше чем на выдвинутом вперёд полукрыле, т.е. при внешнем скольжении на штопоре (педали по штопору) авторотация будет замедляться, а при внутреннем скольжении (педали против штопора) - ускоряться. Это непривычное явление (обратная реакция на скольжение). Это может наблюдаться в узком диапазоне закритических (, и это обстоятельство не влияет на общий результат, что внешнее скольжение способствует штопору и препятствует выходу из него, а внутреннее скольжение препятствует срыву в штопор и способствует выходу из него. Процесс непроизвольного срыва в штопор развивается примерно следующим образом. Если самолёт по какой-либо причине вышел на закритические ( (потеря V, манёвр с излишней ny , мощный восходящий поток воздуха и пр.), то на крыле происходит нарушение плавности обтекания и срыв потока, сопровождаемый падением подъёмной силы. Только совершенно случайно этот срыв может произойти одновременно и симметрично на двух полукрыльях, и тогда самолёт плавно опустит нос и войдёт в пикирование. Однако в большинстве случаев срыв развивается несимметрично, и самолёт начинает крениться вправо или влево с начальной угловой скоростью (. При этом у поднимающегося полукрыла подъёмная сила возрастает и лобовое сопротивление уменьшается, у опускающегося полукрыла наоборот, подъёмная сила падает и лобовое сопротивление увеличивается. Самолёт начинает энергично вращаться вокруг продольной и вертикальной осей (за счёт разности подъёмных сил и сопротивлений полукрыльев), т.е. начинается штопор. Заметим, что если имеется предварительное скольжение (отклонены педали), то вращение может начаться и на докритических (. При вращении самолёта подъёмная сила так же вращается и её среднее действие равно 0. Поэтому после срыва в штопор самолёт будет двигаться вдоль некоторой вытянутой спирали, осью которой является парабола - траектория падения тела без подъёмной силы. Рассмотрим схему сил, действующих на самолёт при установившемся вертикальном штопоре см. рис.

Самолёт при таком штопоре снижается почти вертикально, т.е. Vy(V,(виток занимает по высоте несколько десятков метров при радиусе несколько метров). Вес самолёта G уравновешивается лобовым сопротивлением Q, откуда можно найти скорость снижения: 

: Подъёмная сила Y является центростремительной силой, закручивающей траекторию в спираль с радиусом rшт. , который можно определить следующим 

образом: 

. Центр давления при штопоре находится позади центра тяжести самолёта, т.е. аэродинамические силы Y и Q (равные в сумме силе R) дают пикирующий момент, стремящийся уменьшить (. Этот момент уравновешивается кабрирующим моментом от центробежных сил Fцб , пропорциональных квадрату скорости вращения. Чем длиннее и массивнее фюзеляж и чем больше скорость вращения (А, тем на большем угле атаки наступит равновесие рассотренных моментов, т.е. штопор будет более плоским. Теперь рассмотрим, в какую сторону и с какой скоростью вращается самолёт на штопоре относительно своих связанных осей ? Обший вектор (А параллелен оси штопора (см. рис.), и направлен вниз на правом штопоре и вверх на левом (по правилу буравчика).

Вектор (А проектируем на связанные оси самолёта, получая три вектора: (x, (y, (z . Вектор (x направлен вперёд, т.е. относительно продольной оси самолёт непрерывно вращается (кренится) 

вправо, в сторону штопора. Вектор (y направлен относительно самолёта вниз, т.е. самолёт непрерывно разворачивается вправо, в сторону штопора. Вектор (z в зависимости от скольжения может быть направлен по-разному. Если на нашем правом штопоре поток набегает под правое полукрыло (внутреннее скольжение), то вектор (z при этом будет направлен в сторону правого полукрыла, т.е. самолёт как бы непрерывно поднимает нос и опускает хвост  (относительно связанной оси, а не относительно горизонта). Если поток набегает под левое полукрыло (внешнее скольжение), то вектор (z при этом будет направлен влево, т.е. самолёт как бы непрерывно опускает нос и поднимает хвост. Последнее обстоятельство препятствует переходу самолёта на малые ( при отдаче ручки от себя. Штопор получается более равномерным при вводе с горизонтального полёта плавным отклонением педали с постепенным выбиранием ручки на себя. Принципиальные основы вывода самолёта из штопора лучше будет рассмотреть на примере стандартного метода. Для вывода самолёта из штопора лётчик должен сначала определить направление вращения. Это правило на первый взгляд кажется банальным, но на практике некоторые лётчики определяют направление вращения самолёта неверно. Как лётчик обучается штопору ? В горизонтальном полёте убираются обороты двигателя, но по мере падения скорости ручка плавно выбирается на себя; по достижении заданной скорости отклоняется вперёд, например, правая педаль и выпускается виток или два витка штопора правого. Естественно, что для вывода из этого штопора отклоняется вперёд правая педаль и т.д. При непроизвольном срыве в процессе энергичного пространственного манёвра дело выглядит в психологическом отношении несколько иначе. Лётчик, полностью поглощённый выполнением манёвра, незаметно перетягивает ручку, и самолёт вдруг куда-то валится, кренится сначала в одну сторону, затем в другую, а потом всё вертится в непонятном направлении. В такой обстановке некоторые лётчики склонны за направление вращения принимать направление вращения земли. Увидев, например, что земля вращается вправо, неопытный лётчик начинает выводить самолёт из штопора отклонением вперёд левой педали и т.д. Но ведь штопор левый ! При перевёрнутом штопоре такую ошибку может совершить и опытный лётчик. Кстати, это одна из причин, по которой вывод из перевёрнутого штопора обычно производится постановкой педалей нейтрально.

После определения направления вращения полезно сначала дать рули по штопору (педали по штопору, ручку на себя), чтобы последующий вывод происходил как бы с разбегу. Для вывода самолёта из штопора лётчик должен энергично и до отказа отклонить педали против штопора, а вслед за этим (с некоторым интервалом) отдать ручку на себя, не отклоняя её в сторону (т.е. не отклоняя элероны). Такой порядок отклонения рулей установлен по следующим соображениям. В процессе щтопора самолёт летит обычно с внешним скольжением, которое способствует авторотации. Для уменьшения скорости вращения нужно энергичным отклонением руля направленным против штопора перевести самолёт на внутреннее скольжение, препятствующее авторотации. Уменьшение (А само по себе уже приведёт к некоторому увеличению (, т.к. уменьшаются центробежные силы Fцб, а отдача ручки от себя даёт самолёту ещё больший импульс на уменьшение (. При (А=0  педали следует немедленно поставить в нейтральное положение, т.к. в противном случае начнётся вращение в противоположную сторону.

Порядок отклонения ручки при выводе из штопора менять в обшем случае нельзя. Обратимся к рисунку на стр. ? на котором изображён правый штопор. Если сначала отклонить педали против штопора (средний рис.), то отдача ручки от себя при таком положении самолёта приводит к дополнительному моменту, затормаживающему вращение. Представим себе, что руль высоты отклонён вниз; подъёмная сила горизонтального оперения будет на рис. направлена от нас и проходить правее оси вращения, давая относительно этой оси момент влево, т.е. против вращения. Кроме того, при таком скольжении поток будет набегать на правую половинку стреловидного горизонтального оперения, что приведёт к дополнительному моменту против вращения. Если же отдать ручку от себя, т.е. сделать это при педалях, отклонёных по штопору (правый рис.) то подъёмная сила горизонтального оперения (также направленная от нас) пройдёт левее оси вращения, давая момент относительно этой оси вправо, т.е. в сторону вращения. Кроме того, при таком скольжении поток будет набегать на левую половинку горизонтального оперения, что даёт дополнительный момент в сторону вращения. Т.о. отклонение ручки от себя после отклонения педалей против штопора приводит не только к уменьшению (, но  и к непосредственному появлению поперечного момента против вращения. Наоборот, отклонение ручки при педалях по штопору, к ускорению вращения, а следовательно, и к невозможности уменьшить ( из-за возрастания центробежных сил. При даче рулей на ввывод из штопора элероны следует держать нейтрально. Теоретически отклонение ручки по штопору, т.е. в сторону вращения, способствует созданию полезного внутреннего скольжения и уменьшению скорости вращения. Например, если при правом штопоре отклонить ручку влево, то левый элерон опустится и правый поднимится, сопротивление левого крыла увеличится и правого уменьшиться, что спсобствует выходу из правого штопора. Но летчик при этом должен очень точно уловить момент перепада на докритический  (, когда восстанавливается нормальное действие элеронов и те следует поставить нейтрально. Отклонение элеронов по штопору (ручка в сторону вращения) можно  рекомендовать только в особых случаях (невыход из штопора при обычных действиях рулями). После прекращения вращения следует поставить педали нейтрально, а ручку задержать в отдельном положении, набрать скорость и плавно вывести самолёт из пикирования, не допуская спешки и суетливости. Следует помнить, что в штопор можно повторно сорваться и при сравнительно большей скорости, если вывод из пикирования будет резким, с большей перегрузкой.

Перевёрнутый штопор происходит на закритических отрицательных ( и принципиально ни чем не отличается от нормального штопора. На самолёт при этом действует отрицательное ny, и летчик висит на ремнях. Это может привести к потере летчиком ручки управления и педалей, если привязные ремни подогнанны недостаточно плотно. Поэтому педали при выходе из перевёрнутого штопора в большинстве случаев рекомендуется ставить только нейтрально, тем более, что при полёте на отрицательных ( эффективность вертикального оперения достаточно высока, что само по себе (при нейтральных педалях) ликвидирует внешнее скольжение и создает скольжение внутреннее за счёт путевого демпфирующего момента от киля. Для перехода с закритических отрицательных ( на обычные ручку управления следует отклонить на себя (или поставить нормально). Попадание в перевёрнутый штопор возможно на вертикальных фигурах при потере скорости, когда лётчик пытается “исправить” положение резкой отдачей ручки от себя. В перевёрнутый штопор можно попасть и при выводе из нейтрального штопора, если лётчик даёт ручку на вывод с излишним запасом, не соразмеряя отклонение рулей с характером штопора. Например, если по инструкции для вывода из штопора отдать ручку до нейтрального положения, а лётчик для гарантии отдаёт её резко и до отказа, да ещё запоздает с постановкой педалей в нейтральное положение, то перевёрнутый штопор гарантирован. Существует ещё так называемый динамический способ вывода из штопора, заключающийся в раскачке самолёта по углу атаки и углу скольжения периодическим отклонением ручки и педалей в такт собственным колебаниям самолёта. Но этот способ исключительно сложен и требует от лётчика мастерства самого высшего класса. Применяется он при лётных испытаниях, если опытный самолёт ни какими другими способами из штопора не выводится.

Общий принцип вывода из штопора должен быть такой :  чем равномернее и быстрее вращение на штопоре, тем сильнее должен быть способ вывода. Если самолёт равномнрно и быстро вращается в одну сторону в положении, близком к плоскому штопору, то следует применить один из самых сильных способов вывода. Ели же самолёт вращается крайне не равномерно, с переодическими остановками и перебросами в противоположный штопор, с поднятием и опусканием носа и т.д., то следует применять слабый способ вывода, т.е. поставить все рули нейтрально. Действительно, в последнем случае трудно угадать, когда отклонять педали против штопора (и в какую сторону) и когда отдавать ручку. Если самолёт в какой-то момент сам опускает нос и замедляет вращение, а лётчик в этот же момент даёт ногу “против штопора” и отклоняет ручку до отказа от себя, то гарантирован переход в перевёрнутый штопор противоположного направления.

При непонятном положении и поведении самолёта поставь все рули нейтрально, а не отклоняй их беспорядочно в разные стороны. 

Пикирование.

Фигура пилотажа, при выполнении которой самолёт снижается с постоянным углом наклона траектории. Пикирование с углом наклона траектории до 300 называется пологим, с углом более 300 - крутым и с углом близким к 900- отвесным.

Теория пикирования. Пикирование состоит обычно из трёх элементов: ввода, прямого участка и вывода. В некоторых случаях прямолинейный участок пикирования отсутствует. 

Ввод в пикирование может производиться по прямой, с разворота или полубочками. В любом случае для ввода требуется израсходовать запас высоты: ((1 ( RВ1 (1- cos(n ) ,

           где 

 ; (1)

                                          Следовательно, расход высоты на ввод возрастает при увеличении скорости и уменьшении перегрузки и крена. Наибольшая потеря высоты при прочих равных условиях будет при вводе по прямой без крена, наиментшая- при вводе по прямой с креном 1800. Для уменьшения потери высоты на вводе в пикирование следует уменьшать среднюю скорость, т.е. производить с уменьшением оборотов.

Прямолинейный участок пикирования. Занимает по времени 5- 10 сек, при этом теряется высота: ((2 ( VСР sin(n t, где VСР - средняя скорость (м/с), для нахождения которой предварительно вычисляется конечная скорость 

 ; (2)  нормальная перегрузка = cos(n , т.е. она меньше единицы. Поэтому на прямолинейном участке пикировать следует с уменьшением оборотов.
Вывод из пикирования. Наиболее ответственный участок маневра, самолёт теряет высоту ((s, которая определяется из формулы (1). Т.к. вывод из пикирования производится с большой ny(2,5 и при дольшем лобовом сопротивлении, то скорость на выводе изменяется мало, и в приближённых расчётах за скорость можно принимать скорость начала вывода.

            Техника пилотирования и переключения внимания.

 На пикировании сравнительно просто, но и здесь имеются некоторые особенности, которые должны учитываться лётчиком.

Перед вводом следует снизить высоту и скорость, выбрать ориентир для пикирования под заданным углом, выбрать способ ввода, осмотреть воздушное пространство, принять решение на начало манёвра.

При вводе по прямой без крена нежелательно уменьшение перегрузки до нуля и до отрицательной величины, т.к. это затрудняет пилотирование и может привести к остановке двигателя. При вводе с разворотом пилотировать координированно, выводя самолёт на ориентир изменением крена и нагрузки. Если лётчик видит, что он несколько запаздывает с выходом на ориентир (угол пикирования отстаёт от угла разворота), то при вводе с креном до 900 следует уменьшить крен и перегрузку (т.е. замедлить разворот и ускорить опускание носа), а при вводе с креном свыше 900 крен и нагрузку следует увеличить (что так же приводит к ускорению опускания носа). При вводе в перевёрнутом полёте с двумя полубочками следует иметь в ввиду, что на полубочке самолёт уклоняется по курсу. Если обе полубочки выполнять в одну сторону, то курс к концу ввода не измениться. Если первую полубочку выполнить влево, а вторую- вправо, то к концу ввода самолёт получит отклонение влево. Для уменьшения потери высоты на вводе и для предотвращения быстрого набора скорости первую полубочку можно выполнить с предварительным кабрированием и с обычной для бочки и полубочки перегрузкой, вторую полубочку следует выполнить с уменьшенной перегрузкой ((cos().

На прямолинейном участке пикирования кроме слежения за ориентиром следует иметь ввиду темп нарастания скорости и уменьшения высоты. По мере нарастания скорости лётчик должен прикладывать к ручке всё большее давящее усилие. Главное на прямолинейном участке не допускать превышения ограничений по скорости и определить момент начала вывода.

Вывод из пикирования должен быть начат своевременно. Нельзя доводить дело до такого положения, когда вывод производится впритирку к земле. При выводе из пикирования следует обратить внимание на отсутствие крена, вращения вокруг продольной оси, перетягивания ручки и превышения перегрузки. Лучше вывести ниже, но не перетянуть ручку, чем вывести немного выше, но свалиться. А ещё лучше начать вывод вовремя, с учётом особенностей продольной устойчивости и управляемости.

                                      Меры безопасности .

При выполнении пикирования заключаются в правильной оценке условий ввода, в своевременном начале вывода с учётом рельефа местности, в непревышении ограничений по скорости, перегрузке.

Горка.

Фигура пилотажа, при выполнении которой самолет набирает высоту с постоянным углом наклона траектории. Горка с углом до 300 называется пологой, с углом более 300 - крутой.
               Теория горки. 

В общем случае горка состоит из трёх элементов: ввода, прямолинейного участка и вывода. Элементы горки расчитываются по формулам, которые применялись при расчёте элементов пикирования. При использовании этих и любых других формул динамики полёта нужно правильно учесть знаки отдельных членов, исходя из физического смысла. 

Например, используя формулу (2) для расчёта изменения скорости, следует учесть, что изменение высоты на манёвре должно приводить к увеличению скорости V2 , а увеличение высоты- к уменьшению этой скорости; наоборот, увеличение удельной энергии Нэ должно приводить к увеличению скорости, а уменьшение Нэ- к уменьшению V2. Или по-другому: скорость может возрастать или за счёт роста энергии, или за счёт уменьшения высоты; скорость может упасть или за счёт уменьшения энергии, или за счёт набора высоты.

Ввод в горку в большинстве случаев осуществляется по прямой, т.е. без крена, и с умеренной нагрузкой (в отличии от ввода в петлю). Ввод с большой перегрузкой приводит к возрастанию лобового сопротивления, к бесполезной растрате энергии самолёта и в конечном итоге к меньшему набору высоты на горке при забанной скорости ввода. Ввод с малой нагрузкой черезмерно растягивает фигуру во времени и пространстве. Наиболее целесообразной перегрузкой является 2- 3. Скорость перед вводом в горку должна быть такой, чтобы на выводе она была более 70 км/ч. Минимальная скорость горки зависит от угла горки (г : чем больше (г, тем больше должна быть и скорость ввода, обеспечивающая нормальное выполнение манёвра. Например, если (г равен 100, то ввод можно производить на малой скорости, немного превышающей эволютивную. Если же (г=900, то скорость ввода должна быть больше, чем скорость ввода в полупетлю, т.к. на такой горке дополнительно набирается высота и теряется скорость на полубочке, выполняемой в начале ввода. Практически выполнить горку с углами более 50- 600 нецелесообразно. В большинстве случаев наиболее выгодным является угол 40- 450, что обеспечивает наибольший набор высоты.

Вывод из горки должен быть начат своевременно, чтобы до конца вывода скорость не упала ниже эволютивной. Чем больше угол горки, тем на большей индикаторной скорости следует начинать вывод. Вывод из горки может производиться по прямой, с разворотом или двумя полубочками. При выводе по прямой для искривления траектории вниз, необходимо чтобы nу<cos (г. Но т.к. отрицательные перегрузки нежелательны, то радиус получается очень большим и вывод из горки растягивается по времени и высоте, применять этот метод вывода целесообразно только при углах менее 20- 300. При выводе с разворотом вертикальный радиус уменьшается по абсолютной величине. Вывод осуществляется при nу cos(<cos(г откуда видно, что увеличивать nу целесообразно только при крене больше 900(когда cos(<0). При выводе из горки с двумя полубочками положительную перегрузку можно сделать достаточно большой, что приведёт к значительному сокращению расхода, высоты и скорости на выводе. Такой способ вывода рекомендуется при больших углах горки, превышающих 500. В любом случае при выводе из горки на недопустимо малой скорости следует отпустить ручку от себя до перегрузки 0,3- 0,5 и не уменьшая тяги, позволить самолёту плавно опустить нос и набрать скорость. Ошибкой здесь было бы стремление удержать самолёт в горизонтальном полёте подбором ручки на себя. Основным отклонением при выполнении горки является уменьшение скорости на выводе меьше эволютивной. К этому отклонению могут привести следующие ошибки летчика: создание чрезмерно большого угла набора, не соответствующего скорости и высоте ввода; опаздывание с началом вывода, растягивание вывода по времени и высоте вследствии неумения выполнять вывод с креном более 900. 

Выполнение полёта по маршруту.
         Определение ЗИПУ на картах любой проекции. 

При подготовке к полёту очень часто приходится работать с картами различных проекций и масштабов. И во всех случаях требуется точно определить значение заданного истинного путевого угла (ЗИПУ). Снимать значение ЗИПУ (транспортиром или глазомерно) у среднего меридиана в точке пересечения его с ЛЗП. Это будет и просто и удобно, и точно. При работе на картах масштаба 1: 200000 и крупнее необходимо дополнительно учесть 

сближение меридианов (, которые можно прочесть на южной стороне листа карты.

Пример
Определить ЗИПУ, если с карты М=1:200000 сняли (= 1200, а (= +20.

Решение: ЗИПУ= 1200+ 20=1220.
Определение поправки в курс (ПК0) у контрольного ориентира (КО)

                   по величине бокового уклонения (БУ).


Если: Sост= 2 Sпр, то ПК= 1,5 БУ0 Sост=  Sпр, то ПК= 2 БУ0 Sост= 1/2 Sпр, то ПК= 3 БУ0

Пример: определить ПК, если БУ0= 8, Sпр= 50км, Sост= 25км.

Решение: ПК= 3( 8= 240 .

             Определение пролетаемого растояния S по известным значениям V и t.

Необходимо запомнить, что расстояние, соответствующее 6 мин. полёта, мнемонически  равно скорости полёта без последней цифры. Например при V=100км/ч путь за 6 мин будет равен 10 км.

                     Определение угла сноса (УС) в полёте.

В различных районах маршрута полёта, как правило, скорость и направление ветра не бывают одинаковыми, а поэтому курс следования, расчитанный по известному ветру на аэродроме взлёта, не будет соответствовать фактическим значениям ветра на маршруте, особенно при дальних полётах. В результате этого фактический УС будет иметь расхождение с расчётным УС как по знаку, так и по величине. Поэтому лётчик должен уметь подбирать курс полёта по фактическому значению УС, используя видимое “смещение” земных ориентиров. Глазомерно УС можно определить следующими способами.

 1. По линейному ориентиру.

Этот способ применяется в случае, если полёт выполняется вблизи линейного ориентира. Для этого подбирается такой УС, при котором самолёт перемещался бы вдоль линейного ориентира или паралельно ему. Тогда:

УС= Ал.о.-К,

где: Ал.о.- азимут линейного ориентира (истинный или магнитный) снятый с полётной карты.

К- среднее значение курса полёта (истинный или магнитный) после подбора УС.

Пример: Определить УС, если Ал.о.= 420, К= 480.  Решение: УС= 420- 480= 60.

2. По створу ориентиров.
При применении этого способа УС определяется как разность между направлением створа двух- трёх ориентиров, имеющихся на ЛЗП, и средним курсом полёта, обеспечивающим полёт вдоль створа ориентиров или же паралельно ему.

УС= ЗПУ- К

Пример: Определить УС у контрольного ориентира, если ПБУ=+2км, Sпр=40км.  Решение: УС= 2( 60/40= +30.

3. По боковому уклонению у контрольного ориентира.
Этот способ применяется при полёте от точки мршрута (ИПМ или ППМ) с креном, равным путевому углу, из ( АВС можно определить УС: УС= ЛБУ/Sпр( 600. Знак УС определяется стороной ЛБУ.

Пример:  определить УС у контрольного ориентира, если ЛБУ= +2км., Sпр=40км.

Решение: УС= 2( 60/40=+30.

4. Подбором курса.

Как только лётчик заметил, что УС подобран, т.е. нет никакого смещения по отношению к ЛЗП, произвести отсчёт намеченного курса. Тогда

УС= ЗПУ- К

Пример: определить УС, если ЗПУ= 660, К= 710.

Решение: УС= 66- 71= -50.

  Определение потребной скорости полёта для прибытия на ППМ

                                        в заданное время.

Для определения потребной скорости Wп полёта необходимо знать оставшееся растояние Sост и оставшееся время: tост. Тогда: Wп= Sост/ tост. 

В этом случае нужно стремиться определить путь за 6 мин. или за час.

Пример:  Sост= 20км.; tост= 10км.  Решение: Wп=20/10= 2 км/ч( 60=120 км/ч.

                                Перевод V,км/ч, в V, м/с.

Для того, чтобы точно определить скорость самолёта V, м/с, по ивестному значению V, км/ч, необходимо значение V, км/ч разделить на 3,6. Из рекомендации по расчёту математических приближений известно:

 V, км/ч /3,6= V, км/ч /4 +10%.

Пример:  Перевести 100 км/ч в м/с.  Решение: Vм/с= 100/4+10= 35 м/с.

                   Определение максимального угла сноса. 
Как известно, точное значение максимального угла сноса определяется по формуле: 

, или  

 (1). Если представить, что 

 то 

 (2). Поэтому, подставим выражение (2) в соотношение (1) в соответствии с оптимальными значениями скоростей полёта получим: для нашего типа самолёта 

. Среднеквадратическая ошибка в определении УС не превышает 2 - 30, что укладывается в нормативы по СВЖ.

                      Определение путевой скорости.
W(V(UcosУВ, где УВ - угол ветра (определяется по формуле УВ=(-МК).

 Пример: определить W, если направление ветра (=1700 , МК=1100 , V=110 км/ч , U=40 км/ч.

Решение: 1. УВ=1700 - 1100 = 600.    2. W=110 + 0.5*40 = 130 км/ч.

                    Безопасность самолётовождения. 

Необходимое условие обеспечения безопасности полётов - хорошая работа по предупреждению лётных проишествий. Под такой работой понимается комплекс специальных мероприятий, проводимых по организации обучения 
лётного состава, подготовки авиатехники и средств обеспечения к полётам. Ошибки отдельных лётчиков при действии в воздухе и заходе на посадку не являются основанием для вывода, что имеются грубые нарушения в методике обучения. Творческий анализ обобщённых материалов по предпосылкам совершенно необходим для изыскания и разработки профилактических путей предупреждения лётных проишествий.


 Влияние изменения давления над пролетаемой местностью

                                  на истинную высоту полёта.
Известно, что изменение атмосферного давления (р у земли на 1 мм.рт.ст. изменяет местоположение барометрической поверхности (Нбар на 10м. Т.к. барометрические высотомеры обеспечивают высоту полёта от какого-то начального уровня, то изменение давления у этого уровня вызовет изменение истинной высоты полёта. Причём при уменьшении давления у земли истинная высота полёта будет уменьшаться, что является наиболее угрожающим при обеспечении безопасности полётов. Поэтому при полёте на малых высотах при падении давления нужно увеличить Нпр на величину (Н=10(р. Пример: полёт выполняется на высоте 200м. Давление у земли уменьшилось на 6 мм.рт.ст. Определить потребную Нпр. Решение: Нпр=200+10*6=260м.
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  Основная характеристика переворота - потеря высоты за переворот , которая определяется  по формуле :  


    � EMBED Equation.2  ���


	Если брать


Vср=135км/ч (37.5 м/с )


то, при ny=2 , потеря высоты будет 143 м, 


при ny=3 , Нпот=95 м.





(=15-200





(N , ny=2





V=120км/ч


Н=400м


N=5500об/м
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Вид горизонта через левое стекло 


      кабины ( угол ( ( 1100 )    





� EMBED CDraw5  ���





� EMBED CDraw5  ���





    Положение горизонта при 


 подходе к верхней точке петли 


          с правым креном.
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 Вид сбоку
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Изменение продольного положения 


        самолёта на полубочке.





Вид сверху





Изменение путевого положения 


 самолёта на левой полубочке.
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Ручка влево





   Не  исправлять





  РУС вправо.


Летит “от нас”
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Вид сбоку





парабола





Вид сзади по оси


       спирали





Вид сверху
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Что видит лётчик при вводе в левую косую петлю, наклонённую к горизонту на               	        450 (левый крен 370).





� EMBED CDraw5  ���





	Контроль пространственного положения самолёта на восходящей части.
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    Что видит лётчик в верхней точке петли, наклонённой к горизонту на 450(фактический левый крен 1200, по мнению лётчика- правый крен 600).
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Прекращение и продолжение боевого разворота, выполняемого по типу косой полупетли.
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      РАЗВОРОТ  ПАРЫ:


    а) в одной плоскости;


    б) на одной высоте.  
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