
ВВЕДЕНИЕ

Цель расчетов — не числа, а понимание.

Р. В. Хемминг

Практическая деятельность специалиста по эксплуата-
ции летательных аппаратов и их силовых установок требу-
ет глубокого понимания физического содержания основных 
летно-технических характеристик летательных аппаратов 
и умения приближенно, часто качественно, оценить влия-
ние на них конструктивных и эксплуатационных факторов, 
в том числе неисправностей систем, особенностей управле-
ния летательным аппаратом. Выполнение этих требований 
основывается на знании основных алгоритмов и умении вы-
полнять элементарные расчеты летно-технических и пило-
тажных характеристик. Существенными являются требо-
вания по выполнению оценочных расчетов либо без приме-
нения сложной вычислительной техники, либо, наоборот, 
по самостоятельному созданию программных продуктов 
для электронно-вычислительных машин с применением 
хотя бы простых алгоритмов.

Решению задачи по подготовке студентов к выполне-
нию изложенных выше требований и призвано способство-
вать настоящее учебное пособие.

Использование учебного пособия предполагает успеш-
ное освоение студентом теоретического курса дисциплины 
«Динамика полета». В пособии изложены алгоритмы рас-
чета летно-технических и пилотажных характеристик с ми-
нимальным набором математических выкладок и предмет-
ных разъяснений. Такой подход к содержанию по зволяет в 
краткой форме представить методики, алгоритмы расчета 
и рекомендации по их реализации достаточно широкого 
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круга характеристик самолета. В зависимости от постав-
ленных задач студент имеет возможность сформировать не-
обходимые решения.

Из нашего девиза «Цель расчетов — не числа, а пони-
мание» следует, что человек, который должен этого 
понимания достигнуть, обязан знать, как происходит 
вычисление. Если он не понимает, что делается, то 
очень маловероятно, чтобы он извлек из вычислений 
что-нибудь ценное. Он видит голые цифры, но их ис-
тинное значение может оказаться скрытым в вычис-
лениях.

Р. В. Хемминг



ГЛАВА 1

РАСЧЕТ ЛЕТНО-ТЕХНИЧЕСКИХ 
ХАРАКТЕРИСТИК САМОЛЕТА

1.1. 
РАСЧЕТ И ПОСТРОЕНИЕ КРИВЫХ 

РАСПОЛАГАЕМЫХ И ПОТРЕБНЫХ ТЯГ 
ДЛЯ ПРЯМОЛИНЕЙНОГО ГОРИЗОНТАЛЬНОГО 

ПОЛЕТА САМОЛЕТА

Кривые Н. Е. Жуковского (кривые располагаемых и по-
требных тяг для прямолинейного горизонтального полета 
самолета) представляют собой изображенные на одном гра-
фическом поле зависимости потребной для горизонтального 
прямолинейного полета с постоянной скоростью тяги Рпотр 
и располагаемой тяги силовой установки самолета Ррасп от 
скорости V или числа М полета. Кривые Н. Е. Жуковского 
строят для ряда заданных высот. Режим работы двигателей 
силовой установки обычно принимают максимально воз-
можным (например, максимальным безфорсажным или 
максимальным форсированным).

В установившемся горизонтальном прямолинейном по-
лете потребная тяга определяется выражением
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Здесь 
ГП ГП

,
aa хХ с  — сила лобового сопротивления и ее аэро-

динамический безразмерный коэффициент в горизонталь-
ном прямолинейном полете; 

ГПинд ,Х  
индГПхс  — сила индук-

тивного сопротивления и ее коэффициент в гори зонтальном 
прямолинейном полете; Х0, 

0хс  — сила лобо вого сопротив-
ления самолета при нулевой подъемной силе и ее коэффи-
циент; ∆

подвхс  — приращение коэффициента сопротивления 
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за счет размещения грузов на узлах внешней подвески; q — 
величина скоростного напора набегающего потока, Па; S — 
характерная площадь крыла самолета, м2.

Приращение коэффициента сопротивления за счет 
размещения грузов на узлах внешней подвески самолета 
∆

подвхс определяется по данным специальной литературы 
с помощью графических зависимостей ∆ =

подв
( )хс f M  для 

разных вариантов установки грузов и систем подвески гру-
зов на внешней подвеске.

Величина скоростного напора определяется выраже-
нием

 q = ρНV2/2

или
 q = 0,7pНМ2, (1.2)

где ρН, рН — плотность и статическое давление воздуха на за-
данной высоте (определяется с помощью таблицы стандарт-
ной атмосферы, Приложение 1), кг/м3, Па; V — воздушная 
скорость полета самолета, м/с; M — число M полета.

Коэффициент индуктивного сопротивления в горизон-
тальном полете 

индГПхс  определяется с помощью индуктив-
ных поляр самолета =

инд
( , )

aх yс f c M  или с помощью коэф-
фициента отвала поляры A = f(M):

 =
индГП ГП

2 .
aх yс Ac  (1.3)

Здесь 
ГПayc  — коэффициент подъемной силы самолета в го-

ризонтальном полете.
В соответствии с условием равенства величин подъем-

ной силы и силы веса самолета в горизонтальном полете

 =
ГП

.
ay

mgc
qS

 (1.4)

Здесь g — ускорение свободного падения, м/с2; m — масса 
самолета, кг.

В приближенных расчетах часто допустимо (без учета 
действия подсасывающей силы) коэффициент отвала поля-
ры А определять с помощью выражения

 α= 1 ,
y

A
c
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где α
yс  — производная коэффициента подъемной силы по 

углу атаки, 1/рад.
Для ряда самолетов не удается раздельно определить 

составляющие силы лобового сопротивления Х0 и Хинд. 
Это связано с представлением аэродинамических характе-
ристик самолета в справочной и специальной литературе. 
В этом случае с помощью поляр самолета по значению 

ГПayc  
сразу определяется коэффициент силы лобового сопротив-
ления 

ГП
.

ахс
Расчет потребных тяг для заданной высоты полета целе-

сообразно организовать в виде таблицы. Предлагается вос-
пользоваться таблицей, подобной таблице 1.1.

Располагаемая тяга — это тяга силовой установки на 
заданных режимах полета и работы двигателей. В случае 
если все двигатели силовой установки работают на одина-
ковом режиме, тяга силовой установки определяется про-
изведением количества двигателей силовой установки nдв 
на тягу одиночного двигателя Рдв:

 Ррасп = Рдвnдв. (1.5)

Таблица 1.1

Расчет потребной 
для прямолинейного горизонтального 
полета с постоянной скоростью тяги 

силовой установки

Н = ____ м
pН = ____ Па

M

q = 0,7pНМ2, Па

0хс

∆
подвхс

ГП
=

ay
mgc
qS

индхс

00 подв= + ∆( ) ,xc c qSX  Н

=
индинд хХ с ,qS  Н

Pпотр = Хинд + X0, Н



8 Глава 1. РАСЧЕТ ЛЕТНО-ТЕХНИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК САМОЛЕТА  

Величина тяги одиночного двигателя определяется с 
помощью высотно-скоростных характеристик двигателя 
для заданного режима его работы и условий полета (числа 
М и высоты полета Н).

Величины располагаемых тяг для ряда высот полета це-
лесообразно свести в таблицу, подобную таблице 1.2.

 

Таблица 1.2

Расчет располагаемых тяг 
силовой установки

Показатели Pрасп, Н

М

Н = Н1, м

Н = Н2, м

Н = Н3, м

Н = Н4, м

Рис. 1.1
Кривые Н. Е. Жуковского (кривые потребных и располагаемых тяг 

горизонтального прямолинейного полета) неманевренного 
дозвукового тяжелого самолета
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Результаты расчетов необходимо оформить в виде гра-
фиков. Так, на рисунке 1.1 изображены типовые кривые 
Н. Е. Жуковского — типовые кривые для неманевренного до-
звукового тяжелого самолета. На рисунке 1.2 представлены 
для скоростного (сверхзвукового маневренного самолета).

Представленные кривые позволяют построить границу 
теоретического диапазона высот горизонтального прямоли-
нейного полета (рис. 1.3 и 1.4). Граница диапазона опреде-
ляется точками пересечения кривых потребных и распола-
гаемых тяг для ряда высот.

На высотах полета выше 11 000 м может быть использо-
вана следующая методика расчета границы теоретического 
диапазона высот и скоростей полета (линии статических 
потолков). Методика применима в случае возможности 

Рис. 1.2
Кривые Н. Е. Жуковского (кривые потребных и располагаемых тяг 

горизонтального прямолинейного полета) сверхзвукового 
маневренного самолета
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разделения силы лобового сопротивления самолета на 
индуктивное и безындуктивное составляющие сопротив-
ления.

Высота статического потолка определяется равенством 
располагаемой и потребной для горизонтального прямоли-
нейного установившегося полета тяг.

При использовании для расчетов данных таблицы стан-
дартной атмосферы с целью упрощения расчета и построе-
ния линии статических потолков удобно воспользоваться 
следующим свойством турбореактивных двигателей. При 
постоянстве температуры воздуха на входе в двигатель тяга 
двигателя пропорциональна давлению воздуха. Эту зависи-
мость можно выразить выражением

Рис. 1.3
Граница теоретического диапазона сверхзвукового маневренного 

самолета до высоты Н = 11 км
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=

11дв дв
11

.
H

Hр
Р Р

р  
(1.6)

Здесь 
11дв дв,

H
Р Р  — тяги турбореактивного двигателя на 

рассматриваемой высоте более 11 000 м и на высоте 11 000 м 
соответственно, Н; рН, р11 — давление воздуха на рассма-
триваемой высоте более 11 000 м и на высоте 11 000 м соот-
ветственно, Па.

С учетом условия о равенстве потребной и располагае-
мой тяг самолета при постоянстве температуры воздуха на 
высотах более 11 000 м полета для расчета давления на вы-
соте статического потолка 

СПHр  при неизменном числе М 
полета используется формула

 =
−

11

СП
11 11

инд
11

расп 0
.H

Х
р р

Р Х
 (1.7)

Рис. 1.4
Граница теоретического диапазона неманевренного дозвукового 

тяжелого самолета
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Здесь р11 — статическое давление воздуха на высоте 11 000 м, 
Па; 

11распР  — располагаемая сила тяги силовой установки 
самолета на высоте 11 000 м при заданном числе М полета, 
Н; 

110Х , 
11индХ  — силы безындуктивного и индуктивного 

сопротивлений соответственно в горизонтальном прямоли-
нейном установившемся полете на высоте 11 000 м с задан-
ным числом М, Н.

Расчет линии статических потолков целесообразно вы-
полнить в виде таблицы, аналогичной таблице 1.3. Часть 
данных таблицы, выделенных двойным обрамлением, 
представляет собой результаты предыдущих расчетов.

Расчет линии статических потолков позволяет изобра-
зить полный вид теоретического диапазона высот и скоро-
стей горизонтального прямолинейного полета (рис. 1.5). 
Здесь линией 1 обозначены границы диапазона, получен-
ные с помощью кривых Н. Е. Жуковского, линией 2 — ли-
ния статических потолков.

Замечания

Методика расчета линии статических потолков с ис-
пользованием выражения 1.7 применима только для тур-
бореактивных (в том числе, двухконтурных) двигателей и 
только для высот, превышающих 11 000 м.

Таблица 1.3

Расчет линии статических потолков выше 11 000 м

М

р11, Па

110 ,X  Н
Использовать данные табли-
цы 1.1 для высоты 11 000 м

11индХ ,  Н
Использовать данные табли-
цы 1.1 для высоты 11 000 м

11распР ,  Н
Использовать данные табли-
цы 1.2

= −
11

СП
11 11

инд
11

расп 0

Х
р р

Р Х
,H

 
Па

НСП, м
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Границы теоретического диапазона высот и скоростей 
полета до высоты 11 000 м и для больших высот рассчиты-
ваются из одного и того же условия равенства потребной 
и располагаемой тяг самолета. Это необходимо учитывать 
при графическом изображении теоретического диапазона 
высот и скоростей полета плавным соединением линий 1 и 
2 при изображении границы диапазона (рис. 1.5).

Высота статического потолка НСП определяется с помо-
щью международной стандартной атмосферы по значению 
давления на высоте статического потолка 

СП
.Hр

Методика, изложенная в настоящем пункте, примени-
ма только в случае возможности разделения лобового сопро-
тивления самолета на индуктивную Хинд и безындуктивную 
Х0 составляющие. В противном случае линия статических 

Рис. 1.5
Теоретический диапазон высот и скоростей горизонтального 

прямолинейного полета
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потолков строится с помощью кривых Н. Е. Жуковского. 
Задается ряд высот выше 11 000 м до тех пор, пока линии 
потребной Pпотр и располагаемой Pрасп тяг будут проходить 
лишь касаясь в одной точке или не пересекаясь между со-
бой (в случае нестрогих требований к точности построения 
линии статических потолков).

Для ряда тяжелых неманевренных самолетов, как пра-
вило, транспортных и пассажирских, высота статического 
потолка определяется не равенством потребной для гори-
зонтального полета с постоянной скоростью и располагае-
мой тяг, а величиной угла атаки в горизонтальном полете. 
Необходимость соблюдения равенства между подъемной 
силой и силой веса самолета требует увеличения угла атаки 
при увеличении высоты полета. Это обусловлено уменьше-
нием величины атмосферного давления и, следовательно, 
скоростного напора при постоянном числе М полета. Из со-
ображений безопасности полета устанавливается возмож-
ное приближение текущего угла атаки к значению допусти-
мого или максимального угла атаки для рассматриваемого 
режима полета. При достижении указанного ограничения 
дальнейшее увеличение высоты полета с заданной массой 
самолета недопустимо, и высота полета является макси-
мальной высотой горизонтального полета с постоянной ско-
ростью (числом М полета).

1.2. 
ОГРАНИЧЕНИЯ МИНИМАЛЬНЫХ 

И МАКСИМАЛЬНЫХ СКОРОСТЕЙ ПОЛЕТА. 
ПОСТРОЕНИЕ ЭКСПЛУАТАЦИОННОГО 

ДИАПАЗОНА ВЫСОТ И СКОРОСТЕЙ 
ГОРИЗОНТАЛЬНОГО ПОЛЕТА

Эксплуатационный диапазон высот и скоростей гори-
зонтального полета строится наложением на теоретический 
диапазон границ летных ограничений. В рамках учебного 
курса «Динамика полета» достаточно оценить численные 
значения основных летных ограничений:

• граница максимальных скоростей (чисел М) полета 
по прочности самолета или появлению недопусти-
мых статических или динамических деформаций 
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элементов планера, определяемая величиной мак-
симально допустимого скоростного напора qмакс — 

макс ,
q

V  макс ;
q

M
• граница минимальных скоростей (чисел М) полета, 

определяемая величиной допустимого коэффициен-
та подъемной силы 

допаус  (угла атаки αдоп), — 
допмин ,V  

допмин ;М
• граница максимально допустимого числа М полета 

(допустимых скоростей), определяемая для сверх-
звуковых самолетов, как правило, величиной мини-
мально допустимой степени путевой устойчивости, 
для дозвуковых — появлением неблагоприятных 
явлений, связанных с местными сверхзвуковыми 
областями обтекания и скачками уплотнения, — 

допмакс .М
Для расчета максимального числа М полета по величи-

не максимально допустимого скоростного напора qмакс необ-
ходимо воспользоваться формулой

 
= макс

макс .
0,7q

H

q
М

р  
(1.8)

Здесь pН — статическое давление воздуха на рассматривае-
мой высоте полета, Па.

Максимальный скоростной напор qмакс, как правило, 
определяется для каждого типа самолета данными специ-
альной литературы.

Если для самолета задана максимальная приборная 
скорость полета у земли 

максПР ,V  то величина максимально 
допустимого скоростного напора qмакс определяется выра-
жением

 

=ρ
= макс

2
0 ПР

макс ,
2

H V
q

 
(1.9)

где ρН = 0 — плотность воздуха на высоте Н = 0 (у земли), 
кг/м3.

Расчет целесообразно свести в таблицу, аналогичную 
таблице 1.4.

Граница минимально допустимой скорости по вели-
чине допустимого коэффициента подъемной силы 

допаус  
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определяется через давление 
воздуха на высоте, соответ-
ствующей заданному мини-
мально допустимому числу М 
полета 

допмин .М
Методика расчета сводит-

ся к следующему. Назначает-
ся ряд чисел М. Эти значения 
принимаются как минималь-

но допустимые 
допмин .М  Такой подход объясняется тем, что 

допустимый коэффициент подъемной силы 
допаус  может су-

щественно зависеть от числа М полета. Для каждого числа 

допминМ  из условия равенства подъемной силы и силы веса 
самолета (условия горизонтального полета) определяется 
давление pН. Это давление соответствует высоте полета, для 
которой рассмотренное число 

допминМ будет действительно 
минимально допустимым:

 

=
доп

2
.

0,7
a

H
y

mgр
M c S

 

(1.10)

Расчет предлагается свести в таблицу, аналогичную та-
блице 1.5.

В этой таблице барометрическая высота Н определяется 
по величине статического давления рН с помощью таблицы 
стандартной атмосферы (Приложение 1).

В летной эксплуатации минимальные скорость V и чис-
ло М полета ограниваются не условием достижения допу-
стимых угла атаки αдоп и коэффициента подъемной силы 

доп
,

аус  а такими углом атаки α и коэффициентом подъемной 
силы ,

аус  при которых самолет имеет возможность некото-
рого увеличения нормальной 
перегрузки 

ауn  для соверше-
ния элементарного маневра 
или предотвращения превы-
шения допустимых значе-
ний αдоп и 

допаус  по причине 
воздействия атмосферной 
турбулентности. Такие ми-
нимальные скорость поле-

Таблица 1.4

Расчет максимального 
по величине допустимого 

скоростного напора 
числа М полета

Н, м

pН, Па

максqM

Таблица 1.5

Расчет границы минимально 
допустимого числа М полета

допминM

допayc

pН, Па

Н, м
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