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Аннотация: Для решения задачи построения и идентификации математических моделей аэродинамических 
характеристик с учетом динамики формирования сил и моментов на больших углах атаки применительно к натурным 
условиям представляются целесообразными летные исследования аэродинамических характеристик самолетов 
указанного класса во всем диапазоне углов атаки, вплоть до их наибольших значений. Целью настоящего исследования 
является стендовая отработка методики управляемого выхода неманевренного самолета на большие углы атаки с 
возможностью расширения их диапазона. Для решения этой задачи была сформирована математическая модель самолета, 
на котором продольный канал системы управления позволяет избежать влияния автоматизации на характеристики 
устойчивости и управляемости с целью последующего определения аэродинамических характеристик. Для устранения 
указанного влияния автоматизации скорость перекладки стабилизатора принимается прямо пропорциональной 
отклонению рычага управления по тангажу от нейтрального положения, а в случае управления только с помощью руля 
высоты такая перекладка отключается летчиком вручную. В процессе исследований на пилотажном стенде ПСПК-102 
отработано уменьшение темпа торможения перед сваливанием до нулевого на заданном значении приборной скорости, а 
в условиях принятого отсутствия ограничений на скорость перекладки стабилизатора определены ее потребные 
величины. Установлено, что совместное управление рулем высоты и стабилизатором позволяет расширить диапазон 
достижимых углов атаки путем динамического выхода на них за счет полного использования диапазона углов 
отклонения руля высоты на кабрирование. Показана возможность устранения тенденции к сваливанию с интенсивным 
боковым движением за счет автомата путевой устойчивости с сигналом по углу скольжения и перекрестной связи от 
элеронов к рулю направления. 
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Abstract: In-flight experiments are considered the most appropriate means to simplify the development of mathematical models of 
transport-type aircraft aerodynamic characteristics, which take into account the dynamics of forces and moments arising over a 
wide range of angles of attack up to the highest ones. This paper is to examine the flight technique to control transport aircraft 
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reaching the angles of attack far beyond their permissible values using on-ground simulation. A mathematical model of transport 
aircraft which eliminates distortion in aerodynamic characteristics determination arising due to automation in longitudinal axis 
affecting stability and controllability characteristics is developed for this. To do this, the stabilizer displacement velocity is assumed 
proportional to manipulator deviation from its neutral position in pitch; in case the control is performed with elevator only, the pilot 
manually disables this stabilizer displacement. Experiments conducted with PSPK-102 simulator allowed decreasing the rate of 
deceleration to zero until stall, as well as determination of required values of the deceleration rate assuming there are no restrictions 
imposed on stabilizer displacement velocity. It is determined that the combined control with elevator and stabilizer increases the 
range of achievable angles of attack with the use of full elevator pitching up which provides the dynamical reaching the highest 
angles of attack. It is shown as well that the tendency to stall accompanied by intense lateral motion can be diminished by using 
yaw stability automation with side-slip angle signal and cross-coupling between ailerons and rudder. 
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Введение 
 

Определение аэродинамических характери-
стик самолета возможно по результатам иссле-
дований как в аэродинамической трубе (АДТ), 
так и в полете. В процессе летных испытаний 
неманевренных самолетов диапазон углов ата-
ки не превышает критических значений, а их 
испытания на штопор не предусмотрены нор-
мативными документами. Однако известны 
случаи попадания неманевренных (пассажир-
ских и транспортных) самолетов на режимы 
сваливания и штопора в процессе эксплуата-
ции. Поэтому модели таких самолетов испы-
тываются в АДТ на штопор, в котором углы 
атаки существенно больше критических значе-
ний, а следовательно, и эксплуатационного 
диапазона. Обеспечить полное подобие по ха-
рактерным критериям (числам Re, M и т. д.) 
между самолетом и его моделью невозможно. 
В связи с этим представляются целесообраз-
ными летные исследования аэродинамических 
характеристик неманевренных самолетов во 
всем диапазоне углов атаки, вплоть до их 
наибольших значений, достигаемых при испы-
таниях моделей на штопор в АДТ. 

Настоящая статья посвящена стендовым 
исследованиям управляемого выхода нема-
невренного самолета на большие углы атаки 
с расширением их диапазона. 
 
Постановка задачи 
 

Одной из основных задач при исследова-
ниях аэродинамических характеристик само-

лета на больших углах атаки является опре-
деление нестационарных составляющих в ко-
эффициентах подъемной силы и момента 
тангажа. В случае летных исследований эта 
задача сводится к выполнению соответству-
ющих испытательных маневров во всем до-
стижимом диапазоне углов атаки без попада-
ния на режим штопора. При ее решении про-
дольное управление должно осуществляться 
с минимально возможным объемом автома-
тизации во избежание влияния на характери-
стики устойчивости и управляемости, а боко-
вое управление – с автоматизацией в каналах 
элеронов и руля направления для недопуще-
ния сваливания с интенсивным боковым 
движением. Поэтому при стендовых исследо-
ваниях управляемого выхода неманевренного 
самолета на большие углы атаки было приня-
то, что математическая модель его системы 
управления может изменяться по сравнению 
с таковой для серийного летного образца, а 
все прочие характеристики (в том числе 
аэродинамические) остаются неизменными. 

Поскольку в полете на больших углах 
атаки необходимо учитывать взаимодействие 
продольного и бокового движений (см., 
например, [1]), то указанная задача решалась 
с использованием пилотажного стенда ЦАГИ 
ПСПК-102 в два этапа: 

1) определение диапазона углов атаки, до-
стижимого в испытательных маневрах при 
заданных продольных аэродинамических ха-
рактеристиках; для этого использовалась си-
стема уравнений только полного продольного 
движения [2]; 
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2) определение значений передаточных 
коэффициентов, потребных для устранения 
тенденции самолета к сваливанию с интен-
сивным боковым движением, в каналах эле-
ронов и руля направления применительно к 
диапазону углов атаки, полученному на пер-
вом этапе. 

Рассмотрим оба указанных этапа подроб-
нее. 
 
Математическая модель самолета 
для стендовых исследований 
в продольном движении 
 

На первом этапе исследовался способ 
управления неманевренным самолетом при 
выходе на большие углы атаки, предложен-
ный и запатентованный автором [3]. Для ре-
шения этой задачи использовалась модель 
неманевренного самолета типа магистрально-
го с двумя турбореактивными двигателями. 
В соответствии с работой [4] продольное 
управление осуществлялось с помощью руля 
высоты и стабилизатора. Зависимости балан-
сировочных значений коэффициента подъем-
ной силы, а также углов отклонения руля вы-
соты и стабилизатора (в долях диапазонов их 
отклонения на кабрирование) от угла атаки (в 
долях исходного диапазона) приведены на 
рис. 1. Видно, что для рассмотренного само-
лета расчетная зависимость  балyac  имеет 
две восходящие ветви (то есть области 

0бал 

yac ) и, соответственно, два максимума. 

При этом определены значения углов атаки: 
1) максимального по условию баланси-

ровки стабилизатором при в 0;   
2) максимально достижимого за счет ба-

лансировки с помощью обоих органов про-
дольного управления. 

Все перечисленные результаты соответ-
ствуют предельно задней центровке, необхо-
димой для увеличения достигаемых значений 
угла атаки (по рекомендациям работы [5]). 

При стендовых исследованиях выхода са-
молета на большие углы атаки использова-
лись следующие принципы формирования 

сигналов для органов продольного управле-
ния. 

1. В канале руля высоты применяется 
традиционный закон управления (см., 
например, [2]) без функции ограничения уг-
ла атаки: 

 
 в ш в в ,

z zK X K     
 

то есть он имеет структуру резервного конту-
ра системы управления в соответствии с ра-
ботой [4]. В указанном выражении: вX  – от-
клонение рычага управления по тангажу; 

ш в ,K  
z

K  – передаточные коэффициенты. 
2. В канале стабилизатора возможны два 

подхода к управлению его перекладкой, 
определяемые типом привода [4]. Рассмот-
рим условия их применимости к задаче, ре-
шаемой ниже. 
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Рис. 1. Зависимости балансировочных значений 
коэффициента подъемной силы, углов отклонения 

руля высоты и стабилизатора от угла атаки 
Fig. 1. Balancing values of the lift coefficient, angles 
of elevator and stabilizer deflections as functions of 

angle of attack 
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Первый подход, реализованный на само-
летах Ту-204 и Ту-334, позволяет регулиро-
вать скорость перекладки стабилизатора ст  
как по знаку, так и по абсолютной величине. 
Далее в соответствии с работой [3] при ис-
пользовании указанного подхода такая ско-
рость принимается прямо пропорциональной 
отклонению рычага управления по тангажу 
от нейтрального положения: 

 
 вст XK   , 

 
где K  – передаточный коэффициент. 

Указанное выражение принято в качестве 
описания динамики привода стабилизатора в 
пределах конструктивных ограничений на 
углы его отклонения (см. выше) и при отсут-
ствии ограничений на скорость перекладки. 
Это позволяет определять максимально до-
стижимые значения ст ,  получаемые в пере-
ходных процессах при моделировании, и тем 
самым формировать требования к приводу. 
Далее указанный подход к управлению будет 
называться скоростной перекладкой стабили-
затора. В случае управления только с помо-
щью руля высоты такая перекладка отключа-
ется летчиком вручную (за счет обнуления 

;K  см. [3]). 
Второй подход, реализованный на самоле-

те SSJ-100, позволяет управлять перекладкой 
стабилизатора с ст const,   то есть с измене-
нием только знака ее скорости. В случае руч-
ного управления это осуществляется с помо-
щью трехпозиционного переключателя. Далее 
при указанном подходе угол отклонения ста-
билизатора считается постоянным, что соот-
ветствует отключению его перекладки. 

Эффективность обоих указанных подхо-
дов применительно к решаемой задаче оце-
нивается в следующем разделе. 
 
Торможение перед сваливанием 
и «зависание» по скорости 
 

Известно, что при летных испытаниях на 
больших углах атаки выход самолета на ре-

жим сваливания должен осуществляться в 
процессе торможения, условия которого ре-
гламентируются соответствующими норма-
тивными документами. Самолет типа маги-
стрального, согласно НЛГ-25, перед выходом 
на режим сваливания должен быть сбаланси-
рован в горизонтальном полете на заданной 
скорости, на 2040 % превышающей ско-
рость сваливания, и осуществлять торможе-
ние с заданным темпом не более 
1,85 (км/ч)/с; при этом двигатели должны ра-
ботать на режиме малого газа1. Рассмотрим 
обстоятельства выполнения торможения пе-
ред сваливанием применительно к постав-
ленной задаче. 

Торможение перед сваливанием. В ра-
боте [6] автором было предложено контроли-
ровать поддержание темпа торможения перед 
сваливанием при помощи горизонтальной 
директорной планки, связанной со шкалой 
тангажа на командно-пилотажном приборе. 
Управление такой планкой осуществляется 
по сигналу  , изменяющемуся в пределах 

1,0 1,0;    при этом 0,1  соответствует 
ее максимальному отклонению вверх по шка-
ле тангажа. Величина указанного сигнала 
определяется по формуле 

 
  пр пр зад 3,6 ,K V V     

 
где прV  и задпрV  – текущее и заданное значе-
ния производной приборной скорости по 
времени в (км/ч)/с; 

K  – положительный передаточный ко-
эффициент (в м–1с2), определяемый при стен-
довом моделировании [6]. 

Из формулы видно, что при фактическом 
темпе торможения меньше заданного вели-
чина   является положительной, то есть лет-
чику выдается сигнал на увеличение угла 
тангажа и, как следствие, на повышение тем-
па торможения до устранения отклонения 
горизонтальной директорной планки от 
нейтрального положения. При фактическом 
                                                           
1 Нормы летной годности самолетов транспортной 

категории. НЛГ-25. Федеральное агентство воздуш-
ного транспорта (Росавиация), 2022. 380 с. 
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темпе торможения больше заданного наблю-
дается обратная картина [6]. 

В настоящей работе проводились стендо-
вые исследования режимов торможения (по 
методике, изложенной в работе [6]) для слу-
чаев использования скоростной перекладки 
стабилизатора и ее отключения. При этом 
было принято, что скорость, являющаяся 
функциональным аналогом скорости свали-
вания, соответствует первому максимуму ко-
эффициента подъемной силы (см. рис. 1), 
а оптимальное значение коэффициента K  
подобрано путем моделирования. Примеры 
режимов торможения с заданным темпом 
приведены: при использовании скоростной 
перекладки стабилизатора (рис. 2), при ее от-
ключении (рис. 3). Видно, что отклонение 
фактического темпа торможения от заданно-
го в каждом из указанных случаев невелико. 
Здесь и далее на всех графиках приводятся 

отношения текущей приборной скорости 
и темпа ее изменения к значению приборной 
скорости, которое соответствует первому 
максимуму коэффициента подъемной силы 
(см. выше). 

Точность поддержания заданного темпа 
торможения в процессе каждого режима 
определялась по средней квадратичной вели-
чине рассогласования указанного темпа до 
момента достижения заданного угла ата-
ки [6]: 

 

   



кон

нач

2
задпрпр

начкон

1 t

t
V dtVV

tt


 , 

 
где начt  и конt  – моменты начала торможения 
и выхода на заданный угол атаки, соответ-
ствующий первому максимуму коэффициен-
та подъемной силы. 
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Рис. 2. Пример режима торможения с заданным 
темпом, поддерживаемым с помощью 

горизонтальной директорной планки, при работе 
скоростной перекладки стабилизатора 

Fig. 2. An example of deceleration mode with a given 
rate performed with the use of the horizontal 

directional bar; the case when stabilizer displacement 
velocity is switched on 
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Рис. 3. Пример режима торможения с заданным 
темпом, поддерживаемым с помощью 

горизонтальной директорной планки, при 
отключении скоростной перекладки стабилизатора 
Fig. 3. An example of deceleration mode with a given 

rate performed with the use of the horizontal 
directional bar; the case when stabilizer displacement 

velocity is switched off 
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Для каждого сочетания значения коэффи-
циента K  и подхода к управлению пере-
кладкой стабилизатора (см. выше) выполня-
лись три зачетных режима с определением 
величины .V   Среднее арифметическое ве-
личин V  по результатам всех трех режимов 
принималось в качестве показателя точности 
поддержания заданного темпа торможения 
при рассматриваемых условиях. Результаты 
таких исследований приведены на рис. 4. 
Видно, что точность поддержания заданного 
темпа торможения (также отнесенная к зна-
чению приборной скорости, которое соответ-
ствует первому максимуму коэффициента 
подъемной силы; см. выше) при использова-
нии скоростной перекладки стабилизатора 
в 1,5 раза выше, чем без ее использования, 
а оптимальная величина передаточного ко-
эффициента K  слабо зависит от варианта 
работы стабилизатора. В то же время исполь-
зование стабилизатора при его работе в ре-
жиме скоростной перекладки совместно с ру-
лем высоты может приводить к повышению 
чувствительности управления и, как след-
ствие, к раскачке самолета летчиком. При 

пилотировании необходимо учитывать это 
обстоятельство и не совершать резких дви-
жений рычагом управления по тангажу. 

«Зависание» по скорости. В процессе 
торможения его заданный темп может 
уменьшаться до нулевого при заданном зна-
чении приборной скорости пр зад ;V  далее ука-
занное уменьшение будет называться «зави-
санием» по скорости. Такой случай возможен 
как этап ступенчатого уменьшения заданной 
скорости в летных испытаниях или исследо-
ваниях на больших углах атаки. «Зависание» 
может использоваться для определения ха-
рактеристик устойчивости и управляемости 
(как продольной, так и боковой) с последую-
щим принятием решения о возможности 
дальнейшего снижения пр зад .V  

Непосредственно за первым максимумом 
зависимости  балyac  наблюдается диапазон 
углов атаки, в котором 0бал 


yac  (см. рис. 1) 

и, следовательно, снижается устойчивость 
короткопериодического движения. В резуль-
тате этого, как показали стендовые исследо-
вания балансировки при «зависании» по ско-
рости (на рис. 5 маркерами показаны сочета-
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Рис. 4. Влияние коэффициента K  на точность поддержания заданного темпа торможения перед сваливанием при 
различных режимах работы продольного канала управления 

Fig. 4. The effect of coefficient K  on the precision of maintaining the given rate of deceleration before stall for various 
modes of longitudinal control channel operation 
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ния угла атаки и бал ,yac  соответствующие 
различным относительным значениям задпрV ), 
при попытке «зависнуть» на значении бал ,yac  
превышающем первый максимум, самолет 
неуправляемо проходит через область 

0бал 

yac  до балансировки на второй восхо-

дящей ветви зависимости  балyac , в том 
числе при значении бал ,yac  меньшем первого 
максимума. Далее указанное неуправляемое 
прохождение будет называться «дрейфом» 
угла атаки. Во избежание аналогичного явле-
ния при превышении второго максимума (см. 
рис. 1) минимально возможное заданное от-
носительное значение приборной скорости 
установлено равным пр зад 0,79.V   

Графики переходных процессов при «за-
висании» на различных заданных значениях 
приборной скорости, полученные в стендо-
вых исследованиях, приведены на рис. 6. При 
этом темп торможения снижается от макси-
мального до нулевого значения за 3,5 % до 

задпрV  (верхний график). Видно, что при 
99,0задпр V  самолет попадает в диапазон уг-

лов атаки, соответствующий 0бал 

yac  

(см. выше), и медленно проходит его до ба-

лансировочного значения (средний график). 
Таким образом, в указанном случае «дрейф» 
угла атаки протекает наиболее отчетливо, а 
балансировка происходит при значении 

бал ,yac  меньшем первого максимума. Другие 
значения задпрV  соответствуют «зависанию» 
по скорости вне области возникновения 
«дрейфа» угла атаки. В этих случаях угол 
атаки достаточно быстро достигает баланси-
ровочного значения, а при пересечении обла-
сти 0бал 


yac  его «дрейф» практически  

незаметен из-за своей быстротечности 
(см. рис. 6 – графики переходных процессов 
при 97,0задпр V  и 0,96). 

Кроме того, характер изменения угла от-
клонения стабилизатора при «зависании» на 
второй восходящей ветви зависимости 

 балyac  существенно отличается от наблю-
даемого на первой восходящей ветви. Это 
проявляется прежде всего в увеличении мак-
симальной скорости перекладки 

maxст  с 
уменьшением задпрV  (рис. 6, нижний график). 
Для каждого значения задпрV  из отмеченных 
маркерами на рис. 5 выполнялись три зачет-
ных режима с определением величины 

maxст , 
итоговое значение которой является средним 
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Рис. 5. Условия «зависания» на заданных значениях приборной скорости 
Fig. 5. Conditions for “holding” at the given values of the indicated speed 
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арифметическим по результатам этих режи-
мов. Соответствующая зависимость приведе-
на на рис. 7; здесь полученные значения 

maxст  отнесены к величине, характерной для 
современных магистральных самолетов (типа 
SSJ-100; см. [4]). Видно, что максимум ука-
занной зависимости реализуется при 

пр зад 0,85,V   а все полученные значения 

не превышают 2
maxст  . Из рис. 7 следует 

также, что значения 1
maxст   реализуются 

при пр зад 1,V   то есть без прохождения через 
область 0бал 


yac  (с учетом рис. 6), а для воз-

можности «зависания» на второй восходящей 
ветви зависимости  балyac  требуется увели-
чение (в данном случае – удвоение) макси-
мальной скорости перекладки стабилизатора. 

Итак, путем стендового моделирования 
подтверждена эффективность использования 
горизонтальной директорной планки как для 
поддержания постоянного темпа торможения 

перед сваливанием, так и для его уменьшения 
до нулевого при заданном значении прибор-
ной скорости («зависание» по скорости). 
Кроме того, использование скоростной пере-
кладки стабилизатора приводит к существен-
ному повышению точности поддержания за-
данного темпа торможения перед сваливани-
ем по сравнению со случаем отсутствия та-
кой перекладки. При этом может потребо-
ваться увеличение максимальной скорости 
перекладки стабилизатора. 
 
Динамический выход самолета 
на повышенные углы атаки 
 

Согласно с [3] динамический выход само-
лета на повышенные (по сравнению 
с соответствующим первому максимуму за-
висимости  балyac ; см. рис. 6) углы атаки 
осуществляется в такой последовательности: 

1) торможение с постоянным темпом до 
пр зад ;V  при этом используется скоростная пе-
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Рис. 6. Переходные процессы при «зависании» на 

различных заданных значениях приборной 
скорости 

Fig. 6. Transition processes during “holding” at 
various given values of the indicated speed 
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Рис. 7. Влияние заданной приборной скорости 
«зависания» на максимальное значение скорости 

перекладки стабилизатора 
Fig. 7. The effect of the given indicated speed of 
“holding” on the maximum value of the stabilizer 

displacement velocity 
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рекладка стабилизатора, обеспечивающая бо-
лее высокую точность поддержания темпа 
торможения (см. выше); 

2) «зависание» при задпрV  с выходом угла 
атаки на установившееся значение (являюще-
еся исходным исх ), после чего руль высоты 
оказывается в нейтральном положении, а 
стабилизатор останавливается на достигну-
том угле (не обязательно на упоре; см. также 
рис. 6, нижний график) и производится руч-
ное отключение его скоростной перекладки; 
это позволяет полностью использовать диа-
пазон углов отклонения руля высоты на каб-
рирование; 

3) энергичное движение рычагом управ-
ления по тангажу на кабрирование (при 
необходимости – до упора) и удержание его в 
таком положении до выхода угла атаки на 
новое установившееся значение уст ; при об-
работке полученного переходного процесса 
определяется также значение забр  – макси-
мально достигнутое в «забросе»; 

4) отдача рычага управления по тангажу 
на пикирование, а после разгона со снижени-
ем – выведение самолета из пикирования 
с контролем угла атаки, нормальной пере-
грузки и запаса высоты. 

Поскольку структура канала руля высоты 
соответствует резервному контуру системы 
управления (без функции защиты режимов 
полета; см. выше), то действия по пунктам 3 
и 4 в основном соответствуют выполнению 
фигуры пилотажа «кобра Пугачева» на ма-
невренном самолете типа Су-27 при отклю-
чении ограничителя предельных режимов по 
углу атаки [5]. Однако специфика проводи-
мых исследований такова (см. ниже), что 
угол атаки уменьшается не сразу после до-
стижения забр , а с некоторой задержкой 
в области «штопорных» значений или в непо-
средственной близости к ним. 

Графики переходного процесса при дина-
мическом выходе самолета на повышенные 
углы атаки после «зависания» приведены на 
рис. 8. При этом относительная заданная 
приборная скорость для «зависания» 

пр зад 0,88.V   Видно, что величина ст  остает-
ся постоянной с момента выхода на «зависа-
ние» за счет ручного отключения скоростной 
перекладки стабилизатора (см. выше), а ха-
рактер изменения угла атаки аналогичен 
наблюдаемому при испытаниях в АДТ, когда 
модель самолета совершает колебания по 
тангажу (см., например, [7]). В процессе 
стендовых исследований для получения уст  
требовалось удерживать рычаг управления по 
тангажу на упоре до почти полного затухания 
колебаний угла атаки, что приводило к чрез-
мерной потере высоты. 

При дальнейших исследованиях для со-
кращения потери высоты было принято до-
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Рис. 8. Переходной процесс при динамическом 
выходе самолета на повышенные углы атаки после 

«зависания» на 88,0задпр V  с определением 

величины уст  
Fig. 8. Time history for aircraft dynamical reaching 

the increased angles of attack after “holding” at 
88,0giv iV  with the determination of the value of 

steady  
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пущение, что промежуток времени между 
первыми двумя максимумами угла атаки в 
процессе колебаний (то есть их период) до-
статочен для возможности определения аэро-
динамических характеристик по итогам ди-
намического выхода. Далее угол атаки 
уменьшается до значения ниже первого мак-
симума балyac  (см. выше) и самолет выводит-
ся из снижения. При этом скоростная пере-
кладка стабилизатора включается в момент 
первой постановки (с некоторой задержкой) 
рычага управления по тангажу в нейтральное 
положение. Графики такого переходного 
процесса приведены на рис. 9 (начальные 
условия – те же, что и для рис. 8). 

Для каждого значения задпрV  в диапазоне 
от 0,79 до 0,97 с шагом 0,018 (при соответ-
ствующих величинах исх ; см. рис. 5) выпол-

нялись три зачетных режима. Конкретные 
величины всех значений угла атаки, харак-
терных для динамического выхода ( исх , уст  
и забр ), а также наименьшего значения вы-
соты (то есть в нижней точке траектории) 
представляют собой средние арифметические 
по их результатам. На основании стендовых 
исследований удалось показать, что для рас-
смотренного самолета все достигнутые зна-
чения уст  расположены внутри «штопорно-
го» диапазона углов атаки (определяемого 
при испытаниях модели самолета в АДТ 
Т-105), а все забр  – за верхним пределом 
указанного диапазона (рис. 10, верхний гра-
фик). Это позволяет определять в полете 
аэродинамические характеристики во всем 
диапазоне углов атаки, в том числе при 
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Рис. 9. Переходной процесс при динамическом 
выходе самолета на повышенные углы атаки после 

«зависания» на 88,0задпр V  
Fig. 9. Time history for aircraft dynamical reaching 

the increased angles of attack after “holding” at 

giv 0.88iV   
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Рис. 10. Углы атаки, достигаемые в процессе 
динамического выхода, и потеря высоты за время 

режима 
Fig. 10. The angles of attack achieved during 

dynamical approach, and the decrease in altitude during 
the mode 
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«штопорных» величинах с возможностью их 
превышения. Кроме того, суммарная потеря 
высоты слабо зависит от исх , а указанный 
запас высоты в нижней точке траектории 
(в среднем примерно 2 км) достаточен для 
безопасного выхода из снижения (рис. 10, 
нижний график). 

Рассмотренный способ управления обес-
печивает расширение диапазона углов атаки 
в процессе летных исследований за счет ди-
намического выхода на максимально дости-
жимый угол атаки при постановке руля высо-
ты в нейтральное положение перед таким вы-
ходом и полном использовании диапазона 
углов его отклонения на кабрирование. 
 
Устойчивость и управляемость 
самолета в боковом движении 
 

При реальных летных исследованиях пе-
речисленные выше действия летчика в про-
дольном движении допустимы, если одно-
временно выполняются два условия приме-
нительно к боковому движению: 

1) несимметричные составляющие мо-
ментов крена 0xM  и рыскания 0yM , от кото-
рых зависит интенсивность сваливания [8], 
не превышают располагаемых эффективно-
стей соответствующих органов управления в 
боковом канале. Они зависят от многих фак-
торов (в том числе случайных) и, по оценке 
автора, могут определяться в полете при «за-
висании» по скорости (см. выше); 

2) тенденция самолета к сваливанию с 
интенсивным боковым движением во всем 
достигаемом диапазоне углов атаки устраня-
ется при помощи средств как аэродинамики, 
так и автоматики в соответствии с критерия-
ми, приведенными в работе [9]: 

– условие боковой динамической устой-
чивости: 
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– условие прямой реакции по крену на от-

клонение элеронов (см. также [2]): 
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– условие сохранения демпфирования 

крена: 
 

 0;x
xm   

 
– условие путевой устойчивости в полу-

связанных осях: 
 

 sin cos 0.y e x ym m m          
 
Обращение в нуль или изменение знака 

хотя бы одного из этих неравенств (первые 
три из них – главные) определяет появление 
тенденции самолета к сваливанию. 

Задачей второго этапа исследований яв-
ляется определение характеристик боковой 
устойчивости и управляемости самолета 
(с учетом автоматизации системы управле-
ния) в диапазоне углов атаки, полученном на 
первом этапе. По рекомендациям работ [2, 4] 
в каналах руля направления и элеронов ис-
пользуются обычные позиционные алгорит-
мы автоматизации 

 
  задавтэ    KK xx
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В указанных выражениях 

x
K , 
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K , K , K , 

н/эK  – передаточные коэффициенты; зад  – 
заданный угол крена. При этом коэффициент 
перекрестной связи от элеронов к рулю 
направления определяется из условия коор-
динированного управления по крену [2] 
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а в процессе испытательных маневров, опи-
санных выше, должно быть 0зад  . 

Для рассматриваемого самолета произ-
водные коэффициентов моментов крена и 
рыскания по углу отклонения руля направле-
ния отрицательны во всем диапазоне углов 
атаки. Поэтому рост передаточного коэффи-
циента K  будет приводить к повышению 
как поперечной, так и путевой устойчивости. 
Кроме того, программная зависимость 

 н/эK  должна представлять собой упро-
щенный вариант расчетной, определяемой по 
формуле (2), и при этом располагаться не-
сколько ниже ее. Расчетная и программная 
зависимости  н/эK  приведены на рис. 11. 
Определим условия устранения тенденции 
самолета (для которого 5,3xy II ) к свали-
ванию с интенсивным боковым движением 
по критериям, требующим изменения K , то 
есть использования автомата путевой устой-
чивости. 

Боковая динамическая устойчивость. 
Проведенные расчеты показали, что диапазон 
углов атаки, в котором реализуется 0 , 
уменьшается с ростом K  и при некотором 
значении указанного передаточного коэффи-
циента полностью исчезает (рис. 12, верхний 
график). При таком подходе потребная зави-
симость  K  должна быть расположена за 
пределами области 0 . Это же обстоя-
тельство относится к использованию других 

критериев из вышеуказанных; рассмотрим их 
далее. При этом соответствующие коорди-
натные оси на всех графиках в составе 
рис. 12 имеют одинаковые диапазоны. 

Реакция самолета по крену на откло-
нение элеронов. Перепишем формулу (1) 
в виде 
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где 
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Поскольку обеспечение условия 0  

возможно при помощи обычного автомата 
путевой устойчивости, а во всем диапазоне 
углов атаки реализуется 0э 

xm  (то и другое 
см. выше), то прямая реакция по крену на от-
клонение элеронов возможна при выполне-
нии условия 0r  (см. также [2]). Области 
обратной реакции по крену на отклонение 
элеронов в координатах   ,K  при отсут-
ствии перекрестной связи от элеронов к рулю 
направления и при наличии такой связи с 
программной зависимостью  н/эK  приведе-
ны на рис. 12 (средний график). Видно, что 

– использование перекрестной связи от 
элеронов к рулю направления приводит 
к уменьшению как диапазона углов атаки, 
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Рис. 11. Зависимости коэффициента перекрестной связи от элеронов к рулю направления от угла атаки 
Fig. 11. The coefficient of cross-coupling between the ailerons and rudder as a function of angle of attack 
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в котором реализуется обратная реакции по 
крену на отклонение элеронов, так и значе-
ния передаточного коэффициента K , при 
превышении которого такая реакция полно-
стью исчезает; 

– потребное значение K  обеспечивает 
боковую динамическую устойчивость 0  
(сравнить с верхним графиком в составе 
рис. 12). 

Путевая устойчивость в полусвязанных 
осях. Расчеты, проведенные с использовани-

ем этого критерия, показали, что область 
0

eym  имеет вид, аналогичный двум 
предыдущим критериям (рис. 12, нижний 
график). 

Суммарный анализ полученных областей, 
соответствующих появлению тенденции са-
молета к сваливанию по каждому из перечис-
ленных критериев, показывает, что потребное 
значение K  должно быть не ниже наиболь-
шего по всем трем критериям, а его постоян-
ство – начинаться с угла атаки не выше 
наименьшего по нарушению хотя бы одного 
из вышеуказанных неравенств при 0K  
(все перечисленное – при наличии перекрест-
ной связи от элеронов к рулю направления). 
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Рис. 12. Области возникновения тенденции к 
сваливанию с интенсивным боковым движением 

по различным критериям при использовании 
автомата путевой устойчивости 

Fig. 12. Areas of tendency to stall accompanied by 
intense lateral motion for different criteria in case of 
yaw stability control automatic feature being applied 
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Рис. 13. Зависимости передаточных коэффициентов 
в поперечном и путевом каналах управления и 
действительных частей доминирующих корней 

уравнений бокового движения от угла атаки 
Fig. 13. Gear coefficients in the lateral and directional 

control channels and the real parts of the dominant 
roots of the lateral motion equations as functions of 

angles of attack 
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С учетом этого обстоятельства все значе-
ния передаточных коэффициентов подбира-
лись из условия обеспечения времени затуха-
ния боковых колебаний (до 5 % начальной 
амплитуды; см. [2]) 20зат t  с, то есть дей-
ствительный доминирующий корень (при 
апериодическом боковом движении) или дей-
ствительная часть доминирующих комплекс-
но сопряженных корней (при колебательном 
боковом движении) должны быть 

15,0  с–1. Указанная задача решалась для 
начальной высоты перед торможением для 
выхода на большие углы атаки (см. выше). 

На рис. 13 приведены графики подоб-
ранных зависимостей K , 

x
K , 

y
K  и minK  

от угла атаки. При этом в области больших 
углов атаки потребное значение 

x
K  увели-

чивается, что в сочетании с реализацией 
условия 0э 

xm  позволяет сохранять демп-
фирование крена. Кроме того, стабилизация 

угла крена 0зад   (см. выше) включается 
летчиком вручную непосредственно перед 
выполнением маневра для выхода на боль-
шие углы атаки, а minK  является наимень-
шей величиной K  из условия обеспечения 
заданных или максимально достижимых ха-
рактеристик боковой устойчивости и управ-
ляемости. Указанные характеристики опре-
деляются действительными частями домини-
рующих корней уравнений бокового движе-
ния. Соответствующая зависимость от угла 
атаки приведена на нижнем графике в соста-
ве рис. 13. Из нее видно, что: 

– при малых углах атаки доминирующие 
корни являются действительными, а при 
больших – комплексно сопряженными; 

– величина действительных корней всегда 
15,0  с–1, а у комплексно сопряженных 

корней действительная часть (максимально до-
стижимые значения) уменьшается с ростом 
угла атаки в области его больших величин. 
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Рис. 14. Переходной процесс в боковом движении при динамическом выходе самолета на повышенные углы атаки 
после «зависания» на 88,0задпр V  

Fig. 14. Time histories for lateral motion during aircraft dynamical reaching the increased angles of attack after “holding” 
at giv 0.88iV   
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Таким образом, существенное снижение 
затухания боковых колебаний в области уг-
лов атаки, соответствующих динамическому 
выходу, дополнительно указывает на кратко-
временность пребывания самолета в этой об-
ласти (помимо фактора потери высоты; см. 
выше). Стендовое моделирование полного 
движения при динамическом выходе на 
большие углы атаки показало, что тенденция 
к сваливанию с интенсивным боковым дви-
жением отсутствует и при нулевой боковой 
несимметричности самолета возмущения по 
крену легко устраняются (рис. 14 – парамет-
ры бокового движения в том же переходном 
процессе, что и на рис. 9). 
 
Заключение 
 

1. Проведены стендовые исследования 
управляемого выхода неманевренного само-
лета на большие углы атаки, что обеспечива-
ет возможность летных исследований про-
дольных нестационарных аэродинамических 
характеристик во всем диапазоне этих углов, 
в том числе с превышением их значений, со-
ответствующих режимам штопора. 

2. Использование скоростной перекладки 
стабилизатора (с приводом, рассчитанным на 
регулирование скорости перекладки) в зави-
симости от отклонения рычага управления по 
тангажу позволяет повысить точность под-
держания заданного темпа торможения перед 
сваливанием, а при динамическом выходе на 
повышенные углы атаки – полностью ис-
пользовать диапазон углов отклонения руля 
высоты на кабрирование. При этом такая пе-
рекладка должна включаться или отключать-
ся летчиком вручную. Кроме того, может по-
требоваться увеличение максимальной ско-
рости перекладки по сравнению с приводом 
на серийном самолете. 

3. Для обеспечения приемлемых характе-
ристик боковой устойчивости и управляемо-
сти в каналах руля направления и элеронов 
могут использоваться обычные позиционные 
алгоритмы автоматизации. При этом устра-
нение тенденции самолета к сваливанию с 
интенсивным боковым движением осуществ-

ляется с помощью автомата путевой устой-
чивости, в котором снижение потребного 
значения передаточного коэффициента воз-
можно за счет перекрестной связи от элеро-
нов к рулю направления. 
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