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Вспомогательные средства обеспечения безопасности полета самолета на некритическом участке траектории.

Для повышения безопасности необходимо выполнение условия tрас > tпер (располагаемое время и время переключения летчика на ручное управление) путем увеличения располагаемого времени. Это обеспечивается ограничением параметров движения самолета. 

При опасных отказах САУ превышение указанных параметров может произойти только в результате неуправляемого движения руля самолета. Естественно ограничить это движение руля такими пределами, при которых, с одной стороны, обеспечивалось бы определенное качество стабилизации параметров самолета, и с другой не превышались бы допустимые значения указанных параметров за время t < tпер . 

3.1.Ограничение величины моментов (усилий) рулевой машины.

Наиболее простым и довольно широко распространенным средством обеспечения безопасности полета является ограниечение моментов рулевых машин (РМ) САУ. Простота этого способа заключается в том, что нередко момент РМ ограничен характеристиками реально существующих элементов САУ (в данном случае двигателей РМ САУ). Ограничение параметров движения самолета путем ограничения моментов РМ возможно рассматривать отдельно для каждого канала САУ. Целью в этом случае является снижение скорости неуправляемого поворота руля (неупр( и повышение времени рас tрас( .

Ограничение момента рулевой машины РМ.

Момент, развиваемый РМ, приведенный к рулю высоты определяется МРВ = КРМВ МРМВ  (*), где МРВ – момент на руле высоты;

МРМВ - момент, развиваемый РМ (вообще говоря, существует естественное ограничение момента двигателя;

КРМВ – кинематический коэффициент проводки управления между рулем высоты и РМ.

В полете для проводки управления без гидроусилителя МРВ = - МШРВ, причем МШРВ – шарнирный момент руля высоты в общем случае равен МШРВ=
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 (**), где (((ГП + (( ((ГП - в режиме горизонтального полета), (( = с3 /(с1 с4 + с2); ( - отклонение триммера;

(В =(В-БАЛ + (( ((В-БАЛ - балансировочное положение руля высоты).

Тогда М Шр(В = 
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Учитывая (*) и (**) а, также то, что руль высоты на установившемся режиме полета стриммирован и принимая во внимание известные соотношения (в которых пренебрежем торможением потока у оперения :
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Окончательно 
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а) Ограничивая по нормальной перегрузке самолета (nYдоп .

В установившемся режиме (nY = 
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Подставляя в это выражение выражения для коэффициентов сi через производные сил и моментов (nY = 
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Подставляя (***) , можно получить 
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В этом случае величина 
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 - величина которой должен быть ограничен момент РМ из условия ограничения  (nYдоп.

Для дозвукового режима полета M<MKP примерно: 
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const. Следовательно величина 
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 для дозвуковых самолетов в первом приближении зависит от высоты полета Н(() и веса G.

Для определения зависимости 
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 от Н рассмотрим выражение:
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На высотах 0 <Н ( 10000м, величина (*) изменяется приблизительно на 20%, чем практически можно пренебречь. Следовательно, при расчете можно полагать, что величина 
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 не слишком зависит от высоты полета дозвукового самолета.

Рассматривая влияние веса G самолета, варьирующееся в следствии выгорания топлива и загрузки – приблизительно 30-50%,

Графики примерных зависимостей ограниченного (nYогр и допустимого nYдоп значений перегрузки в функции веса, построенные по выражению выше.

Из сравнения графиков нетрудно видеть, что качественно зависимости (nYогр и nYдоп от веса самолета примерно одинаковы. Это позволяет утверждать, что возможно обеспечение условия (nYдоп > (nYогр , путем ограничения момента РМ постоянной величиной
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Расчет величины 
[image: image21.wmf]У

п

В

РМ

Огр

М

D

.

.

 производится по (**) для Нmax  и Gmin. Из этого выражения можно видеть, что с уменьшением высоты полета при условии 
[image: image22.wmf]У

п

В

РМ

Огр

М

D

.

.

=со уменьшается и величина  (nYогр , что вообще говоря повышает безопасность полета – целесообразно на меньших высотах иметь меньшие значения перегрузок получающихся при отказах САУ.

Вообще при расчете 
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 следует иметь ввиду, что как правило, значения (nYдоп<0 по модулю меньше чем положительные (человек легче переносит положительные перегрузки чем отрицательные и также это связано с особенностями работы агрегатов двигателей). Отрицательное значение (nYдоп примерно равно 0.5-0.8. Поэтому иногда используют при расчетах (nYдоп<0, это приводит к меньшему значению 
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Величина 
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 расчетная должна быть проверена из условий требуемой точности стабилизации ЛА в условиях турбулентности атмосферы. Это исследование проводится как расчетным путем, так и методом моделирования. При этом подучается среднеквадротичная величина (Мрмв . Ограничение момента РМ практически не сказывается на точности стабилизации системы «самолет-САУ», если 2(Мрмв(
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В случае применения в качестве средства безопасности ограничения момента РМ руля высоты необходимо включение в систему автоматического триммера. В противном случае, вследствие наличия постоянной составляющей шарнирного момента МШрБал, может иметь место «несимметричное» ограничение отклонения руля высоты, что в свою очередь ведет к ухудшению стабилизации системы. При применении автотриммера ограничения момента РМ руля высоты обеспечивает ограничение допустимой перегрузки самолета во всем диапазоне высот и скоростей его полета.

б) Ограничения по коэффициенту подъемной силы сYдоп .

Для определения возможности такого ограничения путем ограничения момента РМ руля высоты найдем зависимость его от режима полета самолета. Учитывая выражение (( =
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 EMBED Equation.3  [image: image30.wmf]a
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(***) и подставляя выражения для сi  получим:
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из этого выражения можно заключить, что в основном 
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, а скоростной напор q изменяется в широких пределах даже для дозвуковых самолетов  - такой способ ограничения сY  не целесообразен.

в) ограничение величины тангажа ( (РМ(В).

Допустимый угол тангажа складывается из: (доп = (ГП+(* (изменение угла тангажа при отклонении руля высоты самолета на определенный угол, определяемый 
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  Учитывая, что: Y = mg , Y = Cy q S , CyГП = Су( (ГП , то тогда :

(ГП = CyГП/ Су( = mg /( Су( q S). 

(Огр = mg /( Су( q S) + (Z Огр t Л пер + ((
где  (Z Огр - угловая скорость самолета соответствующая ограниченному моментом 
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отклонению руля высоты;

(( - дополнительное изменение угла тангажа, имющее место после вмешательства летчика в управление самолетом, которое можно учесть в виде определенной постоянной величины.

Из системы уравнений продольного движения 
[image: image36.wmf]î

í

ì

=

+

+

-

-

=

+

+

+

0

)

(

)

(

)

(

4

3

2

5

1

a

w

d

a

w

C

p

C

С

р

С

С

р

Z

B

Z

 можно получить передаточную функцию 
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Учитывая, что  (Zуст = -КС ((В, а КС = с3 с4 / (с1 с4 + с2), 

((=(с1+ с4+ с5) / ((с1 с4 + с2) , Т(= 1 / (( , ((= ((с1 с4 + с2).

Подставляя в нее значения коэффициентов сi и положив р = 0.

((В=
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При (доп = (Огр окончательно получим :
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 EMBED Equation.3  [image: image41.wmf]V
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Из этого выражения не трудно заключить, что для обеспечения заданного ограничения величины (доп  за время tЛ пер необходимо изменять величину
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по довольно сложному закону, что делает такой способ ограничения ( не целесообразным. Таким образом, МОгрРМВ можно достаточно просто ограничить только величину (nY .

2)Пределы применимости МОгрРМВ в качестве средства обеспечения безопасности полета.

Эти пределы рассчитываются в зависимости от режима полета из условий ограничения (nY, (, Су. Но ограничение МОгрРМВ эффективно только при  ограничении (nY, то из этого условия и определяется величина МОгрРМВ. При этом естественно, должны соблюдаться условия Су ( Су доп и ( ( ( доп .

Ограничение допустимости по Су доп и  (nY доп .

Беря предыдущие выражения для значений моментов получим:
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= Су доп S q / ((nY доп mg) – 1 / (nY доп ;
Пусть         
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 , тогда при скоростном напоре q1=mg((nY доп+1)/( Су доп S) – при данном q1. При отклонении руля высоты (В, ограниченном моментом РМ, одновременно достигаются величины (nY доп и Су доп. При q > q1 и 
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, т.е. если max MPM ограничен из условия ограничения (nY доп, то на режимах полета с q > q1 , Судоп достигаться не будет. Обратная картина при q < q1 следовательно, и левой границей области применения 
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 в качестве средства безопасности является q1.

Величина q1 зависит от массы самолета, Судоп ( const, поскольку соответствует малым скоростям полета.

В первом приближении можно считать q1 ( const и рассчитывать его при среднем весе самолета mср.

Поскольку величина (nY ограничивается рассматриваемым способом во всем диапазоне высот и скоростей полета, то «правой» границей области применения ограничителя момента РМ руля высоты для обеспечения безопасности является «правая» граница области полетных режимов самолета.

Минимальная высота применения САУ с ограниченным моментом РМ руля высоты определяется изменением высоты полета при скачкообразном отклонении руля высоты самолета вниз до величины ограниченной моментом руля высоты с учетом последующего вывода самолета в режим горизонтального полета на высоте Нзап  (снижаться ниже высоты запаса недопустимо ни при каких обстоятельствах при парировании отказа САУ). Вывод самолета в горизонтальный полет осуществляется с перегрузкой или при величине Су, близкой к допустимой, и процесс вывода начинается по истечении времени tЛпер с момента отказа АП. Нзап ( 50м. Изменение высоты полета определяется моделированием, причем величину Нзап - ввод самолета в пике ((В > 0), находят исходя из конкретных условий. 

Изображена примерная область применимости ограничителя момента РМ руля высоты для обеспечения безопасности полета. Приведены рассчитанные указанным образом границы диапазона применимости САУ с ограничением момента РМ руля высоты удовлетворяющего условиям Су ( Су доп и (nY ( (nY доп.
Ограничение применимости по ( доп.

Рассмотрим влияние применимости ограничителя из условия необходимости ограничения угла тангажа самолета ( доп.
Применяя соотношения : 
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Получим ( огр=
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Величина (nYдоп ограничивается соответствующим выбором  
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. При tЛпер = 5с. получены кривые (огр приведены на рисунке. Необходимость выполнения условия ( ( (доп может существенно сузить диапазон применимости в качестве средств обеспечения безопасности полета ограничителя момента РМ высоты при МОгрРМВ = const.  Так например, при (доп= 200, то область применимости этого средства «слева» ограничивается кривой ( = const до высоты Н1 и выше q1 =const.  Таким образом, область несколько сужается на сравнительно малых высотах и скоростях полета, и это сужение тем сильнее, чем меньше (доп. Это лишний раз подчеркивает нецелесообразность применения 
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 для ограничения допустимого угла тангажа ( доп.

2) Ограничение момента РМ руля направления (Н .
а) Ограничение по nZ. При рассмотрении возможности ограничения боковой перегрузки путем ограничения момента РМ руля направления САУ будем полагать, что САУ достаточно хорошо стабилизирует угол крена самолета, поэтому в первом приближении можно положить ((t)(0. Будем полагать, что 
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0.9, т.е. рассматривается горизонтальный полет (ГП). Система уравнений описывающая боковое движение самолета: (р + а1) (У  + а2 ( + а3 (Н = 0

-р ( + (р + а4) ( + а7 (Н = 0

Определив из системы зависимость  между (У и (Н в установившемся состоянии  и из выражения для передаточной функции можно написать:

nZ = -V/g (a3 a4 – a2 a7)/(a2 – a1 a4) (Н .

упростив выражения коэффициентов аi за счет пренебрежения величинами sin(, tg(, Jxy, полагая cos(=1 и принимая во внимание, что 

Мшрм = М(Нш (Н уст + М(ш (уст; (уст ( - а3/а4 (Н уст;

M(Нш = m(Нш Sн bн q , M(ш = m(ш Sн bн q, Мшрм = Мрмн Крмн;

Откуда получается Могр.nzР.М(
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При М < МКр (для дозвукового полета) коэффициент КРМН ( соnst (кинематический коэффициент проводки управления между рулем направления и РМ), а также коэффициенты аэродинамических сил и моментов практически постоянны, поэтому МогрnzР.М=f(H, G), причем можно принять g my(y C(z (/4 l – my( G/S ( - my( G/S -  т.е. слабо зависит от высоты полета. Следовательно ограничение МРМН достаточно хорошо обеспечивает ограничение допустимой боковой перегрузки nZ причем расчет Могр. nzР.М следует проводить для среднего веса самолета Gcp .
б)Ограничение угла скольжения (.

Для определения возможности ограничения угла скольжения самолета путем ограничения момента РМ руля направления воспользуемся зависимостью между установившимися значениями угла скольжения и отклонения руля направления  в виде (уст ( -а3/а2 (Н.

Принимая во внимание, выше приведенные соотношения между моментом РМ и шарнирным моментом, получается величина потребного ограничения момента РМ руля направления из условия ограничения (доп : Могр(Р.М.Н ( - (mШ(Н my(  + mШ( mУ(Н) Sн bн q (доп  / mУ(Н  Kрм.н
При М < МКр для ограничения (доп.=const (для дозвукового самолета) необходимо изменять величину момента 
[image: image59.wmf])

(

.

q

f

M

РМ

Огр

=

b

 в зависимости от переменной по режимам полета величины скоростного напора, что весьма неудобно. Однако при Могр(.Р.М.Н=const, величина (огр будет уменьшаться с  ростом q, что при условии обеспечения nZ ( nZ доп окажется полезным.

Рассчитанное ранее значение момента Могр.РМН необходимо проверить на достаточность для парирования отказа двигателя самолета, на САУ возлагается задача парирования этого возмущения; таким образом, обеспечивается безопасность полета самолета при отказе двигателя самолета. Очевидно в этом случае требуется определенное отклонение руля направления  и элеронов самолета, т.е. требуется определенный момент Мпотр.РМН , величина которого может оказаться больше момента, ограниченного из условий nZогр ( nZ доп , (огр ( ( доп .

в)Парирование момента, возникающего при отказе двигателя с помощью канала руля направления АП .
Рассмотрим уравнения движения самолета при возмущениях Мх.отк и Му.отк:

Му.отк 

Мпотррм.н                                     (р + а1) (у + а2 ( + а3 (Н = Му.отк

p(р +b1) (  + b2 (+ b3 (Э = Мх.отк 

-(у + (р + а4) ( - b4 ( + а7 (Н = 0

При условии (=0 и (=0 второе уравнение будет независимо от первого и третьего. Момент Му.отк должен парироваться целиком отклонением руля направления равным: (Нпотр = Му.отк /(а3+ а4 а7) ( Му.отк /а3,  (*)                                       А момент Мх.отк – отклонением элеронов, причем САУ в этом случае должна обеспечивать астатическую стабилизацию угла крена самолета (т.е.( = 0).

Если САУ не обеспечивает условия ( = 0, т.е. в случае статической по крену стабилизации САУ величины (Э и (  в установившемся состоянии связаны между собой соотношением  (Э - ( iЭ = 0, где iЭ - передаточное число САУ по углу крена.

Совместное решение выше приведенных уравнений при условии (=0 дает для потребного отклонения руля направления следующее соотношение:

(Н потр = Му.отк / (а3+а1 а7) + Мх.отк а1 b4 / (а3+а1 а7) /  iЭ / b3 ( 

( Му.отк / а3 + Мх.отк а1 b4 / а3 / iЭ / b3 ,             (**)                                                 причем второе слагаемое, как правило мало по сравнению с первым и уменьшает его (в силу разности знаков Му.отк  и Мх.отк), по этому и в случае статической по крену САУ возможно для расчета потребного отклонения руля направления для парирования момента при отказе двигателя воспользоваться выражением для (Н потр (*). В случае, если самолет оснащен ТРД и Мх.отк =0, выражения (*) и (**) совпадают.

Для отклонения руля направления на величину (Н потр, необходимую для парирования момента от отказа одного или нескольких двигателей, необходимо, что бы РМ руля направления развивала определенный момент. Для расчета потребного момента РМ руля направления при отказе одного двигателя из выражения (*) можно привести к виду      

(Н потр= Му.отк /а3 = К Сх q S Zдв /а3/Jyy , где К – коэффициент, учитывающий уменьшение тяги при отказе одного двигателя; Zдв – плечо отказавшего двигателя от оси самолета. Подставив в последнее выражение для а3, получим (Н потр= К Сх Zдв /l /my(Н, где l  – размах крыльев.

Для дозвукового режима величина my(Н  = const, мало зависит от режима полета.  Cx =Cx0  + С2у / (/ (;где ( =l2/S – удлинение крыла.

Поскольку в режиме горизонтального полета Су = G / q / S, тогда величина Сх  = Cx0  + G2 / ( / q2 / l2 /S .

Величина Cx0=f(M), тогда можно представить, что (Нпотр=(НТр1 + (НТр2 причем (Н Тр1 = К Cx0 Zдв / l / my(Н сравнительно мало зависит от режима полета, а (Н Тр2 = К G2 Zдв / ( / q2 / l2 /S/ my(Н  - существенно зависит от веса самолета и скорости полета.

Учитывая, что (Н = Мрм.н Крм.н /SН /my(Н/q/bН   - определим потребный момент рулевой машины руля направления:

Мпотррм.н = q mШ(Н К Zдв SН bН / my(Н / Крм.н / l (Cx0  + G2 / ( / q / l2 /S ) .

На рисунке представлена типовая зависимость Мпотррм.н = f(q) для двух значений Cx0 . Из анализа рисунка можно видеть, что максимальное значение момента имеет место при Cx0max и qmax, что вообще говоря совместимо для пассажирских дозвуковых самолетов летающих на сравнительно небольших высотах (Cx0  увеличивается с увеличением числа М(маха) и максимально при максимальных значениях q на постоянной высоте полета). Поэтому расчет Мпотррм.н производится при максимальном скоростном напоре qmax и при максимальном Cx0max.

Полученное  при этих условиях значение Мтр.рм.н по последней формуле сравнивается с МогрnzРМ.Н . Если МогрnzРМ ( Мтр.рм.н, то приходится ограничивать Мрм величиной МогрnzРМ и обеспечить условие (=0, при отказе двигателя не удается. Приходится использовать в этом случае для обеспечения безопасности полета при отказе одного двигателя канал элеронов САУ. Приведенные рассуждения возможно распространить на отказ нескольких двигателей, учитывая, что отказ двигателей приводит к уменьшению силы тяги  и заметному снижению скорости полета.

                                 Мтр.рм 

Cx0max
Cx0min
                                                                                              qmax

3)Ограничение момента РМ элеронов (Э .
Изолированное движение «(» - отклонение элеронов вызывает в основном изменение угла крена самолета, что тем более справедливо для перекрестной схемы САУ. В этом случае можно считать (=0 и рассматривать движение крена при отклонении элеронов изолированно. Поэтому естественно рассматривать возможность ограничения угла крена самолета путем ограничения момента РМ элеронов с учетом возможности перехода летчика на ручное управление при ( ( (доп..

При этом следует иметь в виду, что ограничение угла крена самолета, определяется ограничением нормальной перегрузки и допустимым значением коэффициента подъемной силы по следующим соотношениям:

(доп1ny= arccos(1/nYдоп) –  (nY = 1/ соs(); (доп2Cy= arccos[(mg/(S q CYдоп)]

причем из них берется меньшее значение угла крена (pe2 = min ((доп1 , (доп2). При расчете по последним выражениям нередко получаются значения  (доп  порядка 1рад и более. Для пассажирских самолетов угол крена ограничивается величиной (доп ( 25-300 (0.5рад), причем на режимах малых скоростных напоров q важнее зависимость от CYдоп .

а) Ограничение угла крена ( путем ограничения РМ.

Из системы уравнений бокового движения при ( =0 и Мх.отк=0 :
 (р + а1) (у + а2 ( + а3 (Н = Му.отк

p(р +b1) (  + b3 (Э = 0

-(у - b4 ( + а7 (Н = 0 
 (р + в1) (Х  = -в3 (Э, то (Хуст  = - (в3/в1) (Эуст – в установившемся режиме, производная по времени (Х равна нулю.

Тогда (доп  = - (в3/в1) (Эогр tЛ пер,      (Э ( - Мрмэ Крмэ/МшЭ ; причем

МшЭ = mшЭ q Sэ bЭ .

Ограничивая момент рулевой машины элеронов величиной 
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 на основании верхних выражений имеем 
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=(mшЭ q SЭ bЭ в1(доп)/(tЛ пер Крмэ  в3) 

Подставляя в это выражение выражения для коэффициентов в1 и в3 и упростив их за счет малости угла атаки и пренебрегая величиной Jxy окончательно получим 
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=(mшЭ mX(x SЭ bЭ  l ( V (доп)/(4tЛпер Крмэ mX(Э)
Анализ последнего выражения приводит к выводу, что для ограничения (доп=сonst необходимо корректировать величину 
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 в функции высоты и скорости полета
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=f (H, V). Более того на постоянной высоте Н = соnst в случае 
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=сonst угол крена (, ограниченный этим моментом, возрастает с уменьшением скорости V(, что не должно быть.

Следовательно, таким способом не может быть обеспечено ограничение угла крена (огр ( (доп на скоростях полета, на которых величина (доп определяется  из условия CY<CYдоп . Ограничение из условия CYдоп начинает превалировать при q (  q2 = (nYдолп mg) / (CYдоп S).

Величина 
[image: image66.wmf]g
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 - рассчитывается при среднем весе mcp , для максимальной высоты Нmax и скорости на этой высоте соответствующей q2 полученному из верхнего выражения. В этом случае условие (огр ( (доп обеспечивается во всем диапазоне скоростей V и высот Н. Однако для окончательного решения о возможности применения 
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 для ограничения (доп необходимо рассматривать возможность ограничения угла ( при отказах канала руля направления (Н  АП и двигателя самолета, а также достаточность ограничения 
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для нормальной стабилизации и управления самолетом. В последнем случае необходимо положить, что момент ограничения РМ руля направления не рассчитан на парирование отказа двигателя. Кроме этого необходимо уточнить достаточность ограниченного момента РМ элеронов для нормальной стабилизации самолета.  Следует обратить внимание на то, что в рассматриваемом случае ограничение угла крена самолета осуществляется путем ограничения угловой скорости крена (Х и тем самым во многом возлагается на летчика.

б) Требование момента РМ элеронов (Э при отказе канала руля направления (Н АП.

Отклонение руля направления (Н  при отказе канала руля направления САУ определяется моментом РМ Мпотррм.н. Определение потребного момента Мтрэ в этом случае определяется из следующих условий :

· При нулевом угле крена (уст = 0;

· При угле крена (уст =(доп ;

· При таком ограничении скорости кренения, когда за время tЛпер=5с, угол крена не превышает допустимый  ( ( (доп (как правило   (доп =250 – 300).

В первом случае рассматривая реакцию самолета на отклонение руля направления и элеронов при условии (уст=0 из системы уравнений движения: (р + а1) (у + а2 ( + а3 (Н = 0

 b2 (+ b3 (Э = 0 

-(у + (р + а4) ( + а7 (Н = 0 , получается передаточная функция

W (Э/(Н (p) = - [b2(a7 p+a3+a1 a7)]/[b3(p2+(a1 a4+a2)p+a1 a4+a2)], откуда получается следующая связь между отклонениями руля направления и элеронов в установившемся движении.

(Эуст=(нуст b2(a3+a1 a7)/[b3(a2+a1 a4)], приближенно (Эуст=(нуст(b2a3)/(b3 a2)
Подставив значения для коэффициентов ai и bi через производные сил и моментов будем иметь (Эуст(((нуст mx( my(н)/(my( mx(э)                                   (**), на дозвуковых режимах полета линейная зависимость между отклонениями руля направления и элеронов, т.к. входящие в это выражение коэффициенты не зависят от режима полета. Тогда для случая (уст = 0 зависимость между предельными значениями моментов рулевых машин руля направления и элеронов

Мрм.э.тр =Мр.м.н тр( mx( my(н mШ(э SЭ bЭ Kрмн)/ (my( mx(э mШ(н SН bН Kрмэ).

Во втором случае (уст =(доп из системы уравнений движения в операторной форме: (р + а1) (у + а2 ( + а3 (Н = 0

(р +  b 1) (х +  b2 (+ b3 (Э = 0 

-(у + (р + а4) ( - b4 ( + а7 (Н = 0 ,
откуда получается следующая связь между отклонениями руля направления и элеронов  и величиной в установившемся движении. 

(ЭТр =[(нуст b2(a3+a1 a7)-a1 d2 d4(доп ]/[b3(a2+a1 a4)]
Подставив значения для коэффициентов ai и bi через производные сил и моментов будем иметь 

(Эуст(((нуст mx( my(н) / (my( mx(э)-( my(y mx( g l (доп )/(2 my( mx(э V2)  (*)
Требуемый момент рулевой машины элеронов будет равен:

Мрм.э.тр =Мр.м.н тр( mx( my(н mХ(э SЭ bЭ Kрмн)/ (my( mx(э mШ(н SН bН Kрмэ) +

+( my(y mx( mШ(э g l SЭ bЭ ( (доп )/(4 my( mx(э Kрмэ ).

 Таким образом, величина требуемого момента уменьшается на величину, пропорциональную (доп, и плотности воздуха (высоте полета). Однако в большинстве случаев для дозвукового самолета это уменьшение не превышает ~ 25%.

Следовательно, сравнительно небольшое изменение момента РМ элеронов по сравнению с требуемым, полученным из условия обеспечения ( = 0, даже в пределах технических допусков на рулевую машину, приводит к тому, что при отказе в канале руля направления САУ, может иметь место статическое значение угла крена (огр. Отсюда следует, что если это значение (огр > (доп, то этот случай приближается к третьему условию : ограничение угловой скорости крена такой величиной, при которой за время tЛ пер =5с угол крена (при (0=0) не превышает (доп=25-300.

Из условия ограничения угловой скорости крена требуемый момент РМ элеронов можно рассчитать на основании следующих соображений. При отклоненном руле направления (Н ЛА летит со скольжением, вызывающим появление момента Мх(, который и компенсируется отклонением элеронов (Э. При неполной компенсации имеем значение (Э (*), или при еще более неполной компенсации – появление угловой скорости (Х, которую в первом приближении можно определить из соотношения: (Х ( -(в2/в1)( - (в3/в1)(Э .

Третье условие за tЛ пер =5с, ( ( (доп . Для оценки справедливости этого допущения сравним величины (1 полученную при условии (уст =(доп из системы (***)в качестве возмущения, с величиной (2 полученной при условии ( = 0 из (***) введя в ее правую часть в3 (доп , Итак, 

(1 = -(Н (a3+a1 a7)/(a2+a1 a4)

(2 = [a1 b4 (доп-(a3+a1 a7)(Н]/( a2+a1 a4)
Тогда (2 / (1 (- [a1 b4 (доп-(a3+a1 a7)(Н]/[(a3+a1 a7)(Н] ( 1- a1 b4 (доп/(a3 (Н)

Или (2  / (1 ( 1 – (my(y g l (доп )/(2 mу(н (Н V2) 

Для  современных дозвуковых самолетов (при М < МКр) второе слагаемое этого выражения как правило не превышает 0.1, поэтому можно считать (2  ( (1 .

Тогда можно получить выражение для требуемого отклонения элеронов в функции (доп  и (Н :

(Э Тр = -(в2/в1)( - (в1/в3) (доп/tЛ пер , но (  ( - (а3/а2)(Н, а  (Х = (доп/tЛ пер, и подставляя значения для коффициентов :

(Э Тр(((н\отк mx( my(н) / (my( mx(э) - ( mх(х l (доп )/(2 tЛ пер mx(э V)   

Таким образом, требуемое отклонение элеронов линейно зависит от отклонения руля направления (в нашем случае – при отказе канала руля направления САУ - (Нотк) и при (доп=соnst пропорционально скорости (ЭТр=f((Н,V). Переходя к моментам рулевых машин, получим

MРМЭ Тр = Мр.м.н огр( mx( my(н mШ(э SЭ bЭ Kрмн)/ (my( mx(э mШ(н SН bН Kрмэ) +

+( mх(х mШ(э l SЭ bЭ ( V (доп )/(4 mx(э tЛ пер Kрмэ ).
В данном случае требуемый момент РМ Эл существенно меньше. Чем для случая (=0, поскольку отношение вторых слагаемых в выражениях Мрм э тр для (=0 и ( =(доп : (my( mх(х V )/( mx( my(y g tЛ пер) >>1 для современных дозвуковых самолетов.

В)Требуемый момент РМ Элеронов при отказе двигателя самолета.

Из уравнений движения ЛА: (р + а1) (у + а2 ( + а3 (Н = Му.отк

p(р +b1) (  + b2 (+ b3 (Э = Мх.отк

-(у + (р + а4) ( - b4 ( + а7 (Н = 0 
С учетом (Э - iЭ (  = 0, возможно получить требуемый угол отклонения элеронов для парирования момента Мх.отк как для статической, так и для астастической стабилизации угла крена самолета и он равен: (Э Тр= Мх.отк /b3
Разница заключается в том, что в случае САУ статической стабилизации по крену и при условии, что располагаемое отклонение элеронов равно и может быть получена статическая ошибка по крену (  = Мх.отк /(b3 iЭ) и самолет в этом случае совершает разворот. 

Расчет требуемого момента РМ элеронов проводят для двух случаев :

1) Момент РМ направления Mрм.н равен выражению полученному ранее Мпотррм.н = (Cx0  + G2 / ( / q / l2 /S ) q mШ(Н К Zдв SН bН / (my(Н Крм.н l) 
2) Момент РМ направления меньше момента, чем если  бы отказ парировался только одним рулем направления Mрм.н  <  Mрмодн.тр .

Рассмотрим первый случай Mрм.н  =  Mрмодн.тр .

Здесь также может быть два варианта: (Э = (Э Тр   и    (Э < (Э Тр.

А) (Э = (Э Тр  

Тогда Mрм.эод.тр  = (Мх.отк Jx SН bН mШ(э)/(mХ(э Крм.э S l)            (*).

Таким образом, требуемый момент РМ Элеронов практически линейно зависит от момента Мх.отк , довольно сложным образом в свою очередь зависящего от режима полета. Наиболее опасен отказ на режимах взлета и посадки. Из условий взлета производят расчет Mрм.эод.тр, приняв большее из двух полученных, т.к. при взлете тяга двигателей наиболее высока и отказ одного из них наиболее опасен.

Б) При условии, что (Э Расп < (Э Тр , а (Э Тр= Мх.отк /b3. В этом случае угловая скорость крена ограничивается величиной (Х = (доп/tЛ пер.

 Беря второе уравнение из системы уравнений движения самолета при возмущениях p(р +b1) (  + b2 (+ b3 (Э = Мх.отк при  ( = 0, в установившемся режиме b1 (доп /tЛ пер = Мх.отк - b3 (Э , откуда получается значение требуемого момента :

    Mрм.эодтр = [(Мх.отк Jx) / (Крм.н l S) + (mх(х l ( V (доп) / (4 tЛ пер Крм.э Jx)]( ( (mШ(э SЭ bЭ /mХ(э).

Следовательно, по сравнению со случаем а) рассчитанным ( = 0 , в рассматриваемом момент РМ элеронов Мрм.э.тр уменьшается на величину существенно зависящую от высоты Н и скорости V полета. Расчет величины требуемого момента производят из условий взлета и посадки.

Второй случай Mрм.н.< Mрмодн.тр   для астатической  стабилизации САУ крена.

А) ( = 0 – для расчета требуемого момента РМ-Эл из уравнений движения: (р + а1) (у + а2 ( = Му.отк - а3 (Н
b2 (+ b3 (Э = Мх.отк

-(у + (р + а4) ( =- а7 (Н  
Для требуемого отклонения элеронов в установившемся движении получим (ЭТр= Мх.отк/b3 – b2 Му.отк/(b3(a2+a1 a4)) + (a3+a7 a1) (Hогр b2/(b3(a2+a1 a4)),

Или приближенно (Э Тр ( Мх.отк/b3–b2 Му.отк/(b3 a2)+(a3 (Hогр b2)/(b3 a2).
Раскрывая выражения для bi, ai и связь между (Н огр  и Mрмодн.тр имеем:

(Э Огр ( (Крм.н Mрмогрн )/[( mШ(н + mШ( mУ(н /mУ()];   

Mрм.эодтр(( = 0)= (mШ(э SЭ /mХ(э /Крм.н) [(Мх.отк bЭ Jx) / (l S) + (mХ( Му.отк bЭ Jx) / (l S mУ() - (Крм.н Mрмогрн mУ(н mх( lЭ) / (SН bН(mШ(н mУ(+ mШ( mУ(н))] .
Сравнивая полученное значение Mрм.эодтр) с (*) нетрудно заметить, что в данном случае требуемый момент рулевой машины элеронов увеличивается на два последних слагаемых (заметим, что Му.отк частично компенсировался (Hогр). Если суммы двух последних слагаемых не равна нулю, то угол скольжения самолета ( также отличен от нуля. 

Если САУ обеспечивает статическую стабилизацию самолета по крену, то условие ( = 0 также не выполняется, однако если рассчитывать величину Mрм.э.тр из условия минимальной статической ошибки по углу крена, то она получается практически такой же, как по верхнему выражению.

Б)В случае ограничения угловой скорости крена величиной (Х = (доп/tЛ пер момент требуемый момент РМ Эл при отказе двигателя самолета и уравнений установившегося движения самолета:

а1 (у + а2 ( = Му.отк - а3 (Н
b2 (+ b3 (Э = Мх.отк – b1(доп/tЛ пер 

-(у + а4 ( =- а7 (Н огр  
откуда требуемое отклонение элеронов:

(ЭТр= Мх.отк/b3 – b1(доп/( b3 tЛ пер ) - b2 Му.отк/(b3(a2+a1 a4)) + (a3+a7 a1) (Hогр b2/(b3(a2+a1 a4)).

 Раскрывая выражения для bi, ai и пренебрегая малыми величинами окончательно получаем выражение для требуемого момента РМ Эл     : Mрм.э.тр(хдоп = (mШ(э SЭ bЭ /mХ(э /Крм.н)[(Мх.отк Jx)/(l S)- (mХ( Му.отк Jx)/(l S mУ()+ + (Крм.н Mрмогрн mУ(н mх() / (SН bН(mШ(н mУ(+ mШ( mУ(н))+(mх(х l ( V (доп)/(4 tЛ пер)] .
Таким образом, допущения ограничения крена самолета с угловой скоростью (Хдоп=(доп/tЛ.пер приводит к уменьшению требуемого момента РМ Эл Mрм.э.тр на величину зависящую от скорости и высоты полета. Расчет Mрм.э.тр  в данном случае следует проводить на режимах взлета и захода на посадку.

4)Порядок расчета моментов РМ Н и РМ Э, область применимости метода.

1.Требуемый момент РМ руля напрвления Mрм.н.тр с точки зрения безопасности полета рассчитывается из следующих условий:

а)ограничение допустимого значения боковой перегрузки nz, самолета при отказе канала руля направления САУ; 

б)парирование последствий отказа двигателей самолета (количество двигателей, отказ которых должен парироваться, оговаривается в технических требованиях на САУ);

в)парирование внешних возмущений, в качестве которых рассматриваются турбулентность атмосферы, причем в этом случае момент рулевой машины принимается равным или большим удвоенного среднего квадратичного значения.

Из полученных  в пп. а) и б) значений моментов выбирается величина Mрмnzн.тр и если она меньше полученной в п. в), то либо приходится мириться с некоторым ухудшением качества процесса стабилизации системы «самолет-САУ», либо отказываться от рассматриваемого способа обеспечения безопасности полета.

Если величина момента, полученная в п. а), меньше, чем полученная в п. б), то часть «нагрузки» по парированию последствий отказа двигателей приходится на канал элеронов САУ, в противном случае отказ двигателей заведомо полностью приходится парируется отклонением руля направления САУ.

2.Требуемый момент РМ элеронов рассчитывается исходя из следующих условий:

а)ограничение угла крена самолета (((доп при отказе канала элеронов;

б)ограничение угла крена самолета (((доп при отказе канала руля направления САУ;

в)ограничение угла крена самолета величиной (доп при отказе двигателя, как для случая парирования момента Му.отк отклонением руля направления самолета (в этом случае в расчет принимается Мх.отк), так и для случая,  если развивающийся при этом момент Му.отх не может быть полностью парирован отклонением руля направления;

г)парирование внешних возмущений, действующих на самолет, в качестве которых принимается атмосферная турбулентность.

Из полученных значений Mрм.э.тр в пп. б) и в) берется наибольшее M*рм.э.огр=sup(Mрм.э.огр(н , Mрм.э.огрод),и сравнивается с полученным  в пп. а) и г) M*рм.э.огр> { Mрм.Э.трпр , Mрм.э.огр(н }, и если последнее больше, то из полученных в пп. а) и г) берется наибольшее значение в качестве рекомендуемого то M*рм.э.огр=inf(Mрм.э.огр(н , Mрм.э.огрод). При этом иногда приходится мириться с некоторым ухудшением качества процесса стабилизации системы «самолет-САУ»(если расчет по п.г) дает при этом условии большее значение Mрм.э.тр чем по п.а) ). В противном случае приходится отказываться от применения ограничения моментов РМ Эл в качестве способа обеспечения безопасности полета.

Поскольку исходя из ограничения nz можно считать величину Mрмн.огр не зависимой от режима полета, то пределы применимости ограничений момента РМ Н и РМ Э лимитируется РМ Э на сравнительно больших высотах.

Для построения границ применимости метода, как правило исходят из условия (=0 или (доп/tЛ.пер((Хдоп , по соответствующим формулам в области Н и V. Границы области ограничиваются как правило моделированием системы «самолет-САУ» при отказах канала элеронов, руля направления САУ и отказе двигателя с учетом вывода самолета в безопасный режим. Построенная таким образом применимости дает возможность вынести окончательное суждение о целесообразности применения рассмотренных средств.

Некоторые общие соображения. Ограничение моментов руле​вых машин рулей высоты и направления САУ служит неплохим средством ограничения нормальной nу и боковой nz перегрузок дозвукового самолета, возникающих при отказах в каналах ру​лей направления и элеронов САУ.

Однако следует иметь в виду, что это справедливо только в том случае, когда на самолете либо имеется непосредственная кинематическая связь рулей с рулевыми машинами, либо когда он оснащен обратимыми гидроусилителями. При применении на самолете необратимых гидроусилителей ограничение по​стоянных значений перегрузок nу  и nz  возможно лишь в том случае, если загружающие устройства в проводке управления самолета имеют коррекцию усилия загружения по скоростному напору, либо если максимальный момент рулевой машины (или ограничивающее его устройство) зависит от скоростного напора. Выполнить это условие принципиально возможно, но это приво​дит к усложнению проводки управления самолета или САУ, что, вообще говоря, в свою очередь приводит к уменьшению уровня безопасности Рбез .
Поскольку в настоящее время многие самолеты, в том числе и дозвуковые пассажирские, оснащаются необратимыми гидро​усилителями, указанный недостаток является довольно сущест​венным, хотя не исключающим ограничение моментов рулевых машин САУ в целях обеспечения безопасности полета. Другим недостатком рассматриваемого метода является выход самолета при отказах САУ на довольно значительные перегрузки, доста​точно хорошо ощущаемые пассажирами. Таким образом, в дан​ном случае не обеспечивается комфорт пассажиров при отказах САУ, на который в настоящее время обращается серьезное вни​мание. И наконец, третьим существенным недостатком метода является необходимость обеспечения равенства нулю момента рулевой машины при изменении балансировочного положения руля высоты самолета. Для этого необходимо или периодически отключать САУ для осуществления балансировки самолета лет​чиком с последующим включением САУ или устанавливать на борт самолета автоматический триммер руля высоты и синхро​низировать в САУ изменение угла тангажа полета. При этом в расчет величины Рбез необходимо включить вероятность воз​можного отказа автотриммера, что, естественно, снижает вели​чину Рбез.

Несмотря на указанные недостатки ограничение моментов рулевых машин находит широкое применение в качестве меры безопасности полета современных самолетов, как вспомогатель​ное средство на случай выхода из строя других, основных, средств, тем более что ограничение момента рулевой машины нередко может быть достигнуто за счет естественного ограниче​ния момента ее двигателя. Следовательно, надежность такого устройства может быть очень высокой, и применение метода, на​ряду с другими, приводит к увеличению Рбез, особенно сущест​венному в тех случаях, когда изменения балансировочного поло​жения руля самолета невелики и происходят достаточно мед​ленно. Заметим, что нередко имеет место зависимость градиента шарнирного момента Мδш, приведенного к рулевой машине, не только от скоростного напора, но и от отклонения руля самолета. Это является следствием нелинейности кинематической связи между отклонениями руля и выходного звена рулевой машины и нелинейности зависимости коэффициента mδш от отклонения руля самолета. В этом случае при расчете Могр необходимо учи​тывать имеющие место нелинейные зависимости, это, конечно, несколько усложняет расчет, но не меняет существа дела и каче​ственных выводов.

Если на самолете установлены необратимые гидроусилители и нагружающие устройства не имеют коррекции в зависимости от скоростного напора, то ограничение момента рулевой ма​шины, очевидно, сводится к ограничению угла отклонения руля самолета.

При наличии в - проводке управления самолета обратимых гидроусилителей при расчете приведенного к валу рулевой ма​шины шарнирного момента необходимо учитывать коэффициент обратимости гидроусилителя. Все сказанное выше о возможно​сти ограничения параметров движения самолета путем ограни​чения момента рулевой машины справедливо и в этом случае.

3.2.Ограничение углов отклонения рулей и элеронов.

Ограничивая угол отклонения рулей возможно лишь ограничить лишь аэродинамические и прочностные ограничения.

1) Ограничение углов отклонения РМ В.

а)Ограничение нормальной перегрузки самолета nY.

Для рассмотрения возможности ограничения перегрузки nY путем ограничения угла отклонения РМ В с учетом (nY =-С3 С4 С6 (в /(С1 С4 + С2)/g, подставляя значения для Сi получаем 

(огр рм-в(nу = - Крмв (nYдоп (g mZ(z bA (/2 + mZCy G/S)/( mZ(в q)

При (nYдоп =соnst необходимо изменять предельное значение (огр рм-в(nу обратно пропорционально скоростному напору. При  (огр рм-в(nу =соnst величина (nYдоп будет увеличиваться пропорционально скоростному напору. Поэтому применение ограничения РМ В для ограничения перегрузки применять нецелесообразно.

б)Ограничение величины коэффициента подъемной силы СY. 

Возможность ограничения величины СY рассматриваемым способом возможно оценить, проанализировав выражение:

(( =-С3 (в /(С1 С4 + С2) -> Cyдоп = Су( С3 (вдоп /(С1 С4 + С2) + Сугп;

((огр.РМВCy = - (mZCy + mZ(z (S/m) bA ((/2)) (Судоп - G/Sq)  Крм.в / mZ(в  .

Выделенное выражение практически не зависит от высоты полета самолета и оно практически равно mZCy
Тогда ((огр.РМВCy ( - (Судоп - G/Sq) mZCy Крм.в / mZ(в      (*) 

Из этого выражения видно, что при условии Судоп=соnst, справедливом для дозвуковых самолетов необходимо ограничивать отклонение рулевой машины руля высоты от балансировочного положения величиной зависящей от скоростного напора q. Следовательно для целей ограничения Су ограничивать отклонение рулевой машины руля высоты от балансировочного положения постоянной величиной (огр.РМВCy =соnst применять нецелесообразно.

Рассматрим возможность применения для этой цели ограничения отключения рулевой машины руля высоты от геометрической нейтрали, то ограничение по Су можно считать выполненным.

(вбал = - (в0 – (G / SГО) (mZCy / mZ(в) (1/ q) ,      где

(в0 = [mZ б.ГО - Кго Аго Су(го (( + ( - ()] / mZ(в .                    (**)

Здесь Аго = Sго Lго /S/bA ;

Кго – коэффициент торможения потока у оперения;

mZ б.ГО – коэффициент момента самолета без горизонтального оперения;

SГО – площадь горизонтального оперения;

( - угол установки горизонтального оперения;

( - угол скоса потока у горизонтального оперения.

При М < Мкр для дозвукового самолета (0 =соnst (зависит от конструктивных особенностей ЛА).

Просуммируем верхние выражения (*) и (**) :

 (вбал + ((огр.РМВCy = - Судоп mZCy / mZ(в Крм.в - (0 .

По сути дела, в левой части выражения имеется отклонение рулевой машины руля высоты от геометрической нейтрали, т.е. 

(огр.РМВCy = - Судоп mZCy / mZ(в Крм.в - (0 .

Но поскольку при М < Мкр (особенно при малых скоростях полета V дозвукового самолета, на которых особенно важно ограничение Судоп) Судоп=соnst, то получим (огр.РМВCy = соnst. Таким образом, ограничение отклонения РМ В от геометрически нейтрального положения, можно считать хорошим способом ограничения Су самолета Судоп.

В)Ограничение угла тангажа самолета (доп.

Из уравнений движения из передаточной функции W(z/(в(p) имеем:        (zогр = - (РМ.В.огр С4 С3 / [(С1 С4 + С2) Крм.в] , или

((РМ.В.огр(= - (в рм.огр mZ  V ( /2 /(mZ bA (/2  + m mZCy  /S) /Крм.в , но

Подставляя значения для Сi, а также учитывая, что  (zогр = d(/dt и (огр=(гп+(zогр tЛ пер + ((, имеем:

((РМ.В.огр( = 2 Крм.в ((дол – G/(S q Су( ))(mZ(z bA (/2  + m mZCy /S ) / (V mZ(В ( tЛ пер) ,

Таким образом для эффективного ограничения угла тангажа самолета необходимо изменять ограничение ограничения угла тангажа самолета пришлось бы изменять ограничение угла отклонения рулевой машины руля высоты (РМ.В от балансировочного положения по довольно сложному закону в зависимости от высоты и скорости полета самолета (Н и V). Примерно тоже самое имеет место при ограничении угла тангажа (=(доп самолета путем ограничения угла отклонения рулевой машины руля высоты (В от геометриче​ской нейтрали. Поэтому ограничение отклонения рулевой машины руля высоты с целью ограничения угла тангажа самолет вели​чиной (доп нецелесообразно.

Итак, путем наложения ограничения на угол отклонения ру​левой машины руля высоты от его геометрически нейтрального положения достаточно просто ограничивается величина Су само​лета; ограничение перегрузки ny и угла тангажа самолета ( рас​сматриваемым способом крайне затруднительно и потому неце​лесообразно, причем безразлично, ограничивается ли угол откло​нения рулевой машины от балансировочного положения или геометрической нейтрали.
Г)Пределы применимости ограничения угла отклонения РМ В в качестве средства обеспечения безопасности.

Ограничение  (РМ.ВСу распространено на всю область полетных режимов первого диапазона высот для дозвукового самолета. Для сверхзвуковых режимов полета самолета q>q1 ( q1=m((nYдол +1) /(g S Cyдол) ), т.е. начинает преобладать ограничение по nY, что удобней осуществить ограничением момента РМ В. Поэтому одновременное ограничение (в рм.огр от геометрической нейтрали и ее момента дает возможность при отказах АП одновременно ограничивать Cy и nY на всех режимах полета самолета, соответствующих первому диапазону высот. Однако не удается ограничить (, для чего следует применять другие специальные меры и средства.

2)Ограничение углового отклонения РМ Н руля направления.

А)Ограничение боковой перегрузки nZ . Из системы уравнений при (=0

(p + A1) (у + A2 ( = -A3 (н

- (у + (p + A4) ( = -A7 (н     и         nZ =-(А4 ( + А7 (н)/ В4   имеем

откуда нетрудно получить :

(рм.н.огрnz = - m у ( (G/ S) nZдол / [( m у(нСZ(  - m у( СZ(н) q Крм.н .

Если nZдол =соnst, то необходимо изменить (рм.н.огрnz  в зависимости от веса самолета и ско​ростного напора (G и q). Однако, если рассчитать величину (рм.н.огрnz при максимальном скоростном напоре q =мах, то очевидно, на всех режимах полета заведомо будет обеспечено условие   nZ ( nZдол  . Однако при этом может получиться слишком малая величина (рм.н.огрnz, существенно меньшая, чем требуемое отклонение руля направления (н для парирования момента Мувн при отказе двигателя самолета.

Б)Ограничение угла скольжения ( .  Ранее было установлено, что   ( ( - (н А3/ А2;                         (рм.н.огр( = - m у (  (доп/ (m у(н  Крм.н ).

При М< Мкр , mу ( = соnst и mу(н = соnst и при (доп=соnst, следовательно (рм.н.огр( = соnst, т.е. ограничение по ( - хорошее средство доля ограничения угла скольжения (.

В)Требуемое отклонение руля направления (н для парирования момента при отказе двигателя самолета. 

Потребное отклонение руля направления в этом случае равно (н ( Муотк /А3. Аналогично определению требуемой величины момента Мрм.н.тр, можно получить, что (рм.н.трод = [Cx0  + G2 / ((  q  l2 S )](К Zдв )/( my(Н  Крм.н  l) .
Очевидна существенная зависимость величины (рм.н.трод от ско​ростного напора самолета q. Целесообразно производить расчет величины (рм.н.трод при  ско​ростном напоре имеющем место в ре​жиме захода на посадку или взлета самолета, в этом случае величина q близка к qmin (посадка, взлет) и при максимальном весе самолета Gmax, при этом получается величина (рм.н.трод близкая к максимально возможному отклонению руля направления (рм н max поэтому можно считать, что парирование последствий отказа двигателя целесообразно в максимально возможной степени возлагать на канал рулевую машину элеронов (э АП. 

3) Ограничение углового отклонения рулевой машины элеронов РМ Э.

А) ограничение угла крена величиной (доп.

Уже известно, что (х=-(b3/b1)(э, откуда 

доп=-(b3/b1)tЛпер(эогр, и тогда (Э(огр = 
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Для ограничения (доп =const необходимо откорректировать величину(Э(огр в функции скорости полета V. В случае расчета величины (Э(огр при Vmax величина (доп при tЛпер=const c уменьшением скорости V ( уменьшается, что дает возможность достаточно хорошо ограничивать угол крена самолета  (((доп.
Требуемое отклонение рулевой машины элеронов при отказе в канале руля направления САУ.

Отклонение руля направления при отказе САУ в канале руля направления определяется либо ограничением отклонения рулевой машины руля направления, либо ограничением ее мо​мента. Рассмотрим оба эти случая, определив при этом выраже​ния для потребного отклонения рулевой машины элеронов при одном из следующих трех условий:

1) при нулевом угле крена (уст=0;

2) при ненулевом угле крена (уст =(доп;

3) при таком ограничении угловой скорости крена (xогр, при кото​ром через tпер=5с угол крена самолета у не превысит угол (как правило, равного 25—30°) при исходном значении угла крена ((t=0)=0.

В случае (уст==0 воспользуемся выражением полученным раннее, даю​щим линейную связь между ( потр.р.м.э и (богр.р.м.н:  

(Эуст( (ногр (Крм.н mx( my(н) / (Крм.э my( mx(э)
В случае, если ограничен момент рулевой машины руля на правления, то связь между моментом Могр.рм.н и потребным отклонением рулевой машины элеронов ( потр.р.м.э, можно получить: 

(Эуст(((ногр Могр.рм.н Крм.н mx( my(н) / (Крм.э q SH bH mШ(н my( mx(э)
Следовательно, поскольку угол отклонения либо момент руле​вой машины руля направления ограничиваются постоянными ве​личинами, то в рассматриваемом случае простая связь имеет место только между (потр.р.м.э и (огр.р.м.н и зависит от скоростного напора.

Для случая (уст = (доп величина потребного отклонения руле​вой машины элеронов несколько уменьшается, а именно:

(Эуст((ногр (Крм.н mx( my(н)/(Крм.э my( mx(э) - ((доп g l mx( my(н)/(2Крм.э V2 my(  mx(э)
Это уменьшение, как правило, не превышает 15—25% от зна​чения, соответствующего случаю (уст =0. То же имеет место и для случая ограничения момента рулевой машины руля направ​ления. Изменение величины (потр.р.м.э на 15—25% нередко лежит в пределах технических допусков, поэтому в этом смысле случаи (уст =0 и (уст = (доп можно считать идентичными, и зависит от квадрата скорости.

Для случая ограничения угловой скорости крена (xогр при отказе в канале руля направления САУ потребное отклонение рулевой машины элеронов определяется ранее из :

(Эуст((ногр (mx( my(н)/(Крм.э my( mx(э) - ((доп l mx(х)/(2 Крм.э V tпер mx(э)
Если же ограничен момент рулевой машины руля направле​ния, то в этом случае имеем :    (Эуст( Мрм.ногр (Крм.н mx( my(н)/(Крм.э my( mx(э q SH bH mШ(н) - ((доп l mx(х)/(2 Крм.э V tпер mx(э). – сложным образом зависит от скоростного напора и скорости полета., по сути дела f(H, V).

Анализируя верхние выражения, можно прийти к выводу, что в случае ограничения отклонения рулевой машины руля направления (огр.р.м.н и при расчете (потр.р.м.э исходя из мак​симальной скорости полета V (при этом берется, естественно, (потр.р.м.э =const), угол крена, достигаемый самолетом при от​казе канала руля направления САУ за время tпер, уменьшается с уменьшением скорости полета, что качественно согласуется с изменением допустимого значения угла крена (доп  по режимам полета.

При ограничении момента рулевой машины руля направления зависимость угла крена при (потр.р.м.э = const (рассчитанной по верхней формуле) получается более сложной. .Здесь сказы​вается существенная зависимость ( от высоты полета; при Н = const с уменьшением скорости полета величина (, достигаемая за время tпер, увеличивается, что противоречит требованиям. Поэтому не следует рекомендовать комбинировать в качестве меры обеспечения безопасности полета самолета ограничение отклонения рулевой машины элеронов с ограничением момента рулевой машины руля направления.

Требуемое отклонение рулевой машины элеронов при отказе двигателей самолета.

Для парирования момента, действующего на самолет при отказе двигателя самолета, либо приходится использовать прак​тически полное отклонение руля направления самолета, либо в значительной мере использовать при этом элероны самолета. В последнем случае приходится решать одновременно вопрос о величинах (огр.р.м.н и (огр.р.м.э; поэтому и рассмотрим связь между этими величинами для двух случаев:

а) для случая ( = 0;

б) для случая, когда ( = (доп (равному 25-10°), через tпер. Для случая «а» на основании ранее выведенной формулы имеем:

(Э Тр ( Мх.отк/(Крм.э b3) – b2 Му.отк/( Крм.э b3 a2) + ( Крм.н a3 (Hогр b2)/( Крм.э b3 a2).
Раскрывая выражения для ai и bi :            (Э Тр ( Мх.отк/(Крм.э mx(э q S l) – mx( Му.отк/( my( Крм.э mx(э q S l) + ( Крм.н (Hогр my(н mx()/( Крм.э my( mx(э)
При постоянной величине (Hогрр.м.н с учетом выражения

Му.отк = k Cx0 S Zдв q + (G2 k Zдв)/(S q ( ().
легко видеть, что для самолета с ТРД целесообразно рассчиты​вать (потр.р.м.п для максимального скоростного напора. Для само​лета, оснащенного ТВД или поршневыми двигателями (Мх.отк ( 0), решение вопроса осложняется и индивидуально для каж​дого самолета. В этом случае целесоборазно строить зависимо​сти (потр.р.м.э в функции параметров режима полета (в данном случае скоростного напора q) и величины (огр.р.м.п по верхнему выраже​нию, на основании исследования которых и могут быть выбраны соответствующие величины (потр.р.м.э и (огр.р.м.п. Для случая ограничения момента рулевой машины руля на​правления на основании верхних выражений можено получить

(Э Тр ( (Мх.отк Jx)/(Крм.э mx(э q S l) – (Jy mx( Му.отк)/( my( Крм.э mx(э q S l) + (Mогррм.н К2рм.н (Hогр my(н mx()/( Крм.э my( mx(э mШ(н q SH bH)
Анализ последнего выражения также целесообразно производить   графически,   выстроив   зависимости   (Тр рмэ = f(q , Mогррм.н) .

Для случая достижения ( = (доп за время tпер. имеем

(ЭТр= Мх.отк/(Крм.э b3) – (b1(доп)/( Крм.э b3 tЛ пер ) – (b2 Му.отк)/( Крм.э b3(a2+a1 a4)) + ((a3+a7 a1) (Hогр Крм.н b2)/( Крм.э b3(a2+a1 a4)).

Раскрывая выражения для ai и bi :

(ЭТр= (Мх.отк Jx)/(Крм.э mx(э S l q) – (mx(x l (доп)/( 2 mx(э Крм.э V tЛ пер ) – (mx( Jy Му.отк)/( Крм.э S l q my( mx(э ) + ((Hогр my(н mx(Крм.н)/( Крм.э my( mx(э).

 Для случая ограничения момента рулевой машины направленияМрм.н

(ЭТр= (Мх.отк Jx)/(Крм.э mx(э S l q) – (mx(x l (доп)/( 2 mx(э Крм.э V tЛ пер ) – (mx( Jy Му.отк)/( Крм.э S l q my( mx(э ) + (Могр.рм.н my(н mx( К2рм.н)/( mШ(н Крм.э my( mx(э Sн bн q).

Исследование верхних выражений, дающих зави​симость (потр.р.м.э от параметров режима полета (скоростного напора и скорости полета V), и (огр.р.м.н или Могр.рм.н в общем виде крайне затруднительно, и поэтому целесообразнее иссле​довать их графически.

Порядок расчета допустимых углов отклонения рулевых машин руля направления и элеронов. Область применимости метода
1) Допустимое отклонение рулевых машин руля направления (огр.р.м.н рассчитывается исходя из следующих условий:

а) ограничения допустимого значения боковой перегрузки на основании выражения ранее полученного выражения при q max;

б) ограничения допустимого угла скольжения β по выраже​нию

в) парирования внешних возмущений от воздушной турбулентности.

Из полученных значений отклонения руля направления в п.п. а», «б» и «в» берется наибольшее.

2) Допустимое и потребное отклонение рулевой машины элеронов рассчитывается исходя из следующих условий:

а) ограничения угла крена γ величиной γдоп на основании» выражения (3.170);

б) требуемого отклонения рулевой машины элеронов при отказе в канале руля направления САУ на основании выраже​ний (3.171) или (3.172), (3.174) или (З.175);

в) парирования внешних возмущений от воздушной тур​булентности;

г) при отказе двигателя на основании выражений (3. 177) или (3.178) и (3,179) или (3.180), в которые подставляются значения (огр.р.м.н или Mогр.рм.н, полученные из предыдущего раздела.

Из полученных значений (тр.р.м.э выбирается наибольшее. При этом на основании расчетов по п. «г» возможно некоторое уточнение и величин (огр.р.м.п или Могр.р.м.н. Результаты этих ра​счетов, как правило, уточняются путем моделирования системы при различных отказах САУ, вызывающих полное отклонение руля направления или элеронов, ограниченное рассчитанными значениями (огр.рм.н и (огр.рм.э, а также и при отказе одного или двух двигателей самолета, расположенных на одном полукрыле.

Для определения области применения рассмотренного метода обеспечения безопасности полета при полученных значениях (огр.рм.н и (огр.рм.э рассчитываются области выполнимости требований nz≤nzдоп, β≤βдоп, γ≤γдоп по соответствующим фор​мулам в зависимости от условий, принятых при расчете; получен​ные области наносятся на область полетных режимов самолета (область Н, V). Нижняя граница применимости метода определяется путем моделирования системы с учетом изменения вы​соты полета самолета при отказе САУ с последующим вмешательством летчика в управление самолетом через tл.пер=2с. Областью применимости метода для каждого конкретного само​лета будет общая часть полученных таким способом частных областей.
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