
МИНИССТЕРСТВОО ТРАНСППОРТА РООССИЙСККОЙ ФЕДЕЕРАЦИИ 

ФЕДЕЕРАЛЬНООЕ ГОСУДДАРСТВЕНННОЕ ОБРРАЗОВАТТЕЛЬНОЕ УЧРЕЖДДЕНИЕ 

ВЫССШЕГО ППРОФЕСССИОНАЛЬЬНОГО ОББРАЗОВАННИЯ 

УЛЬЯЯНОВСКООЕ ВЫСШШЕЕ АВИААЦИОННООЕ УЧИЛЛИЩЕ 

ГРАЖДДАНСКОЙЙ АВИАЦИИИ (ИНСТТИТУТ) 

 

 

В.П. БЕХТИРР 

А.М.. РОГОНООВ 

Е.Н. КОВРИЖЖНЫХ 

В.Х. КОПЫСОВ  
 

 

ОССОБЕНННОССТИ ВЫЫПОЛЛНЕНИИЯ 

ММАНЕВВРОВ НА САМОЛЛЕТАХХ 

ГРАЖЖДАНССКОЙЙ АВИААЦИИИ 
 

Учеббное поссобие 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Улььяновск 22006 



ББК О53-082.022 я7 
     Б 55 
 

Бехтир В.П. Особенности выполнения маневров на самолетах гражданской 
авиации: учеб. пособие / В.П. Бехтир, А.М. Рогонов, Е.Н. Коврижных, В.Х. Ко-
пысов. – Ульяновск: УВАУ ГА, 2006. – 120 с. 

ISBN  5-7514-0155-7 

Изложены особенности выполнения разворотов и виражей на самолете Як-
18Т. Даны понятие о криволинейном полете и виды виражей. Рассмотрены яв-
ления, сопровождающие вираж и управление самолетом на вираже, характер-
ные ошибки на разворотах. 

Освещены также особенности выполнения полета самолета Ил-76ТД на 
больших высотах и малых скоростях. Рассмотрены характеристики самолета в 
процессе разворота, особенности выполнения виражей и разворотов самолета 
Ту-154М. Даны рекомендации о выполнении полета на малых скоростях, на 
больших высотах и в неспокойном воздухе.  

Предназначено курсантам УВАУ ГА специализации 240701 и летному составу. 

СОДЕРЖАНИЕ 

Введение………………………………………………………………………….3 
Глава 1. Виражи и развороты самолета Як-18Т……………………………….4 
Глава 2. Выполнение виражей и разворотов на самолете Ил-76ТД………...37 
Глава 3. Предельные режимы полета самолетов……………………………..52 
Глава 4. Виражи и развороты самолета Ту-154М…………………………….73 
Глава 5. Выполнение полета самолета Ту-154М……………………………..89 
Глава 6. Особенности поведения самолета Ту-154М  

на больших углах атаки……………………………………………..103 
Рекомендуемая литература…………………………………………………...119 

ISBN  5-7514-0155-7 

© Ульяновск, УВАУ ГА, 2006. 

В.П. Бехтир, А.М. Рогонов,  
Е.Н. Коврижных, В.Х. Копысов

Особенности выполнения 
маневров на самолетах  
гражданской авиации: УП

2 © НИЛ НОТ НИО УВАУ ГА (и), 2009



ВВЕД ЕНИЕ   

Повышение уровня безопасности и экономичности полетов воздуш-

ных судов обеспечивается, прежде всего, четкими и обоснованными ре-

комендациями, своевременными и правильными действиями экипажа. 

Этого можно добиться лишь при достаточно высокой профессиональ-

ной подготовке летного и инженерно-технического состава, предпола-

гающей понимание аэродинамических характеристик и сущности дина-

мических свойств его поведения, условий устойчивости способности их 

учета в момент принятия решения в процессе разворота самолетов. 

Анализ расследования многих летных происшествий это полностью 

подтверждает.  

В данном учебном пособии предпринята попытка с единых позиций 

рассмотреть вопросы практической аэродинамики, динамики полета са-

молетов Як-18Т, Ил-76ТД, Ту-154М в нормальных и особых случаях по-

лета в процессе разворота. 
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ГЛАВА  1        ВИРАЖИ И РАЗВОРОТЫ  

САМОЛЕТА Як-18Т 

§ 1. Понятие о криволинейном полете  

     и виды виражей 

Полет, при котором центр тяжести самолета движется по дуге окруж-

ности какого-либо радиуса, называется криволинейным полетом. Криво-

линейный полет может быть выполнен в любой плоскости. Для искривле-

ния траектории необходимо создать неуравновешенную силу, перпенди-

кулярную траектории движения. Неуравновешенная сила, направленная 

по траектории движения самолета, создает ускорение. Неуравновешенная 

сила возникает при отклонении рулей управления, изменении режима ра-

боты двигателя и при порывах ветра. 

Виражом называется полет самолета с креном по замкнутой траекто-

рии в горизонтальной плоскости. При вираже самолет разворачивается на 

360° или 180°. В эксплуатации транспортного самолета чаще всего приме-

няются развороты на 90° и 180°. Виражи с креном менее 40° называются 

мелкими, а с креном более 45° – глубокими. 

В зависимости от направления вращения различают левые и правые 

виражи. По кинематическим параметрам (скорость, крен, скольжение) 

виражи разделяются на правильные и неправильные. Правильным ви-

ражом называется полет самолета по дуге окружности на постоянной 

высоте, с постоянной скоростью, постоянным креном и без скольжения 

(рис. 1). 
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Рисс. 3: а – вирраж с внутрренним сколльжением; б – вираж с внешнимм скольженнием 
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Если при развороте изменяется скорость полета (т.е. разворот произво-

дится с разгоном или торможением), а также непостоянен радиус разворо-

та, такой разворот будет неустановившимся. 

Координированный разворот отличается от не координированного от-

сутствием скольжения. 

При не координированном развороте самолет всегда летит со скольже-

нием – либо внутренним, когда воздушный поток набегает под углом к 

продольной оси самолета с той стороны, куда самолет разворачивается, 

либо внешним (см. рис. 3). 

Правильным разворотом называется такой, который одновременно яв-

ляется и установившимся и координированным. 

Все перечисленные выше виды разворотов в горизонтальной плоскости 

объединяются тем, что суммарная центростремительная сила, искривляю-

щая траекторию, всегда горизонтальна. Если бы это было не так, то траек-

тория движения самолета искривилась бы и в вертикальной плоскости, и 

самолет совершал бы разворот с набором высоты или со снижением. 

Накренение самолета производится с помощью элеронов, отклонение 

которых вызывает не только накренение, но и вращение самолета вокруг 

вертикальной оси. В процессе вращения возникает противодействующий 

(демпфирующий) момент, вследствие чего падает угловое ускорение и в 

конечном итоге устанавливается некоторая угловая скорость, когда дости-

гается равновесие между вращающим и демпфирующим моментами. 

Рассмотрим схему сил, действующих на самолет при вираже, или в ус-

тановившемся развороте самолета. Пусть самолет совершил вираж на угле 

атаки α с постоянной скоростью VB и углом крена γ (угол крена – это угол 

между поперечной осью самолета и линией горизонта). 

Схема сил, действующих на самолет при вираже или в установившемся 

развороте, изображена на рис. 2. Подъемную силу YВ разложим на две со-

ставляющие: 
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,ВВВ VPN ⋅=  3
. ВПГВ nNN ⋅=  Мощность, потребная для виража, зависит от 

тех же факторов, что и мощность, потребная для горизонтального полета 

и дополнительно от угла крена (см. рис. 7). 

Из формулы и графика (см. рис. 6) видно, что при выполнении виражей 
с креном до 20° мощность, потребная для виража, почти равна мощности, 
потребной для горизонтального полета, следовательно, увеличение мощ-
ности силовой установки незначительно. 

При угле крена виража более 20... 30° мощность, потребная для выпол-
нения виража, увеличивается значительно интенсивнее и особенно интен-
сивно увеличивается при угле крена более 60°. При увеличении угла крена 
виража кривая потребной мощности смещается вверх и вправо относитель-
но кривой потребной мощности для горизонтального полета. При некото-
ром угле крена потребная мощность (тяга) коснется кривой располагаемой 
мощности (см. рис. 7). Пунктирными линиями на графике соединены точки 
кривых потребных мощностей, соответствующих одинаковым углам атаки. 

Правильный вираж с максимально возможным углом крена, при кото-
ром для сохранения высоты используется вся мощность силовой установ-
ки, называется предельным виражом. Вираж с предельным углом крена 
можно выполнить только на скорости, близкой к экономической, на кото-
рой разница между потребной мощностью и располагаемой максимальная. 

На самолетах Як-18T предельный крен по мощности у земли прибли-
зительно равен 70°. 

Для обеспечения безопасности и достаточной маневренности во всех 
случаях запрещается выполнять развороты на малых скоростях с большими 
углами крена. Эти ограничения можно объяснить следующим. При выпол-
нении разворота на заданной скорости с большим углом крена необходима 
большая подъемная сила, которая увеличивается при этом увеличении угла 
атаки. Увеличение угла атаки вызывает увеличение сопротивления самоле-
та и уменьшение скорости полета. Для сохранения скорости необходимо 
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увеличение силы тяги. А так как она ограничена по величине, то ее может 
оказаться недостаточно. Поэтому самолет будет продолжать уменьшать 
скорость, особенно при стремлении пилота сохранить высоту. В результа-
те этого самолет может оказаться во втором режиме полета, где он неус-
тойчив по скорости и углу атаки. 

Следует отметить, что чем больше угол крена, тем труднее выполнять 
координированный разворот, т.е. разворот без скольжения. При нарушении 
координации разворота появляется скольжение самолета, в результате кото-
рого увеличивается его сопротивление и вновь создаются условия для пере-
хода во второй режим полета. Запас отклонения рулей и их эффективность 
уменьшаются. Все это требует ограничения по углу крена и скорости полета. 

Таким образом, границами виража для самолета Як-18Т являются: 
1. Второй режим полета, максимально допустимым является угол атаки 

экономический 10°, при скорости полета 150 км/ч. при увеличении угла 
крена скорость, соответствующая углу атаки 1°, увеличивается и рассчи-

тывается yПГВ nVV ⋅= .  (см. рис. 7). 

2. Ограничение по располагаемой мощности. При крене около 70° мощ-
ность потребная будет равняться располагаемой мощности и для создания 
большего крена и сохранения горизонтального полета мощности не хватит. 

3. Ограничение по прочности или скоростному напору. Ограничение 
Vпр = 300 км/ч, q = 430 кг/м2. 

4. Ограничение по перегрузке. 
Радиус и время правильного виража являются важными характеристи-

ками, определяющими маневренные свойства самолета в горизонтальной 
плоскости. Эти параметры зависят от искривляющей траекторию силы Y2, 
которая равна центробежной силе FС (рис. 8).  

Правильный вираж с минимальным радиусом и минимальным време-
нем может быть выполнен на скорости несколько меньше экономической, 
так как несмотря на некоторое уменьшение угла крена на больших углах 
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Рис. 8. Оббтекание саамолета и положениее рулей на правильноом вираже. 
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При увеличении режима работы двигателя увеличивается коэффициент 

СY при одном и том же угле атаки за счет обдувки, что позволяет увеличить 

угол крена или уменьшить скорость виража при одном и том же угле крена. 

При увеличении угла крена или уменьшении скорости (но не менее 

экономической) уменьшаются радиус RВ и время tВ правильного виража. 

Вираж с минимальным радиусом и временем необходимо выполнять 

на первом номинальном режиме или на взлетном. 

С подъемом на высоту уменьшается плотность ρН, поэтому скорость и 

мощность, потребные для выполнения виража на одном и том же угле 

атаки, увеличивается: 

;0
. В

Н
ПГВ nVV ⋅⋅=

ρ
ρ

  30
. nNN

Н
ПГВ ⋅⋅=

ρ
ρ . 

Запас мощности силовой установки с увеличением высоты у самолета 

Як-18Т уменьшается, так как располагаемая мощность уменьшается, а по-

требная мощность увеличивается. 

В результате уменьшения ΔN уменьшается предельный угол крена ви-

ража. Увеличение потребной скорости виража и уменьшение предельного 

угла крена вызывают увеличение радиуса и времени наивыгоднейшего 

виража. 

На высоте теоретического потолка (ΔN = 0) выполнение правильного 

виража невозможно. 

§ 3. Явления, сопровождающие вираж.  

     Управление самолетом на вираже 

На виражах внешнее полукрыло в единицу времени проходит путь 

больше, чем внутреннее, поэтому скорость обтекания, а следовательно, и 

подъемная сила и сила лобового сопротивления внешнего полукрыла 
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больше, чем внутреннего. Разность подъемных сил консолей создает мо-

мент относительно продольной оси самолета, увеличивающей угол крена 

виража (см. рис. 8). 

Разность сил сопротивления консолей образует момент относительно 
продольной оси самолета, увеличивающей угол крена виража. Разность 
сил сопротивления консолей образует момент относительно вертикальной 
оси, стремящейся повернуть самолет в сторону обратную виражу. 

На правильном вираже вектор поступательной скорости ВRV ⋅=ω  любой 

точки самолета, расположенной на поперечной оси, направлен параллельно 
плоскости симметрии самолета, поэтому боковая сила по оси Z не возникает. 
Обтекание самолета на правильном вираже показано на рис. 8. Во всех точ-
ках, расположенных на продольной оси самолета, вектор поступательной 
скорости направлен под углом β к плоскости симметрии самолета с внешней 
стороны виража. В результате на боковой поверхности киля и фюзеляжа 
возникает боковая сила, которая относительно центра тяжести создает мо-
мент, противодействующий вращению самолета по окружности виража. 

Таким образом, для выполнения правильного виража (с креном до 45°) 
необходимо увеличить скорость, соответствующую крену, затем для соз-
дания искривляющей силы Y2 отклонением ручки управления в сторону 
виража накренить самолет на величину заданного угла крена. Чтобы со-
хранить угол постоянным, ручку управления отклоняют в сторону, обрат-
ную виражу, за нейтральное положение для уравновешивания момента от 
разности подъемных сил консолей. 

Самолет в процессе установившегося виража находится в равновесии 
относительно продольной оси X, если на внутренней консоли элерон не-
сколько спущен вниз, а на внешней поднят вверх. 

При отклонении ручки управления в сторону виража необходимо од-
новременно отклонять в ту же сторону руль поворота на столько, чтобы 
его момент уравновесил моменты, препятствующие вращению центра тя-
жести по окружности. 
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опустить носовую часть, если направление вращения винта и виража раз-
ные – поднять ее. Следовательно, самолет Як-18Т имеет тенденцию на ле-
вом вираже опускать носовую часть, на правом – поднимать ее. 

§ 4. Контроль выполнения разворота 

Стрелка комбинированного гироскопического прибора-указателя по-
ворота и скольжения показывает вращение самолета вокруг оси Y, а ша-
рик, как принято считать, регистрирует скольжение самолета в ту или 
иную сторону. Всякое отклонение шарика в сторону от своего централь-
ного положения является показателем скольжения в сторону отклонения 
шарика. Чтобы понять особенности поведения шарика, рассмотрим, на 
чем основаны показания прибора. 

Часть прибора, предназначенная для регистрации скольжения самоле-
та, состоит из стеклянной трубки, изогнутой по дуге определенного ра-
диуса. Внутри трубки находится шарик, изготовленный из черного стекла. 
Трение шарика о стенки трубки очень мало. Для демпфирования шарика 
стеклянная трубка заполняется толуолом. Учитывая объемное изменение 
толуола при различных температурах, в трубке оставляют небольшое ко-
личество воздуха (пузырек). Работа указателя скольжения основана на 
принципе маятника – шарик тождественен телу маятника, подвешенного к 
точке 0, не совпадающей с его центром тяжести. Шарик свободно пере-
мещается по изогнутой трубке подобно грузу маятника, который может 
двигаться по дуге окружности. 

Под действием силы тяжести Gш шарик стремится занять положение 1, 

при котором нить l, соединяющая центр тяжести шарика с точкой подвес-

ки (центром изгиба трубки), проходит по вертикали (рис. 11).  

При наклоне стеклянной трубки шарик будет стремиться сохранить от-
весное положение, так что нить опять совпадет с направлением вертикали. 
Если под действием какой-либо мгновенной силы Fш шарик отклонится в 
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Геометрической суммой подъемной силы Y и боковой силы Z = Zβ + 

+ ZP.H – ZЗАК является сила Y '. Составляющей силы Y ', на горизонталь бу-
дет центростремительная сила Fцент, а на вертикаль сила YG, уравновеши-
вающая массу самолета G. Добавляя по принципу д'Аламбера к силам, 
действующим на самолет при вираже, т.е. к равнодействующей всех 
внешних аэродинамических сил Y ' и сил тяжести G еще силу инерции – 
центробежную силу Fцб, равную и противоположно направленную силе 
Fцст, получим систему сил, находящуюся в равновесии. Геометрическая 
сумма сил G и Fцб – сила GY ' – равна и прямо противоположна равнодей-
ствующей всех внешних сил Y '. 

Направление силы GY ' не совпадает с осью Y самолета, а образует с ней 

угол γ0. Этот угол между кажущейся вертикалью (направление силы GY ') и 

направлением оси Y, лежащей в плоскости симметрии самолета, называет-
ся углом относительного поперечного крена, или просто относительным 
поперечным креном самолета (см. рис. 16). 

Как видно из рис. 16, при вираже с внутренним скольжением угол γ0 

направлен в ту же сторону от оси Y, что и угол абсолютного поперечного 

крена γа (рис. 16б). 

На рис. 16 нанесена в большом масштабе трубка с шариком указателя 
скольжения. Так как прибор помещается на доске, вблизи центра тяжести 
самолета, и ускорения от вращения самолета обычно невелики (кроме 
вращений при штопоре), то можно считать, что сила веса GШ и центро-
бежная сила инерции Fцб.Ш, действующие на шарик указателя скольжения 
при вираже самолета, пропорциональны по своей величине действующим 
на самолет силам G и Fцб. Следовательно, и равнодействующая сил GШ и 
Fцб.Ш сила GШY также пропорциональна действующей на самолет силе GY ' и 
лежит на одном с ней направлении. Можно также считать, что шарик пока-
зывает направление равнодействующей внешних сил, приложенных к са-

молету – подъемной силы Y и боковой силы Z = Zβ + ZP.H – ZЗАК, т.е. шарик 
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Ориентирами на вираже служат: 

− для сохранения скорости – положение капота относительно гори-

зонта; 

− для сохранения заданного угла крена – положение крыла и перед-

них частей фонаря относительно горизонта.  

Контроль параметров ведется по следующим приборам: 

− авиагоризонту; 

− указателю скорости; 

− указателю скольжения; 

− вариометру; 

− компасу (на выводе). 

Перед вводом самолета в вираж в горизонтальном полете необходимо 

наметить ориентир для ввода самолета в вираж и вывода из него, устано-

вить режим работы двигателя 70 % и приборную скорость 180 км/ч, сба-

лансировать самолет триммером руля высоты. 

Для ввода в вираж плавным координированным отклонением штурвала 

управления и педалей в сторону разворота ввести самолет в вираж. Вели-

чину крена определить по положению капота и передних частей фонаря 

кабины относительно горизонта и контролировать по показанию авиаго-

ризонта АГД-1. 

При достижении заданного угла крена 45° и необходимой угловой ско-

рости вращения для сохранения крена штурвал следует отклонить в сто-

рону, противоположную виражу, и от себя, одновременно ослабить нажим 

на педаль в сторону виража, чтобы устранить стремление самолета увели-

чить скорость вращения. 

В процессе виража угол крена и поступательную скорость сохранять с 

помощью штурвала управления, угловую скорость вращения – педалями 

(шарик указателя скольжения в центре). Постоянную высоту сохранять 

рычагами газа. 
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При курсе меньше намеченного на 25...30° плавным поворотом штур-

вала и отклонением педалей в сторону, обратную вращению самолета, на-

чать вывод из виража. Штурвальную колонку отклоняют от себя для под-

держания положения капота самолета, соответствующего горизонтально-

му полету. 

Когда самолет прекратит вращение, следует педали и штурвал управ-

ления поставить нейтрально. На правом вираже имеется большая тенден-

ция к увеличению угловой скорости крена и угловой скорости вращения. 

§ 8. Вираж с креном 60° 

Перед вводом в глубокий вираж установить частоту вращения колен-

чатого вала двигателя 70 % и увеличить приборную скорость до 200 км/ч. 

В глубокий вираж самолет вводится так же, как и в мелкий. По мере уве-

личения крена плавно увеличивать наддув с таким расчетом, чтобы при 

крене 45.. .60° он был дан полностью. 

При достижении крена 45° и дальнейшем его увеличении, штурвал 

управления необходимо незначительно выбирать на себя и ослаблять на-

жим на педаль, отклоненную при вводе в вираж. 

При крене 60° соразмерными и координированными движениями 

штурвала управления и педалей удерживать самолет в режиме виража. 

Штурвалом управления сохранять угловую скорость вращения и крен, а 

педалями удерживать нормальное положение капота относительно гори-

зонта. В ходе виража не допускать перетягивания штурвала управления на 

себя. При перетягивании штурвала на вираже у самолета появляется не-

значительная тряска, при отдаче штурвала управления от себя тряска са-

молета прекращается. 

Вывод из виража начинать за 30...350 до намеченного ориентира коор-

динированными движениями штурвала управления и педалей, отклоняя 
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их в сторону, обратную вращению самолета, при этом штурвал управле-

ния одновременно отжимать от себя. После вывода самолета в горизон-

тальный полет педали и штурвал управления поставить в нейтральное по-

ложение. 

§ 9. Характерные ошибки на виражах 

1. Резкий ввод, или скорость при вводе в вираж менее потребной для 

данного крена – возникает разность сил G – Y, не сохраняется скорость, 

высота и самолет под действием равнодействующей может свалиться на 

крыло, причем падение будет ускоренным, что опасно на малых высотах. 

2. Несоответствие мощности силовой установки при вводе и выводе из 

виража величине крена – не соблюдается координация действий штурва-

лом управления и рычагом газа. При недостаточной мощности – теряет 

высоту, при излишней мощности самолет набирает высоту. 

3. Не удерживается положение капота относительно горизонта, на глу-

боких виражах излишний нажим на педаль в сторону виража вызывает 

опускание носовой части фюзеляжа самолета, увеличение скорости и по-

терю высоты. Малый нажим на педаль в сторону виража приводит к подъ-

ему носовой части самолета, уменьшению скорости и набору высоты. 

4. Чрезмерное отклонение штурвальной колонки при форсировании 

виража или разворота. Центростремительную силу Y2 для форсирования 

разворота можно получить, уменьшая скорость виража или увеличивая 

перегрузки при одном и том же угле крена. Уменьшение скорости при-

ближает самолет к сваливанию на крыло. 

5. Вираж со скольжением – не соблюдается координация отклонения 

штурвала управления и педалей. При скольжении возникает боковая сила 

Z, направленная перпендикулярно траектории виража по поперечной оси 

самолета. 
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При внутреннем скольжении она направлена наружу траектории вира-
жа, а при внешнем скольжении – внутрь (см. рис. 21). Наибольшую опас-
ность, особенно на больших углах атаки, представляет внешнее скольже-
ние (см. рис. 17). В этом случае YВ складывается с боковой силой Z и рав-
нодействующая их сил F отклоняется в сторону виража, что равносильно 
увеличению угла крена (см. рис. 16). 

Увеличение угла крена приводит к образованию разности между мас-
сой самолета и составляющей подъемной силы YВ, под действием которой 
самолет снижается. Пилот, желая прекратить снижение, увеличивает угол 
атаки и может вывести самолет на сваливание. При наличии внутреннего 
скольжения равнодействующая сил Р = YВ + Z отклоняется в сторону, об-
ратную виражу, что равносильно уменьшению крена. Следовательно, при 
внешнем скольжении подъемная сила и потребная скорость виража тре-
буются больше, чем при правильном вираже с тем же углом крена, а при 
внутреннем – меньше. 

Улучшить маневренные свойства разворота со скольжением невозмож-
но, хотя схема сил при внешнем скольжении и соответствует увеличению 
угла крена, но рост лобового сопротивления, обусловленной скольжением, 
уменьшает запас мощности и фактически при внешнем скольжении прихо-
дится уменьшать угол крена. 

6. Неточный вывод по направлению – слишком энергично рано или 
поздно отклоняются рули для вывода из виража, не соблюдается коорди-
нация действий рулями и педалями газа. 

§ 10. Спираль 

Спираль – это полет самолета по винтовой траектории с постоянной 
скоростью при заданном угле крена. Спираль, выполняемая с потерей вы-
соты, называется нисходящей, а с набором высоты - восходящей. Спираль 
с креном до 45° называется мелкой, а с креном более 45° – глубокой. 
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РРис. 22. Спиираль самоолета Як-188Т 
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схему сиил, можноо написаать условвия выпоолнения пправиль--

Y1 = G = 0; 

Y1 = G⋅cosθθ – постояянство уггла спираали; 
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G2 – X = 0 – постоянство скорости; 
сп

сп

R
VGR

2

2 8,9
==  – постоянство ра-

диуса спирали. 
Анализируя уравнение и схему сил, можно определить параметры спи-

рали: перегрузку, скорость, радиус, время и шаг спирали. Нормальная пе-

регрузка, действующая перпендикулярно вектору скорости .
G
Ynсп  

Из схемы, изображенной на рисунке, 

,
coscos

11

γγ
GYY == но .cos1 γ⋅= GG  

Подставив значения Y1 и G2 в формулу для определения перегрузки по-

лучим .
cos
cos

γ
θ

=спn  

Перегрузка при выполнении правильной спирали при увеличении угла 
крена увеличивается, а при увеличении угла наклона траектории умень-
шается. 

Скорость, потребная для выполнения спирали, определяется из форму-

лы 
2

2
сн

Yсп

VSCGnY ρ
=⋅= . После преобразований получим  

.. спПГсп nVV ⋅=  

С увеличением перегрузки потребная скорость увеличивается. Радиус 
и время выполнения спирали определяются по следующим формулам: 

;
cos
cos

8,9

2

γ
θ

⋅= сп
сп

V
R    .

cos
cos64,0

γ
θ

снсн Vt =  

Радиус и время зависят от скорости спирали, углов крена и наклона 
траектории. С увеличением скорости радиус и время увеличиваются, с 
увеличением углов крена и наклона траектории – уменьшаются. 

Шагом спирали называется высота, которую самолет теряет за один 
виток спирали. Формула для определения шага спирали выводится из 
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треугольника, который получен разверткой одного витка спирали (см. рис. 

22) .
cos
cos

8,9
2 2

γ
θπ

⋅⋅=
к

V
h сп
сп  

Шаг спирали зависит от скорости спирали, углов крена и наклона тра-
ектории и аэродинамического качества самолета. Спираль с минимальным 
шагом называется наивыгоднейшей спиралью. Расчетами доказано, что 
минимальный шаг спирали достигается на экономическом угле атаки с уг-

лом крена 45°. ( )сппгэкспэк nVV ⋅= ...  

Подставив в формулу для определения шага спирали числовое значе-

ние 2π, sin45°, θ = 10...12°, получим формулу для определения шага наи-

выгоднейшей спирали: 
K

Vh сп
спнв

2

. 071,0 ⋅=   

На самолете Як-18Т спираль выполняется при скорости 180 км/ч по 
прибору с установившегося режима планирования с креном 45° при вы-
полнении учебно-тренировочных полетов в зоне. 

Развороты самолета в наборе высоты при планировании являются ча-
стью восходящей и нисходящей спиралей. 

Действия пилота при выполнении спирали те же, что и при выполне-
нии мелкого виража. 

После вывода самолета из спирали необходимо установить скорость по 
прибору 170 км/ч. При выполнении спирали так же, как и при выполнении 
виражей, нельзя допускать уменьшения скорости, увеличения крена, и на-
рушения координации отклонения рулей, так как это может привести к 
сваливанию самолета на крыло. 

Особенно сложно выполнение разворотов с отказавшим двигателем, 
особенно при малых скоростях и малых высотах. Поэтому такие разворо-
ты на 90° и 180° выполняются только при наличии высоты и скорости в 
случае крайней необходимости. Потеря высоты очень большая, можно не 
найти подходящую площадку для посадки. 
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ГГЛАВАА  2        ВЫЫПОЛННЕНИЕЕ  

ВИИРАЖЕЕЙ И РААЗВОРООТОВ  

НАА САММОЛЕТЕЕ Ил-766ТД 

§1. Силы,, действвующиие на саамолет при раазворотте 
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Y1 YB= γcos G=γ  – ддля сохраанения выысоты поолета саммолета; 
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GVSCY YB =⋅= γργ cos
2

cos
2

. 

Решив уравнение относительно скорости виража VВ, получим 

YГППГYВ nVVSCGV === γγρ cos1cos2 . . 

Как видно из формулы, скорость, потребная при выполнении виража, 

так же, как и скорость горизонтального полета, зависит от полетной силы 

тяжести самолета, плотности воздуха и коэффициента подъемной силы. 

Кроме того, величина скорости зависит от угла крена (перегрузки). 

Скорость сваливания самолета с ростом крена растет. Тягу, потребную 

при выполнении виража, можно определить из условия 

K
nPnVSCVSCXP Y

ГПY
ГП

XXBB ⋅====
22

22 ρρ . 

Из формулы видно, что тяга, потребная на вираже зависит от силы тя-

жести самолета и аэродинамического качества, а также от угла крена (пе-

регрузки).  

Для выполнения виража с большим углом крена необходима большая 

скорость, а следовательно, необходима и большая тяга. Можно сделать 

вывод, что при больших углах крена (50-600) потребная тяга увеличивает-

ся в 1,8-2 раза. Поэтому, если вираж выполняется на скоростях второго 

режима, где потребные тяги велики, тяга, требуемая для выполнения ви-

ража очень значительна (табл. 1). А это значит, что увеличение скорости в 

процессе ее потери без отклонения руля высоты на пикирование не про-

изойдет. Поэтому, увеличивая режим работы двигателей необходимо от-

дать штурвал от себя для увеличения скорости.  

Радиус виража можно вычислить из соотношения сил при вираже сле-

дующим образом: 

B

BЦ

gr
V

G
F

tg ==γ , так как 
B

B
Ц gr

GVF
2

= . 
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Таблица 1 

Максимально допустимые углы атаки  
в зависимости от значения числа М по АУАСП 

Число М <0,54 0,6 0,7 0,74 0,77 

Угол атаки 15 13,5 11 10 9 

 

Зная угол крена и скорость, потребную при выполнении виража, опре-

делим радиус виража: 

γtgg
Vr B

B ⋅
=

2

. 

Время  выполнения виража можно получить следующим образом: 

γγγ
ππ

tg
V

tg
V

tgg
V

V
rt BB

B

B
B

64,0
)8,9(

28,6
)(

22
==

⋅
== . 

Из формул видно, что радиус и время выполнения виража зависят от 

скорости и угла крена, причем при большей скорости и меньшем угле 

крена радиус и время выполнения виража большие. Поэтому для умень-

шения времени выполнения виража необходимо уменьшать скорость ви-

ража и увеличивать угол крена, но все это в разумных пределах (табл. 2). 

Выполнение разворотов и других маневров ограничивается: 

− минимальной и максимальной скоростями полета самолета; 

− значением максимально допустимой эксплуатационной перегруз-

ки (nY = 2, а с выпущенной механизацией крыла nY = 17); 

− углом атаки по АУАСП в зависимости от числа М (см. табл. 1). 

−  началом появления предупредительной тряски; 

− углом крена 30º. 

Величины радиуса и времени разворота зависят от высоты полета. При 
увеличении высоты полета истинная скорость увеличивается, что вызывает 
увеличение радиуса и времени разворота. Углы крена на разворотах, вы-
полняемых по приборам, не должны превышать 15-20º. 
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Таблица 2 

Характеристики виража при m =160 т 

Угол кре-
на, град. 

γcos  nY км/ч,свV км/ч,min.прV  км/ч ,.внV  кг,свP  кг,.внP

0 1 1 280 350 450 24000 10300 
15 0,9659 1,035 285 356 456 24840 10660 
20 0,9397 1,065 288 360 463 25560 10969 
30 0,8660 1,1555 300 376 483 27720 11896 
45 0,7070 1,415 332 416 535 33960 14574 
60 0,5000 2 394 495 636 48000 20600 

 

Видно, что потребная тяга при увеличении угла крена смешается вверх 

и вправо. Поэтому, если уменьшить скорость до 300 км/ч, (второй режим 

полета) углы атаки будут 15-16º. При выполнении разворота на скорости 

300 км/ч с убранной механизацией с креном 45º и перегрузкой 1,4 ско-

рость сваливания становится равной 330 км/ч. Поэтому нет ничего удиви-

тельного, что самолет в процессе разворота сваливается на крыло на ско-

рости около 300 км/ч. Чтобы иметь запас от скорости сваливания 330 км/ч 

до практически минимальной и обеспечить диапазон скоростей 25 % не-

обходимо при крене 45º иметь скорость не менее 410 км/ч.  

Рост потребной тяги при вираже с креном 45º до 20000-22000 кг (см. 

рис. 25) требует увеличения режима работы двигателя до взлетного. 

Избыток тяги очень мал, особенно на больших высотах, и без отклоне-

ния стабилизатора (руля) на пикирование увеличения скорости не про-

изойдет. 

При полете с выпущенной механизацией крыла скорость сваливания 

уменьшается, но для обеспечения 25-процентного запаса нужно держать в 

процессе разворота и большие скорости, практически минимально допус-

тимые (табл. 3). 
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Тааблица 3 

Характеристики виража при mm = 160 т ззакрылки 443º, предкрылки 25ºº 

Угол крен
град. 
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0,96
0,93
0,86
0,70
0,50

 

При 

на номи

режима 

След

углами к

нимальн

(см. табл

полете н

инально 

полета д

Рис. 26.

ует помн

крена не

ной. Эта 

л. 2). При

γs  nY 
1 

659 1,035
397 1,065
660 1,155
070 1,415
000 2 

на высоте

режиме 

даже на н

. Кривые по

(m = 16

нить, что

ельзя уме

скорость

и уменьш

км,свV

185
5 188
5 190
5 198
5 220

261

е 5000 м 

ее не хв

наивыгод

отребных и

60000 кг, за

 при вып

еньшать с

ь берется

шении ма

м/ч m.прV

 
 
 
 
 
 

распола

ватает дл

днейшей 

и располага

акрылки 43º
 

полнении

скорость

я с 25 %

ассы само

км/ч,min

260 
264 
268 
279 
309 
367 

агаемая т

ля подде

скорости

аемых тяг с

º, предкрыл

и разворо

ь менее с

% запасом

олета на 

км/ч ,.внV

300 
305 
309 
322 
356 
424 

тяга мала

ержания 

и (рис. 26

самолета И

лки 25º) 

отов и ви

скорости 

м от скор

1 т скоро

ч  кг,свP

40,000 
41,400 
42,600 
46,200 
56,600 
80,000 

 кг,.внP

18000
18630
19170
20790
25470
36000

а и при к

горизонт

6). 

крене 45º

тального

º 

о 

 
Ил-76ТД  

иражей с 

практиче

рости сва

ость умен

любыми

ески ми-

аливания

ньшается

и 

-

я 

я 

В.П. Бехтир, А.М. Рогонов,  
Е.Н. Коврижных, В.Х. Копысов

Особенности выполнения 
маневров на самолетах  
гражданской авиации: УП

43 © НИЛ НОТ НИО УВАУ ГА (и), 2009

Глава 2



на 1 км/ч. Лишь при сохранении скорости не менее практически мини-

мально допустимой, зависящей от массы и положения механизации, обес-

печивается устойчивость и управляемость самолета. 

В случае потери скорости в крейсерской конфигурации при торможе-

нии на углах атаки 13-15º в процессе разворота возникает слабая тряска, 

но при этом полностью сохраняются продольная и боковая устойчивость 

и управляемость. 

При дальнейшем увеличении угла атаки тряска усиливается и появля-

ется тенденция к крену. Скорости сваливания зависят от массы самолета 

(табл. 4). 

Таблица 4 

Зависимость скорости срыва от массы самолета и положения механизации  
в горизонтальном полете 

Vсв, км/ч 

,m т 0=Зδ  
0=Зδ  

°=14ПРδ  

°=15Зδ  

°=14ПРδ  

°= 30Зδ  

°=14ПРδ  

°= 30Зδ  

°= 25ПРδ  

°= 43Зδ  

°= 25ПРδ  

190 310 290 245 220 215 200 
180 300 280 238 212 207 195 
170 290 270 230 206 200 190 
160 280 260 225 200 195 185 
150 270 254 218 195 190 176 
140 260 245 210 190 185 170 
130 250 236 200 180 175 165 
120 240 226 195 175 170 160 
110 230 217 185 165 160 150 
100 220 207 176 160 155 145 

 

В случае потери скорости при торможении с отклоненной механизаци-

ей крыла признаки, предупреждающие о выходе самолета на большие уг-

лы атаки, отсутствуют как до срабатывания, так и после срабатывания 

сигнализации. Однако самолет сохраняет продольную и боковую устой-

чивость и управляемость. Во всех случаях при срабатывании сигнализа-

ции АУАСП следует отклонить штурвал от себя до выхода самолета на 
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При выходе самолета на закритические углы атаки поперечные демп-

фирующие моменты меняют свой знак на противоположный, т.е. способ-

ствуют дальнейшему вращению самолета вокруг продольной оси. Это яв-

ление объясняется тем, что при полете на закритических углах атаки в 

процессе возникновения крена у опускающейся половины крыла увеличи-

вается угол атаки, растут коэффициент Сx и сила лобового сопротивления 

X, а коэффициент CY и подъемная сила Y увеличиваются. 

Такой характер изменения аэродинамических сил крыла при возникнове-

нии крена объясняется уменьшением коэффициента CY и увеличение коэф-

фициента Сx при увеличении угла атаки более критического (см. рис. 27)  

Таким образом создается момент разности подъемных сил, направлен-

ный в сторону вращения, под действием которого самолет продолжает 

вращаться вокруг оси OX в сторону возможного крена. Разность лобовых 

сопротивлений создает момент, под действием которого самолет вращает-

ся вокруг вертикальной оси OY а также в сторону возникшего крена. Од-

новременно вращение крыла вокруг поперечной и вертикальной осей по-

лучило название авторотации крыла. Явление авторотации крыла в при-

ложении к движению самолета вызывает штопор самолета. 

Как было указано выше, самолет Ил-76 обладает достаточной про-

дольной устойчивостью, поэтому после выхода на большие углы атаки он 

плавно опускает носовую часть фюзеляжа и возвращается на малые углы 

атаки. Поэтому срыв самолета Ил-76 в штопор является маловероятным и 

может произойти лишь при грубых ошибках пилота в технике пилотиро-

вания, особенно при задних центровках. Сваливанию способствует попа-

дание самолета в мощные восходящие порывы больше допустимых.  

В случае срыва самолета Ил-76 в штопор, прежде чем предпринять ка-

кие-либо действия по выводу его из штопора, пилот должен точно убе-

диться в том, что самолет действительно вошел в штопор, и определить 

направление вращения (рис. 28). 
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штопора и отдать штурвал полностью от себя, чтобы уменьшить угол атаки.  
После прекращения вращения руль направления устанавливается ней-
трально и самолет переходит в крутое снижение, из которого выводится в 
горизонтальный полет плавным движением штурвала на себя. 

§3. Поведение самолета на больших углах атаки 

В процессе эксплуатации самолет Ил-76 не должен попадать в режим 
сваливания ввиду значительного ухудшения его аэродинамических харак-
теристик. 

Учитывая особую опасность и повышенную степень риска сваливать 

самолет при учебных и тренировочных полетах, запрещается. 

В качестве критерия оценки момента возникновения сваливания при-
нимается любой из следующих признаков: 

− самопроизвольное опускание носовой части фюзеляжа при посто-
янном положении штурвала; 

− тенденция к увеличению угла тангажа при постоянном положении 
штурвала; 

− резкое кренение самолета с угловой скоростью более 0,1 рад./с 
при нейтральном положении элеронов; 

− сильная тряска конструкции или органов управления, затрудняю-

щая пилотирование или угрожающая прочности самолета; 

− опасное или необратимое нарушение режима работы двигателей. 

Для вывода самолета на большие углы атаки выполняется торможение 

в горизонтальном полете с единичной перегрузкой и создаются перегруз-

ки при постоянной скорости полета.  

При летных испытаниях самолета Ил-76 эти маневры осуществляли 

при различной центровке для всех возможных положений закрылков. При 

торможении самолета на режиме малого газа с убранными закрылками 
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§4. Ограничение предельной высоты полета 

Причина ограничения предельной высоты и минимальной скорости 

полета заключается в необходимости обеспечения запаса по углу атаки 

(или CY). Для самолета Ил-76 такой запас составляет 25 % на всех высо-

тах. Но практически не рекомендуется держать числа М менее режима 

максимальной дальности. 

На основании опыта, накопленного отечественной и мировой авиаци-

ей, принято, что воздействие на самолет вертикального эффективного ин-

дикаторного порыва со скоростью 10 м/с не должно выводить самолет на 

углы атаки, превышающие αдоп. Сваливания самолета не должно возни-

кать при вертикальном эффективном индикаторном порыве Wi эф = 18 м/с. 

При встрече самолета с вертикальным порывом резко изменяется угол 

атаки самолета и возникает нормальная перегрузка. Прирост угла атаки 

будет зависеть от скорости порыва и скорости полета самолета 
i

i

V
W

=Δα . 

Так как воздух обладает вязкостью, то вертикальный порыв не бывает 

четко ограничен, а всегда нарастает от нуля до максимального значения 

на определенном, иногда весьма малом расстоянии. В этой связи вводят 

понятие эффективного порыва, несколько отличного по значению от рас-

четного мгновенного: Wi эф 
k

Wi= .  

Поправочный коэффициент k зависит, в основном, от высоты полета и 

для самолета Ил-76 может быть принят равным 0,9-0,95 для высоты поле-

та 10-12 км. 

Тогда прирост угла атаки при воздействии расчетного порыва от угла 

атаки горизонтального полета 

iVkW эфi ⋅⋅⋅=Δ )3,57(α , 

где Vi – индикаторная скорость полета. 
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Пользуясь зависимостью коэффициента подъемной силы CY от угла 

атаки α, а также значением допустимого угла атаки и угла атаки свалива-

ния, можно рассчитать максимальный допустимый угол атаки и коэффи-

циент CY, который допустим для горизонтального полета на заданном 

эшелоне для всего диапазона скоростей полета. Для этого коэффициента 

рассчитывают максимально допустимую для данного эшелона и скорости 

полетную массу самолета. 

§5. Обстоятельства катастрофы  

    самолета Ил-76ТД под Кабулом 

27 марта 1990 года в 11 часов 30 минут (время московское) в простых 

метеоусловиях в районе а/п Кабул потерпел катастрофу самолет Ил-76 

№ 78781 сводного АО Узбекского УГА (командир ВС Тихомиров В.А., 

пилот 1 класса). Экипаж выполнял полет по маршруту Термез – Кабул с 

целью оказания помощи республике Афганистан по доставке топлива. 

При подлете к а/п Кабул, экипаж приступил к снижению с выпущенным 

шасси и механизацией крыла на скорости 370 км/ч, что соответствует тре-

бованиям РЛЭ в посадочной конфигурации. 

Из условий воздушной обстановки по команде диспетчера экипажа на 

высоте 5800 м прекратил снижение и, выполняя полет по схеме на этой 

высоте, убрал механизацию крыла. При выполнении спаренного третьего 

и четвертого разворота из-за превышения допустимого угла атаки про-

изошло сваливание самолета с развитием левого крена до 70º. Самолет с 

угла тангажа минус 70º столкнулся с земной поверхностью, разрушился и 

сгорел. Экипаж в составе 9 человек погиб. Расследование проводилось 

комиссией Госавианадзора СССР. 
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ГЛАВА  3        ПРЕДЕЛЬНЫЕ  

РЕЖИМЫ ПОЛЕТА 

§1. Виды предельных режимов 

Для современных самолетов характерным является большое число раз-

личных летных и других эксплуатационных ограничений. Эти ограниче-

ния указываются в каждой инструкции пилоту конкретного типа самолета 

и определяют предельные режимы полета – наиболее сложные эксплуа-

тационные режимы. Пилотирование на таких режимах требует от пилота 

повышенного внимания для того, чтобы не допустить выхода за установ-

ленные ограничения. 

В некоторых особых случаях возможно попадание самолета на критиче-

ские режимы полета, т.е. выход за летные ограничения. Эти режимы пред-

ставляют собой наиболее опасные неэксплуатационные режимы полета. Из 

всех критических режимов самыми сложными и опасными для пилота яв-

ляются критические по углу атаки режимы – сваливание и штопор. 

Особо опасным (тем более на низких высотах) является сваливание с 

последующим переходом в штопор. В массовой летной эксплуатации са-

молетов чаще наблюдается сваливание с режимов полета со скольжением. 

По имеющимся зарубежным статистическим данным за последние десять 

лет около 20 % всех летных происшествий было связано со сваливанием и 

попаданием самолетов в штопор. При этом происшествия по причине сва-

ливания являются наиболее характерными для неманевренных (тяжелых) 

самолетов. Но были случаи сваливания в штопор и самолетов Ту-154Б 

(Карши), Ил-76ТД (Кабул). 

Непроизвольный выход самолета на критические по углу атаки режи-

мы происходит чаще всего в следующих случаях: 
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− при грубых ошибках пилотирования в полете на больших углах 

атаки; 

− при полете с большими углами скольжения и крена, угловыми 

скоростями вращения самолета; 

− при отказе двигателя; 

− при воздействии сильных внешних возмущений (болтанки, спут-

ной струи); 

− при выполнении виражей, разворотов с большими углами крена, 

особенно на малых скоростях. 

Пилот, хорошо владеющий техникой пилотирования своего самолета, 

не боится сваливания и попадания в штопор, хотя он всегда стремится из-

бежать выхода самолета на этот режим. Такой пилот обладает хорошим 

«чувством машины», помогающим ему определить приближение к опас-

ному режиму. 

Грамотное пилотирование самолета по углу атаки – одно из важней-

ших условий повышения безопасности полета на больших углах атаки, 

т.е. на предельных режимах. 

Но если все же самолет попадает в сваливание или входит в штопор, 

главное для пилота – сохранить спокойствие и действовать в строгом со-

ответствии с инструкцией по пилотированию данного самолета. 

Умение пилота избежать выхода на критические режимы зависит от 

степени его летной тренировки. Между предельными эксплуатационны-

ми режимами (на которых еще сохраняются достаточная устойчивость и 

управляемость самолета для исправления сравнительно небольших оши-

бок пилотирования) и критическими режимами (режимами начала свали-

вания) лежит диапазон промежуточных, буферных режимов полета. Ши-

рина этого диапазона зависит от скорости, числа М и высоты полета,    

перегрузки и полетной массы самолета, а также от манеры пилотирования 

и индивидуальных особенностей пилота. 
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Известно, что некоторые режимы полета, доступные для одного пило-

та, могут оказаться очень сложными для другого. Поэтому каждый пилот 

должен четко представлять физическую картину полета на больших углах 

атаки и уметь «чувствовать» самолет. Кроме того, пилот должен изучить и 

знать не только инструкцию по технике пилотирования, но и аэродинами-

ку самолета, чтобы глубже понять смысл и значение всех положений этой 

инструкции. 

Высокая профессиональная подготовка позволяет быстро оценить 

сложность обстановки в полете и принять единственно правильное в сло-

жившейся ситуации решение. Таким образом, тренированность пилота в 

сочетании с глубокой теоретической подготовкой – один из основных 

факторов повышения безаварийности полетов. 

Современные тяжелые самолеты требуют более строгого, вниматель-

ного выполнения рекомендаций по предотвращению попаданий в свали-

вание и штопор, чем легкие самолеты. Это усложняет подготовку пилота 

и всего экипажа в целом. Особенности устойчивости и управляемости 

современных тяжелых самолетов со стреловидным крылом усложняют 

их пилотирование. В определенных условиях эти особенности могут спо-

собствовать возникновению опасных ситуаций в полете. Но сами по себе 

только эти особенности нельзя отнести к факторам, снижающим безо-

пасность полета при правильной летной эксплуатации. Опасные ситуа-

ции в полете, в частности, выход самолета на критические режимы, мо-

гут возникать под влиянием этих особенностей. Например, при грубых 

нарушениях требований РЛЭ, серьезных отказах. Однако при нормаль-

ной летной эксплуатации этих самолетов (Ту-154М, Ил-76ТД, Ан-124, 

Ил-86, Ил-96, Ил-62) уровень безопасности полета на всех разрешенных 

режимах достаточно высок. 

В.П. Бехтир, А.М. Рогонов,  
Е.Н. Коврижных, В.Х. Копысов

Особенности выполнения 
маневров на самолетах  
гражданской авиации: УП

54 © НИЛ НОТ НИО УВАУ ГА (и), 2009

Глава 3



Предельными называются режимы, ограничивающие область экс-

плуатационных режимов полета, т.е. крайние эксплуатационные режимы 

полета. 

Предельно допустимыми называются такие режимы полета, кото-

рые определяются ограничениями, связанными со значительным услож-

нением условий полета, в частности, ухудшением управляемости и ус-

тойчивости, ухудшением работы двигателей. Выход за предельно до-

пустимые режимы полета запрещается инструкцией по пилотированию 

(Руководством по летной эксплуатации). Поэтому пилот должен прила-

гать все усилия к тому, чтобы не выйти за установленные ограничения 

(скорости максимальные и минимальные, углы атаки, перегрузки, высо-

ты, углы крена) и другие параметры, характеризующие предельно до-

пустимые режимы полета. 

§2. Предельные приборные скорости самолета Ту-154М 

Приборная скорость и число М, характеризующие предельный режим 

полета, называются предельными. Различают минимальные и максималь-

ные предельные скорости и значение числа М. 

Минимальной предельной скоростью полета Vmin пред называется 

наименьшая допустимая в нормальной летной эксплуатации самолета 

приборная скорость при данной высоте полета, полетной конфигурации, 

полетной массе самолета. Обычно для установившегося прямолинейного 

горизонтального полета без крена и скольжения в качестве минимальной 

предельной скорости принимается минимально допустимая скорость по-

лета Vmin доп. Она определяется как скорость полета на заданной высоте при 

предельно допустимых в нормальной летной эксплуатации самолета зна-

чениях коэффициента подъемной силы СY доп (угла атаки αдоп). Предельно 

допустимый СY доп (αдоп) – это наибольший разрешаемый в нормальной 
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летной эксплуатации самолета коэффициент подъемной силы (угол ата-

ки), при котором обеспечивается безопасность полета на больших углах 

атаки. 

Пилот должен знать, что значения  определяются для всех 

возможных полетных конфигураций самолета. Эти значения должны 

быть такими, чтобы при выходе на  соблюдались следующие 

условия: 

)( допдопYС α

)( допдопY αС

1. Наличие запаса по углу атаки относительно угла атаки начала свали-

вания αC не менее 3-5° и по СY относительно коэффициента подъемной си-

лы начала сваливания СY C (т.е., чтобы при выходе на Vmin доп сохранялся за-

пас от скорости сваливания YC). 

2. Нельзя допустить тряски, затрудняющей пилотирование. 

3. Необходимо сохранять приемлемую управляемость самолета, что-

бы двигатель работал устойчиво. 

4. Должна срабатывать сигнализация (естественная или искусствен-

ная), предупреждающая пилота о приближающемся сваливании. 

Для самолета Ту-154М в качестве ограничения минимально допусти-

мой скорости полета в крейсерской конфигурации приняты приборные ско-

рости, имеющие запас 35 % от скорости сваливания на высоте более 5 км и 

25 % от скорости сваливания на высотах менее 5 м. При выполнении по-

лета на эшелоне не рекомендуется выдерживать скорости ниже соответст-

вующих режиму максимальной дальности, так как полет на меньших скоро-

стях приводит к необоснованному увеличению расхода топлива и уменьше-

нию запасов по углу атаки. 

Скорости практически минимально допустимые могут понадобиться в 

полетах на больших высотах в зоне ожидания или в учебных целях. 

Скорости сваливания, срабатывания АУАСП, практически минимально 

допустимые в горизонтальном полете без крена приведены в табл. 5. 
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Таблица 5 

Скорости сваливания VСВ, скорости срабатывания АУАСП-12КР,  
минимально допустимые скорости полета самолета 

Масса самолета, т  

Конфигурация 

70 75 80 85 90 95 100 

Значение скоростей, км/ч 

VСВ (δЗ = 0;δПР = 0) 265 275 285 290 300 310 315 
VАУАСП  (δЗ = 0;δПР = 0) 300 310 320 330 340 350 360 

Vпракт. min = 1,25VСВ 
Н < 5000 м 

325 335 345 355 365 375 385 

Vпракт. min = 1,35VСВ  
H >5000 м 

340 350 360 370 380 390 400 

VСВ (δЗ = 28°;δПР = 22º) 195 207 210 215 222 228 235 
VАУАСП  (δЗ = 28°;δПР = 22º) 225 232 240 248 255 260 270 

Vпракт. min = 1,2VСВ 
(δЗ = 28°;δПР = 22º) 

235 242 250 260 270 275 280 

VСВ (δЗ = 45°;δПР = 22º) 190 202 205 210 217 223 230 
VАУАСП  (δЗ = 45°;δПР = 22º) 215 220 230 235 245 250 255 

Vпракт. min = 1,3VСВ  
(δЗ = 45°;δПР = 22º) 

250 257 265 273 280 287 295 

 

При уменьшении скорости до величин меньше скорости срабатывания 

АУАСП-12КР на 15-20 км/ч возникает предупредительная тряска – это зна-

чит, что углы атаки велики, а скорости полета малы. При массе самолета 

80 т на высотах полета меньше 5000 м скорость практически минимальная 

(Vпракт. min = 1,25 VСВ) – 345 км/ч, сигнализация АУАСП срабатывает на скоро-

сти VСВ = 320 км/ч, а скорость сваливания самолета равна 285 км/ч. Но это 

при полете самолета без крена и без скольжения с убранной механизацией. 

При увеличении угла крена увеличиваются угол атаки крыла самолета 

и скорость сваливания. Самолет выходит на критический угол атаки и 

сваливается в штопор. Так, при полетной массе 80 т на приборной скоро-

сти практически минимальной 345 км/ч угол атаки крыла αкрыла = 13° (второй 

режим полета), а при крене самолета 30° αкрыла = 14°, при крене самолета 60° – 

угол атаки будет закритическим. 
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Скоррость свалливания самолетаа – 285 кмм/ч, при ккрене онаа увеличиивается.
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получить на высотах 8000-9000 м, но полет в минимальном режиме воз-

можен лишь на высотах более 10000 м, на меньших высотах существует 

ограничение по приборной скорости 575 км/ч. 

2. Изменение истинной скорости полета в зависимости от высоты 

при максимально допустимой приборной эксплуатационной скорости 

600 км/ч (кривая 2). Это ограничение обусловлено прочностью планера 

самолета. При Vmax Э = 600 км/ч скоростной напор q = 1740 кг/м2, на высо-

тах более 7000 м Vmax Э составляет лишь 575 км/ч, это объясняется необхо-

димостью ограничения изгибающих моментов в корневых сечениях кры-

ла, которые возникают при выработке топлива, что отрицательно влияет 

на срок службы планера самолета. Расчетная скорость = 650 км/ч 

устанавливается с учетом прочностных требований на высотах менее 

7000 м (q = 2025 кг/м2), а на высотах более 7000 м = 625 км/ч. 

maxmaxV

maxmaxV

3. Ограничение скорости самолета при снижении. На высоте 3000 м 

приборная скорость VПР = 500 км/ч, начиная с высоты эшелона перехода 

1200 м, приборная скорость не превышает 450 км/ч. Это ограничение вве-

дено для того, чтобы при снижении пилот постепенно уменьшал прибор-

ную и вертикальные скорости снижения самолета. Если не уменьшать 

приборную и вертикальную скорости, то запаса высоты может не хватить 

для их уменьшения, посадка будет грубой. 

4. Скорость практически минимально допустимая. Выбирается она 

из соображений устойчивости и управляемости. На высотах менее 

5000 м запас скорости практически минимально допустимой до скоро-

сти сваливания принимается 1,25, на высотах более 5000 м – 1,35, но в 

горизонтальном полете с пассажирами не рекомендуется выдерживать 

скорость менее, чем в режиме максимальной дальности. Для высоты 

12100 м истинная скорость равна 870 км/ч (VПР ≈ 460-470км/ч, М = 

= 0,82). Следует помнить о скоростях второго режима полета. При массе 
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самолета 80 т границей между первым и вторым режимами является VПР = 

= 390 км/ч, αНВ = 9,4°. 

5. Скорость практически минимально допустимая, при массе 80 т она 
равна 345 км/ч ПР (см. табл. 5). Практически минимально допустимые 
приборные скорости (VПР min) и соответствующие им углы атаки и коэффи-
циенты СY должны удовлетворять следующим требованиям Единых 
норм летной годности самолетов (ЕНЛГС): 

− не должно возникать самопроизвольных колебаний самолета, ко-
торые нельзя немедленно парировать рулями; 

− должна быть обеспечена приемлемая управляемость самолета по 
тангажу, крену и рысканию; 

− должен быть обеспечен запас по углу атаки; 

− не должно быть тряски, усложняющей пилотирование; 

− не должны проявляться признаки неустойчивой работы двигателей. 
Все это (см. п. 4-5) скорости второго режима полета самолета. Второй 

режим горизонтального полета выполняется на скоростях, меньше наивы-

годнейшей (α > αНВ = 9,4°). В этом режиме значительно ухудшаются про-

дольная и боковая устойчивости и управляемость самолета. Кроме того, 
при выходе на большие углы атаки наблюдается тряска самолета, которая 
затрудняет управление, но вместе с тем является предупредительным сиг-
налом пилоту о выходе на большие углы атаки (на второй режим). Для 
самолета Ту-154М коэффициент настройки сигнализации АУАСП-12КР, 
СY несколько меньше СY ПР. Затем наступает помпаж боковых двигателей. 
Тогда величина СY принимается равной СY доп. И, наконец, при выходе на 
критические углы атаки возможно сваливание самолета. 

6. Скорость сваливания самолета. Она зависит от массы самолета и 
положения механизации крыла (см. табл. 5). 

7. Ограничение по числу Мmax Э = 0,86 из соображений устойчивости 
и управляемости. 
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На всех этапах горизонтального полета не допускается уменьшение 
приборных скоростей ниже рекомендованных (см. табл. 5). 

В случае срабатывания сигнализации АУАСП необходимо немедленно 
принять меры для увеличения скорости. В случае непреднамеренного 
уменьшения приборной скорости до значения скоростей срыва и выхода 
самолета на режим сваливания, нужно немедленно отдать колонку штур-
вала до предела от себя и увеличить режим двигателей. 

§3. Минимальные предельные скорости 

    маневрирования самолета Ту-154М 

Для повышения безопасности полетов при разворотах и маневрирова-

нии самолета могут вводиться ограничения минимальных предельных 

скоростей. Известно, что любой маневр можно начинать только при ско-

рости, не менее эволютивной. 

Эволютивной скоростью полета называется наименьшая приборная 

скорость, при которой можно начинать маневр в нормальных условиях 

летной эксплуатации самолета (при исправной работе всех двигателей, аг-

регатов и оборудования). 

Во всех случаях наименьшее значение эволютивной скорости должно 

быть таким, чтобы при выполнении с исходного режима прямолинейного 

горизонтального полета без крена и скольжения на заданной высоте само-

лет выходил на СY доп. 

Расчетным называется установившийся разворот самолета без сколь-

жения при абсолютной величине угла крена γ = 30°. Наименьшее значение 

VЭВ можно найти по следующей формуле: 

37034507,107,1
30cos

1
cos

1
minminmin =⋅≈⋅≈

°
=⋅= допдопYдопЭВ VVnVV

γ
км/ч. 
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Таким образом, при массе самолета 80 т минимальная эволютивная 
скорость при крене, равном 30°, равна 370 км/ч. Поэтому выполнение на 
самолете Ту-154М третьего и четвертого разворотов производится с кре-
ном не более 30° на скорости не менее 370 км/ч (согласно РЛЭ самолета 
Ту-154М). При развороте с креном 60° (грубая ошибка) минимальная эво-
лютивная скорость равна: 

48641,1км/ч45,3min =⋅=⋅= YдопЭВ nVV  км/ч. 

Выдерживание скорости 370 км/ч при крене 60° не обеспечивает нор-
мальных характеристик устойчивости и управляемости и предшествует 
сваливанию самолета. В Иркутске 3 июля 2001 г. самолет Ту-154М сва-
лился на скорости 340 км/ч при крене, равном 44-48°, и создании пере-
грузки nY = 2. 

§4. Предельные углы атаки самолета Ту-154М 

Одним из самых важных летных ограничений для самолетов Ту-154М 
является ограничение по углу атаки. Наивыгоднейший угол атаки, соот-
ветствующий максимальному качеству Кmax = 16,5°, равен 9,4°. Следует 
учитывать, что в процессе эксплуатации взлетную массу самолета увели-
чили с 20 до 100 т, а площадь крыла осталась неизменной, поэтому воз-
росли полетные углы тангажа. 

Значения аэродинамических характеристик самолета определяются 
опытным путем в аэродинамических лабораториях, уточняются в процессе 
летных испытаний и представляются в виде таблиц или графиков (рис. 31). 
Обычно даются графики зависимости коэффициента СY от угла атаки СY = f 
(α) и поляра самолета, выражающие зависимость коэффициента СY от СX, 
т.е. СY = f (СX). На рис. 31 показаны графики аэродинамических характери-
стик самолета Ту-154М при различных конфигурациях самолета, то есть при 
различных положениях шасси и элементов механизации крыла. 
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Рис. 31. Аэродиинамическиие характерристики саммолета Ту--154М 
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Для того, чтобы заставить поток срываться в корневой части крыла и 
создать предупредительную тряску, крыло самолета Ту-154М имеет гео-
метрическую крутку, равную 4°. В конце отъемной части крыла установ-
лен более несущий профиль с повышенным критическим углом атаки. 

Геометрическая и аэродинамическая крутки задерживают срыв потока 
в конце крыла до больших углов атаки. Этому способствуют также уста-
новка аэродинамических перегородок на верхней поверхности крыла и 
уменьшение стреловидности отъемной части крыла. 

Связь углов атаки по поляре со стрелкой текущего значения угла атаки 
указателя АУАСП осуществляется с учетом угла установки крыла +3°. 
Датчик угла атаки указателя установлен сбоку носовой части фюзеляжа и 

измеряет значение αмест т.е. направление местного потока при обтекании 

носовой части фюзеляжа. Зависимость (αуказ от αмест можно записать сле-

дующим образом: αуказ = 0,5, αмест + 3,42°. 

Указатель текущего угла атаки не является точным прибором опреде-
ления истинного угла атаки, но он дает пилоту достаточную информацию 
об имеющихся запасах по углу атаки и своевременно предупреждает его о 
достижении критического положения. 

§5. Сваливание самолетов 

Как известно, полет воздушного судна выполняется в соответствии со 
строгими законами аэродинамики. Зная и соблюдая эти законы, пилоты, 
как правило, профессионально грамотно выходят из сложных ситуаций, 
встречающихся в полете. Но, к сожалению, бывают случаи, когда эти за-
коны не выполняются или работают с «точностью до наоборот». В резуль-
тате может возникнуть такое явление, как сваливание самолета. 

Сваливание может произойти из-за уменьшения скорости ниже допус-
тимой для данных условий полета (высота полета, температура воздуха, 
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полетная масса, центровка и конфигурация самолета, турбулентность, 
сдвиг ветра, большие углы крена и т.д.), из-за превышения угла атаки 
больше критического значения, при котором наступает срыв потока, из-за 
обледенения крыла и хвостового оперения, а также превышения допусти-
мого значения угла крена. Зачастую сваливание происходит при сочетании 
этих причин. В подавляющем большинстве случаев «сваливание» заканчи-
вается катастрофой. 

Как показывает опыт последних событий, чрезмерная автоматизация 

процессов управления самолетами не решила вопросов предотвращения 

сваливания, а в отдельных случаях при нарушениях взаимодействия в сис-

теме экипаж-автопилот последний сам выводил самолет на режим свалива-

ния. Таким образом, эта проблема и сейчас остается актуальной. Последнее 

слово в сложной ситуации всегда остается за экипажем, который должен не 

допустить приближения к сваливанию, а если оно все-таки произошло, то 

необходимо принять меры по выводу самолета на нормальный режим по-

лета. Задача эта сложная, учитывая невозможность проведения реальных 

тренировок экипажей по выводу самолета из сваливания. Кроме того, поя-

вилось поколение пилотов, которые не проходили первоначальной подго-

товки на пилотажных самолетах, а, следовательно, не имеют опыта вывода 

самолета из сложного пространственного положения. 

Примеры сваливания самолетов 

1. В России существует ряд летчиков-испытателей, для которых все 

вышесказанное является обычной работой, причем сложные ситуации они 

создают преднамеренно. 

Одним из них является заслуженный летчик-испытатель, Герой России 

– Владимир Чемгуевич Мезох. 

В процессе проводимых им испытаний в июле 1972 года самолета Ту-

154 имело место сваливание в плоский штопор. Этому способствовали два 
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обстоятельства: замедленная «отдача» штурвала от себя и подхват, т.е. 

самопроизвольное увеличение угла атаки при неизменном положении 

штурвала и руля высоты. Центровка самолета при взвешивании после по-

лета оказалась запредельно задней. При полностью «отданном» от себя 

штурвале самолет продолжал бесконтрольно увеличивать угол атаки. На-

чался помпаж боковых двигателей (которые были выключены), а затем и 

среднего двигателя, которому был задан режим малого газа (выключать 

его было нельзя, чтобы не остаться без управления). При подходе к свали-

ванию возникла сильнейшая тряска. АУАСП зашкалил. Затем самолет 

свалился в левый плоский штопор и начал падать с вертикальной скоро-

стью примерно 100 м/с. Тряска прекратилась. Попытки вывести самолет с 

помощью отклонения рулей оказались безрезультатными. Был выпущен 

противоштопорный парашют, после чего самолет начал опускать носовую 

часть фюзеляжа, скорость возросла и вращение прекратилось. После выво-

да из штопора парашют был сброшен. Позднее летные испытания были 

повторены, проверялось поведение самолета на больших углах атаки. Эти 

опыты проводились и в летной, и в посадочной конфигурации. 

2. Катастрофа самолета Ту-154Б в районе Учкудука (Карши) по своему 

характеру напоминает приведенный случай. Она произошла в полетной 

конфигурации, с большой массой и на большой высоте. 

3. 7 июля 1985 года экипаж самолета Ту-154Б рейса Ташкент – Карши 

– Ленинград взлетел в Карши и набирал высоту 11600 м на скорости 

500 км/ч – 10 км/ч на каждую 1000 м. Такого способа набора нет в руко-

водстве по летной эксплуатации. На высоту 11600 м самолет вышел на 

приборной скорости 400 км/ч. Это второй режим полета, больше углы 

атаки. Углы атаки также увеличивались и из-за высокой температуры и 

превышения полетной массы α = 11-12°. Была болтанка, поэтому угол 

атаки еще увеличился. Наступила предупредительная тряска из-за срыва 
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потока в корневой части крыла. Экипаж принял тряску за помпаж, и борт-

инженер убавил режим двигателей до малого газа. 

На показания АУАСП экипаж не реагировал (прибор был выключен) 

и вместо отдачи штурвала от себя для ухода с режима тряски, продолжал 

выдерживать высоту эшелона. Самолет потерял скорость, передняя часть 

фюзеляжа самолета выдвинулась в поток, крыло затенило стабилизатор, 

возник «подхват», а затем сваливание в плоский штопор. Двигатели в про-

цессе штопора остановились. Самолет вывели из штопора на высоте 

2000 м, но запустить двигатели не смогли, и самолет разбился. Погибло 

200 человек. При уменьшении режима работы двигателей самолет поте-

рял 110 км/ч и на скорости 290 км/ч свалился в плоский штопор. 

После этой катастрофы были проведены успешные испытания летчи-

ком-испытателем Поповым на предельные режимы полета и на сваливание. 

4. 6 декабря 1995 г. в районе Хабаровска в ночных условиях потерпел 

катастрофу самолет Ту-154Б под номером 85164. В процессе перекачки то-

плива из левых крыльевых баков у самолета возник правый кренящий мо-

мент во время полета на автопилоте. После достижения рулевым агрегатом 

РА-56 упора возник правый крен, который увеличивался. Экипаж в это 

время проводил предпосадочную подготовку и поздно обнаружил крен 

(звуковой сигнализации предельных кренов на этом самолете не было). 

Еще некоторое время ушло на распознавание и оценку ситуации. Автопи-

лот был выключен при крене примерно 60°. За счет рывка РА-56 крен уве-

личился и самолет перешел к крутую спираль со снижением VY = 200 км/ч. 

Экипаж, не имея навыков вывода самолета из сложных положений, с пило-

тированием не справился, и самолет потерпело крушение. 

5. Самолет Ту-154Б, совершавший рейс Душанбе – Шарджи, очевидно, 

«свалился» при выполнении разворота, потере скорости и, уходя во второй ре-

жим с высоты полета 800 м (в живых остался только штурман). Поскольку ка-

тастрофа произошла за рубежом, информация о ней была очень ограничена. 
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6. В 1978 году, при заходе на посадку, экипаж самолет Ту-154, совер-

шавший рейс Алма-Аты – Домодедово, забыл отклонить закрылки. При 

уменьшении скорости перед входом в глиссаду до VЗП = 270 км/ч самолет 

свалился, но был выведен из сваливания с увеличением режима двигате-

лей до взлетного. Скорость увеличили до 400 км/ч. Затем при уменьше-

нии скорости до 270 км/ч опять произошло сваливание. Но экипажу уда-

лось повторно выйти из «сваливания», затем, выпустив закрылки, совер-

шить посадку. 

Пилот был очень опытный, с большим налетом, принимал участие еще 

в Великой отечественной войне. 

В 1972-1980 гг. было несколько случаев сваливания самолета Ту-154 с 

эшелона при полете в неспокойном воздухе. Самолеты теряли 3000-4000 м 

высоты, но экипажи справлялись со сваливанием и выводили судна в го-

ризонтальный полет. Обычно в таких случаях наказывали диспетчера за 

то, что он недостаточно информировал членов экипажа о наличии грозо-

вой деятельности по курсу следования. 

7. Катастрофа А-310 в районе Междуреченска в 1994 году выявила ряд 

серьезных недостатков этого самолета, а именно: самолет спроектирован 

для полетов на угле атаки примерно 2° в крейсерском режиме (вместо 

обычных 4-6° на других отечественных и американских самолетах) с це-

лью уменьшения лобового сопротивления и экономии топлива. 

С α = 4,5° у него начинается зона значительной неустойчивости. Само-

лету присущ подхват: за 2 с угол атаки самопроизвольно увеличивается с 

4,5 до 10°, это сопровождается преждевременной резкой потерей эффек-

тивности поперечного управления. Начало тряски практически совпадает 

с началом аэродинамической неустойчивости по углу атаки (подхватом). 

Следовательно, его нельзя считать предупреждающим. Недостаточен за-

пас на вертикальный порыв. С целью устранения недостатков аэродинами-

ки с помощью автоматики введен сигнал на отклонение стабилизатора на 
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пикирование с выдачей взлетного режима. Однако это работает только в 

режиме ручного управления, в то время как основным режимом на этом 

самолете является автоматический, который ничем не защищен. 

Неправильно закоммутирована звуковая сигнализация. Приоритетным 

является сигнал выдерживания эшелона, который забивает сигнал при-

ближения к сваливанию. Во время катастрофы (1994 г.) автопилот стре-

мился выдерживать заданную высоту, в то время как крен самолета воз-

растал, что и привело к сваливанию. К тому же пилот отключил продоль-

ный канал автопилота пересиливанием, причем не от себя, чтобы уйти с 

этого режима, а на себя, т.е. ближе к сваливанию. В результате самолет 

выполнил штопорную «бочку», свалился в левый штопор и разбился. 

Следует сказать, что поведение самолета в штопоре непредсказуемо, 

потому что транспортные самолеты на штопор не рассчитаны и в мировой 

практике они на штопор не испытываются. 

8. Самолет Ил-62 выполнял взлет в Шереметьево. После отрыва само-

лета загорелось табло «ПОЖАР ДВИГАТЕЛЯ». Двигатель выключили. На 

высоте 160 м загорелось табло «ПОЖАР» другого двигателя. Его тоже 

выключили. Механизация не была убрана, поэтому тяга располагаемая 

была меньше тяги потребной. Самолет начал выполнять разворот, выдер-

живая V2 = 320 км/ч. Из-за увеличения угла атаки в процессе разворота и 

скольжения наступил боковой срыв, что привело к сваливанию самолета. 

Комиссия, занимавшаяся изучением обстоятельств данной катастрофы, 

пришла к заключению, что пожара двигателей не было. Срабатывание 

сигнализации было ложным. 

9. Самолет Ту-124 выполнял полет по маршруту Казань – Адлер. На 

высоте полета эшелона начали выпускаться закрылки (кто-то из пилотов 

задел выключатель). Но из-за большой приборной скорости один из за-

крылков оторвался. Из-за несимметричности обтекания крыльев самолет 
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свалился в штопор, при вращении возникли большие центробежные силы, 

и самолет разрушился в воздухе в районе г. Кирсанова (Тамбовская область). 

10. Самолет Ил-76ТД заходил на посадку в Кабуле. Город окружают 

горы, поэтому схема захода сложная. Экипаж выпустил механизацию, но 

позднее ее убрал (б/и). Затем скорость была снова уменьшена до 300 км/ч 

при угле крена, равном 40°. А скорость сваливания при убранной механи-

зации и γ = 40° равна 330 км/ч. Поэтому полетная скорость самолета оказа-

лась меньше скорости сваливания, самолет свалился на полукрыло, вы-

вести его из сваливания не удалось. 

При заходе на посадку с выпущенной механизацией скорость свалива-

ния при γ = 40° равна 280 км/ч, поэтому экипаж держал в процессе разво-

рота скорость 300 км/ч, самолет не сваливался. А когда установили такую 

скорость при убранной механизации, произошло сваливание. 

Особенно опасным является сваливание самолета при обледенении 

крыла. 

11. В 1971-1972 гг. при заходе на посадку произошло сваливание, в ре-

зультате чего разбились четыре самолета Ан-12: в Хатанге, Андерме, два в 

Сургуте. Это произошло из-за обледенения крыла и перекомпенсации 

элеронов. 

При выполнении снижения с высоты 1500-2000 м самолеты попадали в 

зону обледенения, а противообледенительные системы не работали и бы-

ли включены гораздо позднее. Лед с поверхности крыла и стабилизатора 

не удалялся к моменту выполнения маневра захода на посадку. Поэтому 

при уменьшении скорости до расчетной после третьего разворота самоле-

ты выходили на предкритические углы атаки. Поток срывался с крыла, 

наступало кренение самолета. Устраняя крен, пилоты отклоняли элероны. 

При срыве потока с крыла наступала перекомпенсация элеронов, борясь 

с которой, пилоты увеличивали угол атаки, и в результате самолеты 

сваливались на полукрыло. 
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Взлет на обледеневшем самолете: Запорожье, январь 1975 года, самолет 

Як-40; Москва, Шереметьево, февраль 1999 года, самолет Як-40. После от-

рыва самолет перешел на кабрирование, затем с креном γ = 15-20° начал 

терять высоту и ударился о землю. 

Рекомендации по выводу самолета из сваливания 

1. Немедленно резко отдать штурвал от себя полностью и держать его в 

таком положении до нарастания необходимой скорости. 

2. Увеличить режим двигателей до взлетного. 

3. Преждевременная попытка вывода может привести к выходу на тря-

ску, а в худшем случае – к повторному сваливанию. 

4. Необходимо помнить, что эффективность поперечного управления 

в этом случае крайне низка, поэтому педали и штурвал по элеронам необ-

ходимо держать нейтрально до нарастания скорости. Если у самолета в 

этот момент возник крен – не пытаться его устранить, так как это может 

привести к переходу сваливания с одной стороны в другую. 

5. Выводить самолет из снижения нужно плавно, с минимальной пере-

грузкой, чтобы повторно не вывести его на тряску. Потеря высоты на вы-

воде самолета из сваливания составляет, как правило, приблизительно 

300-400 м. 

6. Это рекомендации хорошо известного пилотам гражданской авиации 

Владимира Чемгуевича Мезоха, речь о котором шла ранее. Он провел 

множество испытания самолетов Ил-18, Ту-154Б, Ту-154М, Ил-86 и дру-

гих на критических режимах и сделал вывод о том, что неизбежной ката-

строфы при выходе самолета на вышеперечисленные критические режи-

мы не существует. 
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ГЛАВА  4        ВИРАЖИ И РАЗВОРОТЫ  

САМОЛЕТА Ту-154М 

§1. Общие сведения 

При вираже самолет разворачивается на 360°. В эксплуатации транс-

портного самолета чаще всего применяются развороты на 90 и 180°. Раз-

ворот, выполняемый без скольжения, называется координированным. Раз-

ворот в горизонтальной плоскости с постоянной скоростью по дуге ок-

ружности без скольжения называется правильным разворотом. Координи-

рованные, правильные развороты являются самыми безопасными. 

Правильным, установившимся виражом называется полет самолета по 

окружности, лежащей в горизонтальной плоскости, с постоянным радиу-

сом, скоростью, углом атаки, креном и без скольжения в какую-либо сто-

рону. Вираж, выполняемый без соблюдения хотя бы одного из приведен-

ных условий, называется неправильным или неустановившимся. Напри-

мер, вираж с постоянным углом атаки, но при изменяющемся угле крена, 

мощности, или вираж с постоянной скоростью, с постоянным креном, но с 

ускорением по вертикали. 

Виражи со скольжением характеризуются тем, что ось самолета пе-

ресекает траекторию виража. Скольжение может быть двух видов: 

внутреннее и внешнее. При вираже с внутренним скольжением носовая 

часть фюзеляжа отклонена во внешнюю сторону, а при вираже с внеш-

ним скольжением (наружным) – во внутреннюю сторону окружности 

виража (рис. 33). 
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а) РРВ = ХВ –– для выпполненияя виража с постояянной скооростью;; 

Y1 = YВcoб) os γ = G –– для сохрранения высоты пполета; 

в) YY2 = YВsinn γ = const – для выыполнениия виражаа с постояянным раадиусом.
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Самолет теряет высоту, так как Y1 < G, т. е. 69 т < 80 т. Поэтому необ-
ходимо увеличивать угол атаки, а значит и подъемную силу взятием 
штурвала на себя. Увеличивается лобовое сопротивление, уменьшается 
скорость полета. Поэтому необходимо увеличивать режим двигателей, 
выдерживая скорость 370 км/ч. Следует помнить, что скорость 370 км/ч 
при массе 78-80 т является скоростью второго режима со всеми вытекаю-
щими отсюда последствиями. 

При крене 45° и скорости третьего или четвертого разворота 370 км/ч ПР 
при массе самолета 80 т подъемная сила будет равна  

Y1 = YВсоs γ = 80 т⋅0,7 = 56 т. 

Самолет теряет высоту, так как Y1 < G, т. е. 56 т < 80 т. Поэтому необ-
ходимо увеличивать угол атаки, а значит и подъемную силу, взятием 
штурвала на себя. Угол атаки увеличивается, самолет еще более уходит во 
второй режим, становится ближе к скорости сваливания (см. рис. 35). По-
этому при выполнении третьего и четвертого разворотов величина крена 
не должна превышать 30° при убранной механизации крыла. 

§3. Условия выполнения правильного разворота 

Условие постоянной высоты, т. е. условие выполнения разворота в го-
ризонтальной плоскости: 

Y1 = YВ соs γ = FC. 

Условие постоянства радиуса: Y2 = YВ sin γ = G. 
Условие постоянства скорости (сила тяги при развороте должна урав-

новесить силу лобового сопротивления): РР = ХР. 
Из первого и второго условий следует, что для уравновешивания силы 

веса самолета подъемная сила при развороте должна быть больше подъем-
ной силы горизонтального полета на том же угле атаки, так как она не толь-
ко уравновешивает силу веса, но и искривляет траекторию полета. 
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§4. Потребная перегрузка при развороте 

Отношение величины подъемной силы, действующей на самолет в дан-

ный момент разворота, к силе веса самолета называется перегрузкой при 

развороте. Величину перегрузки при развороте определяют по формуле  

G
Yn В

Y = . 

1. Подставив вместо G его значение, получим 
γcos

1

1

===
Y
Y

G
Yn ВВ

Y , при-

чем при увеличении угла крена величина потребной подъемной силы уве-

личивается (соs γ – уменьшается), а значит, перегрузка возрастает, следо-

вательно, перегрузку пилот может создать только изменением угла атаки, 

а не накренением самолета.  

Формула показывает, какую надо создать перегрузку, чтобы выпол-

нить правильный разворот с заданным углом крена. Отсюда следует, 

что при вводе самолета в правильный разворот или увеличение скоро-

сти на данном угле атаки, или увеличение угла атаки при данной скоро-

сти, чтобы создать перегрузку, соответствующую заданному углу крена. 

Величина погребной перегрузки не зависит от силы веса самолета, она 

зависит только от угла крена. Как следует из формулы, выполнить пра-

вильный разворот с креном 90° невозможно, так как нельзя создать 

подъемную силу, равную бесконечности и достичь бесконечно большей 

перегрузки (табл. 6). 

Параметры здесь рассчитаны для самолета массой 80 т, т. е. самолет, 

выполняя заход на посадку, имеет посадочную массу 80 т и выполняет 

третий и четвертый развороты. Также рассчитаны характеристики при 

сваливании, т.е. при кренах до 45 и 60°. 
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Таблица 6 

Параметры разворота при убранной механизации 

Y 

Параметр 
0 15° 20° 30° 45° 60° 

cоs γ 1 0,9659 0,939 0,866 0,707 0,5 
tg γ  0,267 0,364 0,577 1 1,732 
nY 1 1,035 1,065 1,155 1,415 2 

Yn  1 1,02 1,03 1,07 1,19 1,41 

3
Yn   1,03 1,04 1,24 1,68 2,83 

3
Yn   1,06 1,09 1,54 2,83 8 

VВ НАИВ, км/ч 390 397 401 417 464 550 
VВ НАИВ, м/с 108 ПО 111 115 128 152 

tВ, с  263 195 127 82 56 
rВ, м  45300 40400 22920 16384 13350 

РВ НАИВ, кг 4850 5020 5280 5600 6860 9700 
Vсв, км/ч 285 290 294 305 339 402 

 

§5. Скорость и тяга, потребные при развороте 

Скорость, потребную на вираже, можно определить из условия 

GVSCYY YВ ==⋅= γργ cos
2

cos
2

1 . 

Решив уравнение относительно скорости виража VВ, получим  

YПГПГ
Y

В nVV
SC

GV .. cos
1

cos
2

==
⋅

=
γγρ

. 

Как видно из формулы, скорость, потребная на вираже, так же, как и 
скорость горизонтального полета, зависит от полетной массы самолета, 
плотности воздуха и коэффициента подъемной силы. Кроме того, величи-
на скорости зависит от угла крена (перегрузки). При большем угле крена 
необходима большая подъемная сила (больше перегрузка), для создания 
которой необходима большая скорость. 
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Для самолета Ту-154М при массе 80 т на наивыгоднейшей скорости 
390 км/ч наивыгоднейший угол атаки 9,4°. При выполнении полета с уг-
лом атаки 9,4° и крене γ = 30° нужна большая скорость 417 км/ч, а при 
крене 60° потребная скорость равна 550 км/ч. При полетной массе 80 т 
скорость сваливания равна 285 км/ч, а при крене самолета 30° – 305 км/ч. 

Поэтому при выполнении разворота на скорости 370 км/ч будет обес-
печиваться минимальный запас в 20 %, самолет нормально устойчив и 
управляем. Но это минимальный запас, больший крен держать нельзя, за-
пас уменьшается, и при малейших ошибках пилота самолет может поте-
рять устойчивость и управляемость. 

При развороте с креном 45° и скорости 370 км/ч ПР скорость свали-
вания будет равна 339 км/ч, а угол атаки возрастет до 14-15°, запас до 
скорости сваливания будет составлять 30 км/ч, т.е. менее 10 %. Следует 
учесть еще и обязательное скольжение, которое возникает при развороте 
с таким углом крена, что может привести к боковому срыву самолета! 

При развороте с креном 60° и скорости полета 370 км/ч ПР скорость 
сваливания будет 402 км/ч, угол атаки будет закритический, и самолет 
свалится на полукрыло, как правило, в сторону разворота. Запаса высоты 
для вывода самолета может не хватить. 

Таким образом, при выполнении захода на посадку и минимальной 
скорости 370 км/ч углы крена на третьем и четвертом разворотах не 
должны превышать 30°. При крене 45-50° самолет при выдерживании 
скорости 370 км/ч выйдет на закритические углы атаки, а его полетная 
скорость приблизится к скорости сваливания. 

При выполнении горизонтального полета на самолете Ту-154М на ско-
рости 370 км/ч перед вводом самолета в разворот с креном 30° практиче-
ски минимально допустимая скорость равна 345 км/ч, α = 13°, скорость 
срабатывания АУАСП равна 320 км/ч, αкрыла = 15° (αуказ ≈ 12°), скорость 
возникновения предупредительной тряски равна 300 км/ч, α = 18°; крити-
ческий угол атаки 21°, скорость сваливания 285 км/ч. При крене самолета 
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30° и приборной скорости 370 км/ч угол атаки увеличивается до 13-14° и 
приближается к 15° (АУАСП срабатывает при αуказ = 12°). При крене са-
молета 45° угол атаки крыла будет равен 16-17°, т.е. самолет будет на 
предкритических углах атаки. При попытке сохранить высоту и взятии 
штурвала на себя, создании перегрузки 1,5 угол атаки становится закрити-
ческим (см. рис. 31). 

Пример. При заходе на посадку и выпущенной механизацией δ = 28°, 

δпр = 22°, m = 80 т скорость сваливания самолета 210 км/ч. Поэтому при 

выполнении четвертого разворота с углом крена 30° скорость сваливания 

будет равна 216 км/ч, а скорость должна выдерживаться не менее 

280 км/ч, есть запас по скорости и углу атаки. Но при выполнении разво-

рота с креном 45° скорость сваливания будет составлять 250 км/ч, запас до 

280 км/ч мал (всего 10 %), и самолет будет находиться на грани свалива-

ния. Если же величина угла крена будет равна 60°, то скорость сваливания 

при массе 78-80 т составит 296 км/ч, а полетная скорость с механизацией 

δЗ = 28°, δпр = 22° будет равняться 280-300 км/ч. Запаса по скорости и углу 

атаки нет, произойдет сваливание. Поэтому при убранной механизации 

развороты выполняются с креном не более 30° на скорости не менее 

370 км/ч, а при закрылках 28°, предкрылках 22° развороты выполняются 

с креном не более 30° на скорости не менее 280 км/ч. 

При нарушении этих ограничений возможен выход на предкритиче-

ские и закритические углы атаки и сваливание самолета, из которого его 

трудно вывести, так как мал запас высоты. Большие углы крена опасны и 

на глиссаде при выпущенной механизации. При значительном крене 

уменьшается составляющая подъемной силы Y1 = YВ соs γ (см. рис. 35). 

Самолет при уменьшении Y1 увеличивает вертикальную скорость (VY), 

можно не успеть ее погасить. В лучшем случае все закончится грубой посад-

кой (Чита, Оренбург, Ленинград), а в худшем – катастрофой (Ту-134, Иваново). 

Все расчеты наивыгоднейших скоростей и крена приведены в табл. 6 и 7. 
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Тааблица 77 

Параметры развороота при δЗ = 28°, δПР = 22°, ш. вв. 
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На практике любой вираж – неустановившийся, так как вследствие не-

точностей пилотирования, инерционности самолета, запаздывания реак-

ции пилотов невозможно на протяжении всего времени виража сохранять 

все параметры самолета неизменными. Можно лишь обеспечить движение 

самолёта, близкое к установившемуся, т.е. правильному виражу. Такой 

вираж условно считают установившимся или правильным. 

Тягу, потребную на вираже, можно определить из условия 

YYПОЛНrY
ПОЛНr

X
В

XВВ n
K
GnPn

V
SCVSCXP =⋅====

22

22 ρρ . 

Как следует из формулы, тяга, потребная на вираже, зависит от массы 

самолета и аэродинамического качества, а также от угла крена (перегруз-

ки). Для выполнения виража с большим углом крена на наивыгоднейшем 

угле атаки нужна большая скорость, а для получения большей скорости 

нужна большая тяга (см. рис. 36, 37). 

Кривая потребной тяги смещается вправо и вверх. Согласно табл. 6, при 

крене, равном 30°, потребная тяга равна 5600 кг, а из табл. 7 видно, что 

при крене, равном 30°, потребная тяга будет равна 1316 кг. Минимальная 

потребная тяга для разворота с заданным углом крена будет соответство-

вать развороту на наивыгоднейшем угле атаки, когда потребная тяга для 

горизонтального полета минимальная. 

Чтобы выполнить правильный разворот, необходимо перед вводом са-

молета в разворот повысить скорость полета, а для этого надо увеличить 

тягу. При несоблюдении данного условия самолет начинает снижаться, а 

если пилот будет предотвращать снижение взятием штурвала на себя - 

уменьшится скорость. 

При крене более 10° и развороте необходимо увеличить режим работы 

двигателей. Влияние увеличения угла крена на потребную тягу изображе-

но на рис. 36 и 37. 
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На рис. 36 изображены ограничения на вираже. Вираж ограничивается: 

вторым режимом полета (αНВ = 9,7°) из соображений запаса до скорости 

сваливания. При массе самолета 80 т наивыгоднейшая скорость 390 км/ч, 

а скорость сваливания 285 км/ч в горизонтальном полете при убранных 

закрылках и предкрылках (см. табл. 5). При увеличении крена показатели 

скоростей увеличиваются. Креном 30° ограничиваются с точки зрения соз-

дания комфорта для пассажиров. Кроме того, при крене более 30° и отказе 

крайнего двигателя самолет трудно сбалансировать. 

§6. Радиус и время разворота 

Радиус виража можно вычислить из соотношения сил при вираже сле-

дующим образом: 

rq
V

G
F

Y
Ytg ВC

⋅
===

2

1

2γ ;  т.к. 
В

В
C rq

VGF
⋅
⋅

=
2

. 

Зная угол крена и скорость, потребную на вираже, определим радиус 

виража:  

γtgq
Vr В

В ⋅
=

2

, м. 

Время определения виража можно вычислить следующим образом: 

γγγ
ππ

tg
V

tg
V

tgq
V

V
rt ВВВ

В
В 64,0

81,9
28,622

=
⋅

=
⋅

== , с. 

Таким образом, радиус и время выполнения виража зависят от скоро-

сти и угла крена, причем при большей скорости и меньшем угле крена ра-

диус и время выполнения виража большие. 

Путь SВ, проходимый самолетом за время разворота tВ на угол φ, будет  

ВВ rt ⋅= ϕπ
360
2 , км. 
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Путь SВ, разделенный на скорость разворота VВ, дает время разворота tВ 

самолета на угол φ: 

В

В
В V

rt ⋅= ϕπ
360
2 . 

Угловую скорость координированного разворота (рад./с) определяют 

по формулам:  

В

В
В r

V
=ω ;   

В
В V

tgγω ⋅
=

81,9   или через перегрузку ВВВ Vnq /12 −=ω . 

Чтобы получить размерность град./с надо число, полученное по фор-

мулам, умножить на 57º. Величины радиуса, времени и угловой скорости 

правильного виража, подсчитанные для характерных углов крена и скоро-

стей полета для самолета Ту-154М, представлены в табл. 6 и 7. 

§7. Предельный разворот 

Если при выполнении на самолете Ту-154М правильного разворота 

увеличивать угол крена, то наступит момент, когда лобовое сопротивле-

ние станет равным располагаемой тяге при номинальном режиме работы 

двигателей и, следовательно, дальнейшее увеличение угла крена будет 

вызывать снижение самолета, поэтому дальнейшее увеличение угла крена, 

т.е. перегрузки, при сохранении правильного виража, невозможно. У само-

лета Ту-154М большая тяговооруженность, поэтому тяга располагаемая 

будет меньше тяги потребной при крене более 60°. 
Перегрузка при правильном вираже, соответствующая располагаемой тяге 

на номинальном режиме работы двигателей, называется перегрузкой, пре-

дельной по тяге. 

Величину предельной перегрузки, а следовательно, и предельного угла 

крена по тяге для различных скоростей полета определяют по формуле, 

куда подставляют взятые из кривых Жуковского величины тяг: 
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где PГП – потребная тяга горизонтального полета при угле атаки на развороте; 

PВ – располагаемая тяга на номинальном режиме работы двигателей, 

соответствующая углу атаки на развороте. 

Самый маленький радиус разворота будет на скорости наивыгоднейшей с 

максимальным углом крена по располагаемой тяге. Но крены более 30° на 

самолете Ту-154М запрещены, особенно на малых высотах и скоростях. 

§8. Рекомендации при выполнении разворота 

Развороты следует выполнять только координированным отклонением 

элеронов и руля направления в сторону разворота. Элероны отклоняют 

для того, чтобы накренить самолет и получить неуравновешенную силу 

Y2, которая будет уводить самолет с прямолинейной траектории. Руль на-

правления отклоняют для устранения скольжения, парируя демпфирую-

щий момент вертикального оперения, и уравновешивая путевой момент, 

возникающий при развороте самолета за счет действия разности сил сопро-

тивления опущенного и поднятого полукрыла. 

Выполнение правильного разворота контролируется по положению 

шарика указателя скольжения, который должен находиться в центре. 

После отклонения элеронов и достижения необходимого угла крена 

для прекращения дальнейшего увеличения угла крена, штурвал надо вер-

нуть в нейтральное положение, одновременно уменьшив отклонение руля 

направления. 

Уменьшение отклонения руля направления требуется потому, что воз-

вращение элеронов в нейтральное положение уменьшает разность сил со-

противления полукрыльев и путевой момент, разворачивающий самолет в 

сторону, обратную крену. 
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При выполнении разворотов могут быть допущены характерные ошибки:  

− ввод в разворот при недостаточной тяге;  

− не координированное отклонение элеронов и руля направления;  

− «недодача» или «передача» ноги на педаль. 

При вводе в разворот с недостаточной тягой самолет начинает снижаться, 

фактический угол атаки увеличивается. Если пилот при этом попытается 

предотвратить снижение взятием штурвала на себя, то произойдет еще 

большее увеличение угла атаки (вплоть до критического) и уменьшение 

скорости – самолет может свалиться на полукрыло. В Иркутске произошло 

сваливание самолета Ту-154М при крене 45° и перегрузке nY = 2. 

Чтобы не допустить такой ошибки, надо перед вводом в разворот уве-

личить режим работы двигателей, т.е. создать тягу и скорость, соответст-

вующие предлагаемому углу крена. При «недодаче» ноги возникает сколь-

жение на опущенное полукрыло, самолет начинает снижаться. Для предот-

вращения снижения пилот берет штурвал на себя, при этом внешнее      

поднятое полукрыло, как находящееся в худших условиях обтекания, мо-

жет оказаться на закритическом угле атаки, и произойдет сваливание са-

молета на внешнее полукрыло. 

При «передаче» ноги скольжение возникает на внешнее поднятое полу-

крыло, и самолет начинает снижаться. Опущенное полукрыло окажется в 

худших условиях обтекания, и при отклонении штурвала на себя пилот 

может допустить ошибку – произойдет сваливание самолета на опущен-

ное полукрыло. 

Чтобы исключить указанные ошибки, следует выполнять только коор-

динированные развороты, не допускать увеличения угла крена более уста-

новленного для нормальной эксплуатации самолета. Для самолета Ту-154М 

при выполнении третьего и четвертого разворотов при убранной механиза-

ции крен должен быть не более 30°, а скорость не менее 370 км/ч. 
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Если будет допущена ошибка на разворотах, то ее первым признаком 

для самолета в крейсерской конфигурации (шасси и закрылки убраны) бу-

дет срабатывание системы АУАСП, затем тряска самолета. В таком слу-

чае для исправления ошибки надо немедленно плавно отдать штурвал от 

себя до нейтрального положения, элероны и руль направления установить 

нейтрально. После прекращения срывной тряски устранить крен элерона-

ми и перевести самолет в горизонтальный полет. 

Следует отметить, что, чем больше угол крена, тем труднее выполнять 

координированный разворот, т.е. разворот без скольжения. При наруше-

нии координированного разворота появляется скольжение самолета, в ре-

зультате которого увеличивается его сопротивление и вновь создаются ус-

ловия для перехода во второй режим полета. Запас отклонения рулей и их 

эффективность на высоте уменьшаются. 

Все это вместе взятое требует строгого соблюдения ограничения по уг-

лу атаки, крену и скорости. Особая опасность выполнения разворотов с 

большими углами крена возникает при полете по приборам в неспокойном 

воздухе. 
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ГГЛАВАА  5        ВЫЫПОЛННЕНИЕЕ ПОЛЕЕТА  

СААМОЛЕЕТА Ту-154М 

§1. Горизоонталььный поолет саамолетаа 
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Особенно это характерно на развороте. При создании крена до 30°, 
уменьшается составляющая подъемной силы Y1 = Y·cosγ (см. рис. 37) и 
приходится увеличивать угол атаки, а самолет попадает во второй режим, 
растет лобовое сопротивление самолета, необходимо увеличить режим 
работы двигателей, иначе самолет начинает терять высоту. Стремясь со-
хранить высоту полета, пилот еще увеличивает α и выходит на закритиче-
ские углы атаки. 

Скорость, потребная для горизонтального полета VГ.П, обеспечивает 
создание подъемной силы, равной массе самолета. Величину потребной 
скорости можно определить из условия горизонтального полета: 

GVSCY Y ==
2

2ρ
. 

Решив это уравнение относительно VГ.П, получим выражение скорости, 
потребной для горизонтального полета самолета:  

ρSC
GV

Y

2
= . 

Тяга, потребная для горизонтального полета (Р), определяется из усло-
вия X = Р. Разделив почленно первое уравнение на второе, получим 

K
P
G

X
Y

== . Из этого выражения следует, что тяга, потребная для горизон-

тального полета 

K
GP = , кН. 

Из последней формулы видно, что величина скорости и сила тяги, по-
требные для горизонтального полета, зависят от массы самолета, угла ата-
ки и высоты полета. Поэтому при выполнении разворота на малых скоро-
стях и уходе самолета во второй режим, необходимо увеличивать режим 
работы двигателей, чтобы сохранить высоту и скорость постоянными. 

Пример. Определить наивыгоднейшую скорость полета и минималь-

ную тягу полета при полетной массе 80 т, шасси выпущено, Н = 0. 
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Вычислим наивыгоднейшую скорость при αНВ = 10,5° и СY НВ = 0,6: 

388м/с108
125,01806,0

8000022
==

⋅⋅
⋅

==
ρSC

GV
Y

НВ  км/ч. 

Минимальная тяга, соответствующая наивыгоднейшей скорости, будет 

равна 

6956
5,11

80000
min ===

K
GP  кг. 

§2. Потребные и располагаемые тяги самолета Ту-154М 

Кривые потребных и располагаемых тяг позволяют определить основ-

ные летные характеристики самолета. Эти кривые строят для различных 

полетных масс самолета и высот. Кривая потребной тяги характеризует за-

висимость тяги, потребной для горизонтального полета, от скорости полета 

самолета (рис. 38). Кривая располагаемой тяги показывает зависимость 

располагаемой тяги силовой установки самолета от скорости полета само-

лета. Обычно располагаемая тяга берется для номинального режима работы 

двигателей. Располагаемой тягой силовой установки самолета называет-

ся сумма тяг двигателей при работе их на номинальном режиме. 

Имея кривые потребных и располагаемых тяг двигателей для заданной 

высоты и массы самолета, можно определить основные летные данные 

самолета при этих условиях. На рис. 37 показаны кривые потребных и рас-

полагаемых тяг для m = 78-80 т и Н = 0, шасси выпущено. Это характери-

стики самолета при заходе на посадку и выполнении третьего и четвертого 

разворотов. По этим кривым легко можно найти для любого угла атаки тя-

гу, потребную для горизонтального полета, запас тяги ΔР = Р – X и основ-

ные характерные скорости горизонтального полета. 

1. Теоретически максимальная скорость полета самолета (Vmax = 750 км/ч, 

α ≈ 5°) соответствует правой точке пересечения кривых потребных и рас-
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полагаемых тяг (правой ветви кривой потребной тяги, соответствующей 

малым углам атаки). Самолет Ту-154М по условиям прочности имеет ог-

раничение по приборной скорости 600 км/ч на малых высотах, поэтому 

выполнять полет на максимальной скорости 750 км/ч запрещается. 

2. Максимальная приборная эксплуатационная скорость Vmax Э = 600 км/ч 

на высотах 0…7000 м, скоростной напор q = 17,34 кН/м2. Эта скорость яв-

ляется максимальной приборной скоростью по прочности планера самоле-

та для длительной эксплуатации и при экстренном снижении. 

3. Касательная, проведенная горизонтально к потребной тяге, дает наи-

выгоднейшую скорость VНВ = 390км/ч при угле атаки αНВ = 10,5°, Кмах = 11,5. 

На этой скорости будет минимальное лобовое сопротивление самолета, а 

значит, минимальные часовые расходы топлива Сh = Р ⋅ Суд. Таким обра-

зом, при заходе на посадку при массах 78-80 т все скорости, большие наи-

выгоднейшей, можно отнести к первому режиму, где самолет хорошо ус-

тойчив и управляем. Все скорости полета менее 390 км/ч относятся к ско-

ростям второго режима, где самолет хуже устойчив и управляем и близок 

к скорости сваливания (см. рис. 38). 

Скорость на самолете Ту-154М при убранной механизации при заходе 

на посадку согласно РЛЭ можно уменьшать до 370 км/ч, таким образом, 

это будет второй режим полета при углах атаки крыла около 12°, поэтому 

при дальнейшем уменьшении скорости углы атаки увеличиваются и мож-

но выйти на αкр ≈ 21°. Следует помнить, что при массе 78-80 т на скорости 

345 км/ч ПР угол атаки α = 13°, на скорости 320 км/ч ПР угол атаки α = 15°, 

на скорости 300 км/ч ПР при угле атаки крыла 18° наступает тряска самоле-

та, а на скорости 285 км/ч ПР при угле атаки крыла 21° произойдет свалива-

ние самолета (см. табл. 1). При выполнении разворота на этих скоростях с 

углами крена более 30° увеличивается полетный угол крыла самолета 

(см. рис. 36), а полетная скорость приближается к скорости сваливания. 

Возможно сваливание самолета, а возможно и вхождение в штопор. Запас 
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высоты мал, самолет может потерпеть катастрофу. Поэтому скорость при 

заходе на посадку с убранной механизацией крыла и выполнения третьего 

и четвертого разворотов должна быть не менее 370 км/ч, а углы крена не 

более 30°. Следует помнить, что полет выполняется во втором режиме и 

необходимо держать скорость, увеличивая режим работы двигателей. 

4. Минимально допустимая скорость в горизонтальном полете, на кото-

рой сохраняется устойчивость и управляемость, 345 км/ч ПР. Она на 25 % 

больше, чем скорость сваливания. Угол атаки крыла, ей соответствую-

щий, 13° (см. табл. 5). На скорости 320 км/ч при угле атаки крыла 15° и 

12° АУАСП срабатывает сигнализация. 

5. На скорости 300 км/ч, α = 18° возникает предупредительная тряска 

самолета. 

6. На скорости 285 км/ч, α = 21° происходит сваливание самолета. 

Для предупреждения пилота о выходе самолета Ту-154М на большие 

углы атаки установлен автомат углов атаки и перегрузки АУАСП-12КР. Он 

настроен так, что срабатывает при скоростях, имеющих запас относительно 

скорости сваливания. Если при выполнении полета на малых скоростях 

стрелка текущего угла атаки αтек прибора АУАСП-12КР подойдет к сектору 

αкр за 0,5°, то сработает световая сигнализация, одновременно включится 

звуковая сигнализация – сирена. Эти сигналы предупреждают пилота о 

приближении самолета к режиму сваливания. Чтобы избежать сваливания, 

необходимо уменьшить угол атаки, отклонив штурвал от себя. 

Преднамеренное снижение скорости полета ниже рекомендуемой кате-

горически запрещается. 

При снижении скорости полета ниже рекомендуемой:  

− непрерывно звучит громкоговоритель;  

− загорается светосигнальное табло «αкр»;  

− загорается красный светосигнализатор на приборе АУАСП-12КР. 
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В этом случае командир ВС обязан принять все меры для уменьшения 

угла атаки и увеличения скорости полета и в первую очередь – увеличить 

режим работы двигателей вплоть до взлетного. При этом отдачей штурва-

ла от себя не допустить «вспухания» самолета, и помнить, что при свали-

вании самолета возможен уход его в штопор. 

§3. Второй режим полета самолета Ту-154М 

Второму режиму полета соответствуют углы атаки, большие наивы-

годнейшего (αНВ = 10,5°) (см. рис. 38) и скорости полета, меньше скорости 

наивыгоднейшей (VНВ = 390 км/ч при массе самолета 78-80 т). 

Как следует из определения, полет во втором режиме происходит на 

больших углах атаки, а это значит, что при полете в неспокойном воздухе 

самолет вследствие восходящих потоков может оказаться на больших уг-

лах атаки (особенно это возможно при запоздалом вмешательстве пилота 

в управление после начала кабрирования). Продольная устойчивость са-

молета ухудшается, а на углах атаки, близких к критическим, самолет ста-

новится неустойчивым по перегрузке (по углу атаки). 

Вторая особенность полета во втором режиме заключается в следую-

щем. Как известно, при выполнении горизонтального полета потребная тя-

га уравновешивает лобовое сопротивление РГ.П, = X (см. рис. 38). При уве-

личении угла атаки на заданной скорости полета сопротивление самолета 

X возрастает и становится больше силы тяги, самолет начинает терять 

скорость. Причем, чем больше угол атаки был в полете до возмущения, 

тем больше будет увеличиваться сопротивление самолета, и еще быстрее 

будет уменьшаться скорость полета. С уменьшением скорости уменьшает-

ся подъемная сила, и самолет начинает терять высоту. Если пилот, стре-

мясь сохранить высоту, будет отклонять колонку штурвала на себя, угол 
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атаки и сопротивление самолета будут увеличиваться, а скорость полета 

уменьшаться, так как X > РГ.П. 
Если во втором режиме произойдет уменьшение угла атаки, то сопро-

тивление самолета на данной скорости полета уменьшится и станет мень-

ше силы тяги. Самолет за счет избытка тяги будет продолжать увеличи-

вать скорость. Следовательно, самолет во втором режиме полета неустой-

чив по скорости. 

Учитывая эту особенность полета во втором режиме, следует обратить 

внимание на то, что более опасным будет полет на заданной высоте в слу-

чае уменьшения скорости, так как самолет, теряя скорость, оказывается на 

больших углах атаки, особенно при неправильных действиях пилота. 

Самолет Ту-154М при выходе на большие углы атаки на малой скоро-

сти становится неустойчивым как по скорости, так и по перегрузке (по уг-

лу атаки). Если полет становится неустойчивым по скорости и углу атаки, 

то такой полет требует большего внимания со стороны пилота, а также 

правильных движений штурвальной колонкой и своевременного измене-

ния силы тяги, чтобы не допустить изменения скорости полета, угла атаки 

самолета и высоты. 

Особенную опасность такой полет представляет на предельно допусти-

мых высотах в неспокойном воздухе, тат как при этом избыток тяги не-

большой и сохранить равновесие самолета тяжело, а при мощных порывах 

ветра почти невозможно. Кроме того, при больших высотах полета само-

лет во всем диапазоне скоростей становится менее устойчивым. 

§4. Посадка самолета Ту-154М 

Заход на посадку может выполняться по большому прямоугольному 

маршруту или по другой схеме, установленной для данного аэродрома с 

использованием бортовой навигационной системы, или по указанию 
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службы УВД. При любой траектории захода на посадку скорость самоле-

та должна быть уменьшена от скорости снижения по маршруту до скоро-

сти, с которой самолет производит полет по глиссаде. Если в конце сни-

жения скорость составляла 450-575 км/ч, то к моменту начала снижения 

самолета по глиссаде скорость должна быть 280-270 км/ч (δЗ = 45°). По-

этому уменьшение скорости следует начинать заблаговременно с таким 

расчетом, чтобы на расстоянии 22-25 км от точки посадки (при полете по 

прямоугольному маршруту – на траверзе ДПРМ перед третьим разворо-

том) скорость самолета составляла 370-400 км/ч. Для торможения режим 

работы двигателей уменьшают, но скорость выдерживают не менее 

370 км/ч даже при малой массе самолета. При массе 78-80 т скорость 

должна быть 400 км/ч. Следует помнить, что наивыгоднейшая скорость 

при массе 78-80 т равна 390 км/ч. Поэтому при уменьшении скорости ме-

нее 390 км/ч самолет попадает во второй режим полета со всеми выте-

кающими отсюда последствиями. 

При стандартном заходе на посадку в точке, отстоящей от ВПП на 

расстоянии 22-25 км (на траверзе ДПРМ), выпускают шасси на скорости 

400 км/ч. На расстоянии 18-20 км от ВПП (после третьего разворота) вы-

пускают закрылки в положение 28° на скорости 370 км/ч. 

При заходе на посадку «с прямой», когда вход в глиссаду выполняется 

на большой высоте, выпуск механизации и уменьшение скорости произ-

водятся в процессе снижения с таким расчетом, чтобы к моменту дости-

жения высоты 400 м самолет имел посадочную конфигурацию и заданную 

скорость. 

При любой траектории захода на посадку скорость самолета должна 

быть уменьшена до приборной скорости снижения по маршруту: 575 км/ч 

– до высоты 3000 м; 500 км/ч – до высоты эшелона перехода; 450 км/ч – 

до высоты круга; не менее 370 км/ч на высоте круга и до 270-260 км/ч к 

моменту начала снижения по глиссаде при отклоненной механизации. 
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При необходимости уточнения траектории выхода в заднюю точку с 

заданной скоростью могут быть использованы интерцепторы, кратковре-

менный выпуск которых позволяет быстро скорректировать высоту или 

скорость. На высоте круга самолет плавно переводится в режим горизон-

тального полета. Проверяется режим работы двигателей, соответствую-

щий скорости 400 км/ч. Определяется соотношение высоты и расстояния 

до точки входа в схему прямоугольного маршрута. 

На высоте круга на скорости 400 км/ч самолет балансируется по танга-

жу. Переключатель «Задатчик стабилизатора» проверяется и переставля-

ется в положение «П» – указатель руля высоты (РВ) на приборе выше – 2°; 

в положении «С» – при указателе РВ ± 2° и в положение «3» – при указа-

теле РВ ниже 2° в соответствии с цветной маркировкой указателя положе-

ния руля высоты. 

Скорость выдерживается не менее 370 км/ч. Выполняется четвертый раз-

ворот с креном не более 30° на скорости не менее 370 км/ч. Выдерживается 

заданная высота. Для обеспечения нормальной управляемости в процессе 

выпуска механизации, а также на остальных участках захода на посадку са-

молет Ту-154М необходимо полностью балансировать механизмами эффек-

та триммирования по всем трем каналам управления рулем высоты. 

По самой короткой схеме на удалении не менее 6 км до точки входа в 

глиссаду на скорости не менее 370 км/ч выпускаются шасси. На скорости 

370 км/ч отклоняются закрылки на 28° с одновременным выпуском пред-

крылков на 22° и разворотом стабилизатора в положение, зависящее от цен-

тровки (рис. 39). Выдерживается скорость приборная 280-300 км /ч. После 

входа самолета в глиссаду закрылки отклоняются на 45°, контролируется 

положение стабилизатора и устанавливается скорость захода 260-270 км/ч. 

При полете по глиссаде устанавливается VЗП = 1,3VСВ. Она сохраняется 

до начала выравнивания самолета подбором работы двигателей в пределах 

±5% по частоте вращения роторов двигателей. При уменьшении режима 
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Расчет места приземления должен быть таким, чтобы в момент каса-

ния боковые отклонения самолета от оси ВПП не превышали ширины 

ВПП, а вектор путевой скорости был направлен параллельно оси ВПП или 

в сторону оси ВПП. В процессе выравнивания скорость уменьшается на 5-

10 км/ч. Двигатели дросселируются так, чтобы к концу выравнивания 

обеспечивалась возможность установки РУД на малый газ. Включается 

реверсивное устройство двигателей, на скорости не менее 120 км/ч реверс 

выключается (см. рис. 39). 

Перегрузка в момент приземления самолета может быть оценена по 

формуле 

7,4
1

2
касY

Y

V
n += . 

где VY кас – перегрузка в момент касания самолета. 

§5. Заход на посадку и посадка  

    самолета Ту-154М в г. Иркутске 

Самолет Ту-154М выполнял регулярный пассажирский рейс по маршру-

ту Екатеринбург – Иркутск – Владивосток. На борту находилось 136 пасса-

жиров, из них 12 граждан КНР, 9 членов экипажа, груз в багажниках весил 

1160 кг. Вылет из Екатеринбурга состоялся в 13 ч 45 мин ЦТС. Количество 

топлива на полет составляло 27900 кг. Замечаний при подготовке к полету и 

состоянию авиационной техники не отмечено. Самолет принадлежал авиа-

компании «Владивосток АВИА», номер самолета КА-85845. 

При заходе на посадку в Иркутске 3 июля 2001 г. в 2 ч 10 мин по местно-

му времени (17.10 11ТС) произошло тяжелое авиационное происшествие. 

В 16 ч 56 мин 11ТС рейс перешел под управление органа УВД г. Иркут-

ска. По данным диспетчерского контроля полет выполнялся без отклонений 

от установленных трасс и маршрутов прибытия. Погода в Иркутске на 
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момент захода на посадку характеризовалась следующими условиями: 

видимость 10 км, ветер 290º, 5 м/с, давление 710 мм рт. ст., температура 

13 °С. При выполнении захода экипаж доложил органу УВД аэропорта 

Иркутск об установлении визуального контакта с огнями ВПП и занятии 

высоты 900 м по давлению аэродрома 710 мм рт. ст. В процессе выполне-

ния третьего разворота метка самолета пропала на экране диспетчерского 

радиолокатора. Организованными поисками самолет был обнаружен на 

азимуте 138º и удалении 22 км от аэродрома г. Иркутска в районе насе-

ленного пункта Бурдаковка полностью разрушенным и частично сгорев-

шим. Все, находившиеся на борту, погибли. 

Самолет выполнял горизонтальный полет на эшелоне 10100 м. 

В 16.49 11ТС экипаж приступил к снижению с эшелона 10100 м для 

посадки в аэропорту г. Иркутска. В 16.58 самолет прошел контрольный 

пункт «Раздолье» на удалении 104 км от третьего разворота. Диспетчер 

УВД сообщил экипажу азимут и удаление и разрешил снижение до 

2700 м, а затем до высоты 900 м. В процессе снижения на траверзе ВПП и 

боковом отклонении 11 км экипаж сообщил о том, что наблюдает ВПП 

визуально, после чего для увеличения вертикальной скорости были вы-

пущены интерцепторы. Установлено давление 710 мм рт. ст., а на скоро-

сти 420-425 км/ч и высоте 1000 м интерцепторы были убраны. Снижение 

выполнялось с включенным по каналам тангажа и крена автопилотом. 

Курс полета постепенно увеличивался с 110 до 120°, а тангаж от -4 до +1°. 

По достижении скорости 360-365 км/ч на высоте около 1000 м экипаж вы-

пустил шасси и получил команду на выполнение третьего разворота со 

снижением к четвертому до 850 м. 

Для выполнения третьего разворота был создан левый крен 20°. К это-

му времени в результате гашения скорости и работы автопилота по каналу 

тангажа в режиме стабилизации высоты местный угол атаки увеличился 

до 12°. Режим работы двигателей был увеличен до 0,6-0,8 номинала, что 
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Рис. 40. Захход на посаадку самолеета Ту-154ММ в Иркутске 
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За 22 с до столкновения с землей экипаж резко отклонил колонку 

штурвал на себя практически до упора, создав перегрузку 2 ед., с увеличе-

нием угла атаки до 45° и угла тангажа до 20° в течение 3 с. 

Интенсивное отклонение колонки штурвала на себя, вероятно, обуслов-

ленное стремлением экипажа поддержать высоту полета, вызвало резкое 

увеличение угла атаки и выход самолета на закритические углы атаки. Уг-

лы крена были очень большие, а режим двигателей недостаточный. 

Такое отклонение штурвала в сочетании с большими углами крена 

привело к выходу самолета на углы атаки выше критического (см. рис. 

36). Зарегистрированная приборная скорость, достигнув значения 

400 км/ч, интенсивно уменьшалась до минимальных значений. 

Кратковременная отдача штурвала от себя и увеличение режима рабо-

ты двигателей до взлетного не смогли предотвратить интенсивного сни-

жения самолета. Самолет вышел на закритические углы атаки, произошло 

сваливание в штопор. 
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ГЛАВА  6        ОСОБЕННОСТИ ПОВЕДЕНИЯ  

САМОЛЕТА Ту-154М 
НА БОЛЬШИХ УГЛАХ АТАКИ 

§1. Общая характеристика штопора самолета 

Выходу самолета на закритические углы атаки способствует срыв по-
тока на концах крыла и перемещение точки приложения (центра давле-
ния) общей подъемной силы крыла самолета вперед, в результате чего и 
создается кабрирующий момент. Самолет типа Ту-154М имеет очень длин-
ную носовую часть фюзеляжа, которая при выходе на большие углы атаки 
способствует их увеличению. Подъемная сила стабилизатора, дающая пи-
кирующий момент и обеспечивающая управляемость самолета, уменьша-
ется вследствие затенения стабилизатора крылом и гондолами двигателей. 
Возникает «подхват» самолета, который будет тем энергичнее, чем более 
задние центровки имеет самолет. При задних центровках самолета угло-
вая скорость вращения на кабрирование очень велика. Самолет быстро и 
энергично поднимает носовую часть фюзеляжа. 

При выходе самолета на закритические углы атаки поперечные демпфи-
рующие моменты меняют свой знак на противоположный, т.е. способствуют 
дальнейшему вращению самолета вокруг продольной оси. Это явление объ-
ясняется тем, что при полете на закритических углах атаки в процессе воз-
никновения крена у опускающейся половины крыла увеличивается угол ата-
ки, растут коэффициенты СХ и сила лобового сопротивления X, а коэффици-
ент СY и подъемная сила Y уменьшаются. У поднимающейся половины кры-
ла угол атаки, коэффициент СХ, и сила лобового сопротивления X уменьша-
ются, коэффициент СY и подъемная сила Y увеличиваются (рис. 41,а). 

Такой характер изменения аэродинамических сил крыла при возникно-
вении крена объясняется уменьшением коэффициента СY и увеличением 
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РРис. 42. Штоопор самоллета Ту-1544М 
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Учитывая это, для вывода самолета Ту-154М из штопора необходимо 

при нейтральном положении элеронов отклонить руль направления про-

тив штопора и отдать штурвал полностью от себя, чтобы уменьшить угол 

атаки. После прекращения вращения руль направления устанавливается 

нейтрально, и самолет переходит в крутое снижение, из которого выво-

дится в горизонтальный полет плавным движением штурвала на себя. 

§2. Поведение самолета Ту-154М  

    на больших углах атаки  

В процессе эксплуатации самолет Ту-154М не должен попадать в ре-

жим сваливания ввиду значительного ухудшения на этом режиме его аэ-

родинамических характеристик. 

При летных испытаниях в 1971-1972 гг. были случаи непреднамерен-

ного сваливания самолета в штопор. Выводился самолет из штопора на 

высоте 2000 м благодаря применению противоштопорного парашюта. 

В качестве критерия оценки момента возникновения сваливания при-

нимается любой из следующих признаков: 

− самопроизвольное опускание носовой части фюзеляжа при посто-

янном положении штурвала;  

− тенденция к увеличению угла тангажа при постоянном положении 

штурвала; 

− резкое кренение самолета с угловой скоростью более 0,1 рад./с при 

нейтральном положении элеронов; 

− сильная тряска конструкции или органов управления, затрудняю-

щая пилотирование либо угрожающая прочности самолета; 

− опасное или необратимое нарушение режима работы двигателей. 
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Для вывода на большие углы атаки при летных испытаниях самолета 

Ту-154М выполнялось торможение в горизонтальном полете с единичной 

перегрузкой и создавалась перегрузка при постоянной скорости полета. 

Эти маневры осуществлялись при различных центровках для всех воз-

можных положений закрылков. В процессе торможения самолета на режи-

ме малого газа с убранными закрылками при достижении углов атаки 14° 

возникала хорошо заметная тряска самолета. С уменьшением высоты поле-

та интенсивность тряски уменьшалась, оставаясь, однако, достаточно за-

метной. 

При дальнейшем увеличении угла атаки (начиная с α ≈ 14-16°) появля-

лись умеренные колебания по курсу. Самолет сохранял устойчивость и 

управляемость по всем каналам. 

При задней центровке (ХT > 34 % САХ) на углах атаки 17-18° возника-

ла продольная неустойчивость. Проявлялась она в том, что самолет про-

должал увеличивать угол атаки при постоянном положении штурвала, а 

при отдаче штурвала от себя возвращался на исходный режим полета. Но 

все это происходило при летных испытаниях, в преднамеренно заданных и 

идеальных условиях полета. 

При углах атаки, превышающих углы начала тряски на 3-4°, самолет, 

как показали результаты дальнейших летных испытаний, совершал крен с 

незначительной угловой скоростью (не более 0,065 рад./с). При этом 

вплоть до максимально достигнутых углов атаки при наличии интенсив-

ной тряски сохранялась прямая и достаточная эффективность элеронов. 

Одновременно с началом кренения, начиная с угловой атаки по указате-

лю (15-9,5°) при М = 0,6-0,9 на боковых двигателях начинались «хлопки», 

которые прекращались при уменьшении углов атаки без вмешательства в 

управление двигателями (см. рис. 32). Полный срыв потока и помпаж      

боковых двигателей происходил на углах атаки 13-18° (М = 0,9-0,6). 

Средний двигатель работал устойчиво вплоть до α ≈ 23° (рис. 43). 
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отношением прироста коэффициента момента тангажа самолета 

 к приросту угла атаки 12 ZZZ mmm −= 12 ααα −=Δ  

12

12

ααα
α

−
−

=
Δ
Δ

= ZZZ mmm  или к приросту 12 YYY CC −= . Zm C

Из этих определений следует, что степень продольной статической ус-

тойчивости характеризует величину изменения коэффициента момента 

тангажа самолета mZ, приходящуюся на единицу изменения коэффициента 

подъемной силы CY или на 1° изменения угла атаки самолета. 

Если степень продольной статической устойчивости отрицательная (

m < 0 или m < 0), то самолет статически устойчив по углу атаки. Дей-

ствительно, при увеличении угла атаки на ∆α устойчивый самолет создает 

пикирующий (восстанавливающий) момент  < 0,  < 0,  < 0. 

Следует обратить внимание на то, что степень продольной статической 

устойчивости по СY численно равна запасу центровки, так как 

α
Z  Z

СY  

α
Zm Y

Z
СmZm

0<
−

−==
Δ
Δ

= Ф
T

Y

ZY
Z b

X
C
mmС

Т
Ф ХХX

α

α
Zm

. 

– запас центровки. Следовательно, при большом запасе центровке про-

дольная статическая устойчивость по перегрузке возрастает. 

Статическая устойчивость самолета по углу атаки (перегрузке) практи-

чески не изменяется до тех углов атаки, до которых обеспечивается плав-

ное обтекание крыла (для самолета Ту-154М – до α < 15°). 

На углах атаки, близких к критическому, особенно при задних цен-

тровках, абсолютная величина коэффициента  уменьшается, и статиче-

ская устойчивость самолета по перегрузке ухудшается. 

На углах атаки, близких к критическим, самолет становится статически 

нейтральным (коэффициент  стремится к нулю). На углах атаки больше 

критического, а при задних центровках – больше предельно допустимого 

самолет становится статически неустойчивым. 

α
Zm
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При этих углах атаки коэффициент  становится положительным. 

Ухудшение продольной статической устойчивости на углах атаки, близ-

ких к критическому, и появление неустойчивости на углах атаки, больших 

критического, объясняется значительным перемещением центра давления 

крыла и фокуса самолета вперед, следствие срыва потока на его концах. 

α
Zm

Кроме того, горизонтальное оперение работает в скошенном и завих-

ренном потоке воздуха, а это значит, что прирост его подъемной силы и 

восстанавливающий момент уменьшаются. 

На больших углах атаки носовая часть фюзеляжа, сильно выдвинутая 

вперед относительно крыла, создает дополнительную подъемную силу и 

кабрирующий момент.  

При выходе на большие углы атаки сила тяги двигателей создает до-

полнительный кабрирующий момент, вызывающий «подхват» самолета. 

Все эти явления при увеличении угла атаки самолета действуют в од-

ном направлении и обуславливают появление и рост кабрирующего мо-

мента, в результате чего продольная статическая устойчивость ухудшает-

ся. При дальнейшем увеличении углов атаки, приближающихся к крити-

ческому, самолет становится статически и динамически неустойчивым, 

особенно при больших задних центровках (рис. 44).  

Возникновение «подхвата» самолета при наличии скольжения может 

привести к сваливанию самолета (Ту-154М, г. Карши). 

Для улучшения продольной статической и динамической устойчивости 

на больших углах атаки на самолете Ту-154М введено ограничение пре-

дельно задней центровки. Кроме того, на верхней поверхности крыла уста-

новлены перегородки (аэродинамические гребни), которые препятствуют 

перетеканию пограничного слоя, затягивают развитие концевого срыва 

потока на больших углах атаки, а значит, и противодействуют резкому 

смещению центра давления и фокуса крыла вперед. 
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большие перегрузка и тряска, а при несвоевременных и ошибочных дей-
ствиях пилота возможно сваливание самолета. 

На больших приборных скоростях (на малых углах атаки) при полете 
в неспокойной атмосфере, а также при маневре самолета возникают 
большие перегрузки. Иногда они могут превысить максимально допусти-
мые. Однако полет на излишне малых приборных скоростях, когда углы 
атаки большие, также недопустим, ибо восходящий поток может вывести 
самолет на околокритические углы атаки, при которых возможно свали-
вание самолета, хотя опасность возникновения больших перегрузок от-
сутствует. 

Следовательно, для предотвращения выхода самолета на большие углы 
атаки, полет в неспокойной атмосфере надо выполнять на таких углах 
атаки (приборных скоростях и числах М), при которых имеется наиболь-
ший запас их до αсв. 

Для оценки запаса углов атаки (запаса коэффициента СY) рассмотрим 
кривые изменения значения СY, потребных для горизонтального полета на 
различных высотах, и кривую изменения допустимых значений СY доп, ко-
торые можно принять равными СY начала помпажа (начала тряски самоле-
та). Величина СY доп в значительной степени зависит от числа М, причем 
при увеличении числа М значения αкр, СY max, СY доп существенно уменьша-
ются (рис. 45). 

Расстояние между кривой изменения допустимых значений СY доп и каж-
дой кривой изменения потребных СY выражает запас по коэффициенту СY 
(по углам атаки) на данной высоте полета. Если запас по СY большой, то при 
выходе самолета на большие углы атаки имеется возможность значительно-
го увеличения углов атаки до αсв. А это значит, что при полете в неспокой-
ной атмосфере существует меньшая вероятность выхода самолета на СY доп. 
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заданной программе и в том диапазоне скоростей, центровок, которые 

были заложены конструкторской мыслью. 

При достижении рулевыми агрегатами предельных отклонений авто-

пилот отключается, и тогда самолет выполняет полет в свободном режи-

ме. Переход от управления автопилотом к пилотированию экипажем не 

всегда происходит своевременно и с пониманием полней картины проте-

кания процесса полета пилотами. 

Пилоты не всегда представляют точное положение самолета в про-

странстве при различном положении механизации, особенно в разворотах 

с креном 20-30°, когда происходит потеря скорости полета, а также спо-

собности вести контроль за положением самолета по углу тангажа на 

ПКП, (АГ) углу атаки крыла по АУАСП при различном положении меха-

низации и приближении к скорости срыва в горизонтальном полете, разво-

роте на посадочный курс.  

Из аэродинамики известна формула, показывающая зависимость углов 

атаки крыла α, угла установки φ, угла тангажа самолета υ, угла подъема 

(снижения) Θ. Воздушные суда гражданской авиации спроектированы и 

построены таким образом, что практически имеют одинаковые значения 

α, φ, υ, Θ. 

В случае попадания самолета в сложное (непонятное) положение или 

при появлении признаков отказа указателей скорости необходимо сле-

дующее. 

В наборе высоты:  

− сравнить показания приборов: АГ, высотомеров, указателей ско-

рости и т.д.; 

− определить исправные приборы; 

− закрыть неисправные приборы,  чтобы не отвлекали от пилотиро-

вания самолета;  

− удерживать по АГ (ПКП 1) = 8-10° с контролем по АУАСП α = 4-5°; 
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− в случае появления тряски штурвала (самолета) уменьшить угол 

атаки на 2-3°. В наборе высоты угол тангажа по АГ (ПКП) в зависимости 

от типа ВС, взлетной массы при МСА составляет (табл. 8). 

Таблица 8 
Летные характеристики в наборе высоты 

Типы Як-42 Ил-86 Ил-76 Ту-154 Ту-204 Ту-134 Ан- 124 Ан-26 
VПР, км/ч 430 550 530 575 550 500 490 330 

угол α крыла теку-
щий по АУАСП 

6 6-7 5 6 5 4 7 6 

Θ, град. 7 4 5 5 6 7 5,30 5 
VY, м/с 15 15 12 15 17 8 10 7,5 

υ, град. по АГ 10 9 7 8 8 10 8 8 

 

При снижении с эшелона и заходе на посадку υ не должен превышать 

5-7º по авиагоризонту на режиме малого газа для всех типов самолетов, а 

при вводе в экстренное снижение кратковременно не должен превышать 

15º. 

При снижении с эшелона: 

− перевести самолет в горизонтальный полет, контролируя высоту 

полета по РВ; 

− в зависимости от полетной массы установить υ по АГ (ПКП) 3-5°, 

α по АУАСП 7-8°, а также необходимый режим работы двигателей для го-

ризонтального полета; 

− вывести самолет на посадочный курс ВПП; 

− выпустить шасси, механизацию крыла; 

− определить воздушную скорость, используя показания ДИСС. По 

информации о величине и направлении скорости ветра на высоте круга 

рассчитать приборную скорость полета. Внести поправку в показания ука-

зателя путевой скорости, чтобы не выйти за ограничения по прочности 

механизации крыла;  

− контролировать угол тангажа, угол атаки крыла; 
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− при заходе на посадку использовать показания приборов КГГ, по-

садочного локатора, прибора путевой скорости. 

Необходимо помнить, что у самолета Ту-154 с выпущенной механиза-

цией происходит резкое торможение VПР при развороте с креном 30-40° и 

углом тангажа более 10°. 

При кренах более 40° самолет переходит на снижение с непроизвольным 

увеличением крена и падением скорости до скорости срыва. При выпущен-

ной механизации предупредительная тряска самолета отсутствует. Увеличе-

ние режима двигателей вплоть до взлетного не спасает положение. 

В горизонтальном полете после выпуска механизации в промежуточ-

ном положении перед четвертым разворотом на установленной скорости 

полета углы должны соответствовать данным, приведенным в табл. 9. 

Таблица 9  
Летные характеристики при заходе на посадку 

Тип ВС Ту-154 Як-42 Ил-86 Ан-26 Ту-134 Ту-204 Ил-76 
φ,град. +3 +3 +3 +3 +1 +3 +3 

Θ = 0° 
Горизонтальный полет, механизация в промежуточном положении 

перед четвертым разворотом 
α крыла те-
кущий, град. 

+6 +4 +6 +5 +6 +12 +6-7 

υ по АГ 
(ПКП), град. 

+3 +1 +3 +2 +5 +6-10 +4-5 

При снижении по глиссаде с углом наклона 2°40′ 
α крыла те-
кущий, град. 

+4 +4 +8 +2 +4 +4 +5 

υ по АГ 
(ПКП), град. 

-2 -2 +2 -4 0 0…+0,5 -2 

 

По вышеприведенной формуле можно рассчитать угол тангажа на ПКП 

при различном угле наклона глиссады от 3 до 5°. 

В доказательство правильности расчетов выполнялись «полеты» на 

КТС Ил-76 по прямоугольному маршруту с полетной массой 140-120 т. 

Отклонения скорости от указанной в РЛЭ Ил-76 по глиссаде снижения не 

превышали ±20-35 км/ч (табл. 10). 
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Таблица 10 
КТС Ил-76(ТД) 

Масса, т υ по А, град. α по АУАСП, град. φСТ, град. 
140 8 11 -2,5 
130 8-10 11-12 -2,5 
120 8 10 -2 

Горизонтальный полет (шасси убрано, механизация убрана) 
140 5 8-7 2 
130 4-5 6-5,5 2 
120 4 5 2 

Снижение по глиссаде (шасси убрано, механизация выпущена 25/43°) 
140 -2 6 -6 
130 -2 5 -6 
120 -2 5 -6 

 

Также выполнялись «полеты» на КТС Ту-204. Ниже представлены 

данные, полученные в результате эксперимента (табл. 11). 

Таблица 11 

КТС Ту-204 

Масса, т υ по А, град. α по АУАСП, град. VПР, град. 

Набор высоты после взлета 
100 10 8 420 
90 10 7,5 410 
80 10 7 380 

Горизонтальный полет (шасси убрано, механизация убрана) 
100 9 6 430 
90 8 5,5 425 
80 8 5 420 

Механизация в промежуточном положении 
100 - - - 
90 2 8 290 
80 2 8 270 

Снижение по глиссаде УНГ = 2°40’ 
100 - - - 
90 0 5 270 
80 0 4 250 
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В нижних слоях атмосферы также происходит отклонение температу-

ры воздуха от МСА. Нагретая воздушная масса переносится потоком воз-

духа на расстояние 800-1000 км от места запуска, и, если в этом районе 

пролегает трасса полета, то самолет, попав в эти условия, может потерять 

скорость – произойдет сваливание. Следовательно, запас по углу атаки (2-

3° по АУАСП) необходимо иметь на случай значительного отклонения 

температуры от стандартной, а также от воздушного порыва воздуха до 

20 м/с и в других случаях. 

Для транспортных ВС гражданской авиации запас по СY установлен не 

менее 0,3, т.е. запас по nY = 0,3. Поскольку пилоты этих величин не видят 

и не ощущают (пилотировать самолет по нагрузкам штурвала невозмож-

но), то остается один критерий – запас по углу атаки крыла. 

По НЛГС при приближении самолета к критическим углам атаки при 

любой его конфигурации должны возникать заметные для пилота естест-

венные или искусственно созданные отчетливые предупредительные при-

знаки (подергивание рычагов управления, тряска или колебания самолета, 

звуковые и световые сигналы и т.п.). Естественные предупредительные 

признаки нечеткие, поэтому для предупреждения пилота о приближении к 

скорости сваливания установлены на большинстве самолетов автоматы 

углов атаки, сваливания и перегрузки, имеющие световую и звуковую 

сигнализацию.  
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