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Нижняя граница атмосферы – поверхность Земли
Верхняя граница – условно 2000 – 3000 км



В слое от 0 до 100 км – сильное перемешивание газов 
(состав атмосферы не меняется) – гомосфера (турбосфера)

В слое от 100 до 400…600 км – состав атмосферы изменяется 
(весь кислород в атомарном состоянии) – гетеросфера (другая)

В слое от 400…600 до 1600 км – преобладает гелий 

В слое от 1600 до 3000 км – преобладает водород 

Выше 3000 – межзвездный газ (76 % – водород; 23 % – гелий) 

Нижняя граница атмосферы – поверхность Земли
Верхняя граница – условно 2000 – 3000 км



(11…55) км.

(0…11) км.

(55…85) км.

(85…800) км.

– 79 % массы атмосферы.

В тропопаузе –
из-за поглощения УФ озоном.

так как прозрачна для УФ.
В стратопаузе –

- воздействие солнечной радиации. В мезопаузе –

> 800 км.



При увеличении Н уменьшаются плотность и давление воздуха. 
Основная масса воздуха (90%) в слое до высоты 30 км.

Современная авиация освоила слой атмосферы от 0 до 30 км. 

В диапазоне Н от 0 до 1 км – турбулентная атмосфера 
(беспорядочное изменение Т, р, скорости и направления ветра), 
что может вызвать "болтанку" летательного аппарата (ЛА). 

Серьезную опасность для полетов самолета представляют 
атмосферные явления в тропосфере: обледенение, грозы, 
порывистые ветры, пыльные бури, которые могут вызывать 
«болтанку» или опасные вибрации самолета, создать «пергруз-
ки», нарушить балансировку, устойчивость, управляемость. 













      Аэродинамика - раздел механики сплошных сред,
 изучающий особенности движения жидкостей и 
газов, а так же механическое и тепловое взаимо-
действие между жидкостью или газом и движущи-
мися в них телами.

 Несимметричный профиль крыла (профиль Жуковского) 
способен создать силу      при нулевом (отрицательном) 
угле атаки      (угол между вектором  скорости       набегаю-
щего потока воздуха и хордой профиля).



  

R – равнодействующая
        аэродинамическая сила;
Y – подъемная сила;
X – сила аэродинамического
        сопротивления;

Y/X=K – аэродинамическое 
                  качество.

Профиль Жуковского

ЦД – центр давления



- площадь миделя),

Аэродинамика занимается поиском схем и форм ЛА с минимальным 
аэродинамическим сопротивлением и максимальной подъемной 
силой, то есть – максимальным аэродинамическим качеством 

При увеличении скорости полета  на несимметричном профиле
начинается срыв потока с образованием зоны турбулентного
течения, что приводит к падению подъемной силы  и росту 
аэродинамического сопротивления, следовательно, 
снижению аэродинамического качества.

Отодвинуть начало срыва в область более высоких скоростей полета 
можно за счет применения симметричных профилей, способных 
создавать подъемную силу только при положительных углах атаки 









Любой отрезок прямой, соединяющий 
начало координат с точкой на поляре, 
указывает направление вектора 
аэродинамической силы      , его длина 
равна значению коэффициента этой 
силы       , а тангенс угла наклона этого 
отрезка к горизонтальной оси равен 
аэродинамическому качеству 



        При движении тела в неподвижном воздухе 
Возникает сила сопротивления, которая зависит 
от скорости перемещения тела относительно 
воздуха. 

Если закрепить тело неподвижно и направить 
на него поток воздуха, сохранив относительную 
скорость, то сила сопротивления будет такой же. 
Такой прием называется обращением движения.



Принцип обратимости состоит в том, что величина, 
направление, и точка приложения аэродинамических 
сил не зависят от того, обтекается ли тело потоком
 воздуха, или движется в неподвижном воздухе

 Принцип обратимости дает возможность проводить 
аэродинамические исследования в лабораторных 
условиях, когда тело неподвижно закреплено в 
аэродинамической трубе, а воздушный поток, 
создаваемый вентилятором, обтекает тело 
с необходимой скоростью. 



    В результате проведения эксперимента при продувке 
моделей определяют силы Х и Y, действующие на модель 
при скорости потока V, плотности ρ и различных углах 
атаки α. Значения коэффициентов сХ и сY рассчитывают 
при обработке результатов по формулам:

   Эксперименты по определению аэродинамических сил
проводят на моделях. 
   При этом необходимо обеспечить геометрическое, 
кинематическое и динамическое подобие модели 
натурному объекту. 

и



Самолет в полете может совершать вращательные движения 
вокруг продольной Х, поперечной Z, вертикальной Y осей 
проходящих через центр масс (ЦМ) самолета под действием 
моментов от аэродинамических сил, создаваемых его частями 
при обтекании потоком воздуха со скоростью V 

Мх – момент крена 
(поперечный момент); 

Мy – момент рыскания 
(путевой момент); 
МZ – момент тангажа 
(продольный момент). 



          В этом случае 
самолет 
в полете как бы подвешен 
за 
центр масс (ЦМ) к 
которому 
приложены силы 
тяжести 
GЛА и  аэродинамического 
сопротивления Х, а так 
же 
подъемная сила Y и тяга 
двигателя R.

Равновесное состояние 
самолета – все силы и 
моменты, взаимно 
уравновешены относи-
тельно центра масс (ЦМ), 
и самолет совершает 
равномерное прямо-
линейное движение. 



Устойчивость самолета – его способность самостоятельно 
(без вмешательства пилота) восстанавливать случайно 
нарушенное равновесие. 
Если самолет устойчив, то при случайном нарушении 
равновесия появится стабилизирующий момент ΔМz, 
возвращающий самолет в прежнее состояние. 

       F – фокус
(точка приложения
равнодействующей
приращения
подъемной силы 
ΔYα при росте α)

F устойчивого
самолета за ЦМ



Продольная управляемость (управляемость по тангажу) 
– способность самолета изменять угол атаки α по воле 
пилота при отклонении руля высоты (РВ). 

Угол тангажа Θ – это угол между строительной (продольной) 
осью самолета и плоскостью горизонта. В установившемся 
горизонтальном полете угол тангажа равен углу атаки (Θ = α) 



Для увеличения угла α РВ отклоняется вверх, а для его 
уменьшения – вниз. Отклонение РВ изменяет характер
обтекания горизонтального оперения (ГО) и вызывает
появление силы FРВ, которая создает управляющий 
момент МРВ = FРВ LГО, вращающий самолет вокруг оси Z

Увеличение α создает, приложенное в фокусе  F приращение
подъемной силы ΔY и стабилизирующий момент ΔМZ и 
продолжается до тех пор, пока сумма моментов МРВ и ΔМZ 
действующих на самолет, не станет равной нулю 

Угол α, на котором 
сбалансируется самолет, 
будет зависеть от угла 
отклонения РВ и вели-
чины момента МРВ 



Путевая управляемость (управляемость по напрвлению) 
– способность самолета изменять угол скольжения β (угол 
между строительной ось самолета и направлением вектора 
скорости в горизонтальной плоскости) по воле пилота при 
отклонении руля направления (РН). 

При отклонении РН 
изменяется характер 
обтекания вертикального
оперения, что вызывает 
появление силы FРН, 
которая создает момент
МРН = FРН LВО, вращаю-
щий самолет вокруг верти-
кальной оси, изменяя
угол скольжения β



Поперечная управляемость (управляемость по крену) 
– способность самолета изменять угол крена по воле 
пилота при отклонении элеронов. 
Элероны отклоняются в противоположные стороны 
(режим «ножницы»), при этом подъемная сила одной 
консоли крыла увеличивается, другой – уменьшается. 
                                                      Появляется момент крена 
                                                        Мх = 2Мэ, вращающий 
                                                                      самолет.

    Вращение самолета 
прекратится при воз-
вращении элеронов в 
нейтральное положение.



Штопор самолета – движение самолета по вертикальной 
нисходящей спирали малого радиуса при больших углах 
атаки α. 
Штопор возникает при потере скорости на больших 
углах атаки (α > αкр) вследствие возникновения срыва
потока первоначально с одной консоли крыла и падения
её подъемной силы. 

Для устойчивых самолетов при достаточном запасе
высоты полета самый простой способ вывода из штопора, 
это перевод всех рулей в нейтральное положение. 

Попадание пассажирских и самолетов в штопор исключаются 
специальными ограничителями углов атаки. 


