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Введение 

 

На сегодняшний день самым распространенным видом перемещения 

являются авиаперелѐты. По статистике  87 – 90% всех авиаперелѐтов 

сопровождается попаданиями лайнера в турбулентные зоны и так 

называемые воздушные ямы [1]. Воздушная яма в том смысле, к которому 

все привыкли - это мощный нисходящий поток воздуха. Он возникает из-за 

неравномерного распределения температуры или давления в атмосфере. 

Турбулентность (турбулентное течение) – явление, заключающееся в том, 

что при увеличении скорости течения жидкости или газа в среде 

самопроизвольно образуются многочисленные нелинейные фрактальные 

волны[1]. Из-за этого воздушные массы становятся неоднородными по 

своему составу и плотности  (рис. 1), и когда самолет проходит через них с 

очень большой скоростью, в салоне создается вибрация и колебания, которые 

вызывают неприятные ощущения, при этом пассажиры испытывают 

дискомфорт и неудобства. Турбулентность измеряется в различных 

единицах, но чаще еѐ определяют в единицах g – ускорения свободного 

падения. Шквал (внезапное резкое усиление ветра) в один g создаѐт опасную 

для самолѐтов турбулентность. Проблема прохождения самолѐтом 

турбулентных зон достаточно актуальна, так как на сегодняшний день в 

воздухе находятся свыше 3500 самолѐтов или около 350 тыс. человек 

одновременно. 
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Рис.1. Турбулентные потоки за самолѐтом 

 

Целью работы является построение математической модели поведения 

самолѐта в воздухе и исследование с еѐ помощью горизонтальной и 

вертикальной устойчивости самолѐта в зависимости от внешних факторов. 

Задачи:   

1. Рассмотреть задачу в трѐхмерной постановке, получить уравнения 

движения самолета и исследовать их решения на устойчивость в 

зависимости от изменяющихся внешних факторов.  

2. Для проведения численных расчетов требуется определить значения 

параметров модели, соответствующих реальной модели самолета. 

Устойчивость в математике – это свойство системы, заключающееся в 

том, что при малых изменениях внешних воздействий отклик системы на эти 

воздействия также меняется незначительным образом [1]. 
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Глава 1. Концептуальная постановка задачи 

 

Объектом данного исследования является самолѐт, параметры для 

расчѐтов соответствуют «Boeing 737» (рис. 2) и перечислены в табл.1. 

 

Рис.2. Самолет Boeing 737 

 

Таблица 1. Технические характеристики Boeing 737-300 

Параметр, единица измерения Значение (диапазон значений) 

Длина 33,25 м 

Размах крыла 28,88 м 

Ширина фюзеляжа 3,76 м 

Число мест 123–149 

Максимальная взлѐтная масса 61 250 кг 

Крейсерская скорость 807 км/ч 

Минимальная скорость в полѐте 350 км/ч 

Дальность полѐта 4400 км 
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Рассмотрим более подробно геометрию крыла самолета (рис. 3). 

 

Рис. 3. Геометрия крыла самолета [3] 

 

Максимальное расстояние между крайними точками профиля 

b называется хордой профиля. Наибольшая высота профиля 

c называется толщиной профиля, а ее расстояние от передней точки - 

координатой максимальной толщины. Линию, точки которой равноудалены 

от верхней и нижней образующих профиля l, называют средней линией 

профиля. Ее максимальное расстояние от хорды f, называется кривизной 

профиля, а удаление от передней точки - координатой максимальной 

кривизны. Носик профиля образован некоей кривой линией, минимальный 

радиус которой обозначают r, это радиус скругления носика профиля. 

Поскольку качественно надо сравнивать разные профили разных размеров, 

договорились все указанные величины измерять относительно хорды 

профиля. Зачастую при этом даже опускают слово «относительная». На 

данном рисунке верхняя линия, образующая профиль одной формы, а 

нижняя – другой. Такой профиль называется несимметричным. Если же, 

одна образующая является зеркальным отражением другой, то профиль 

называется симметричным; кривизна симметричного профиля равна нулю. 
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Угол атаки летательного аппарата – угол между хордой крыла и 

проекцией его скорости V на ось Х плоскости ОХY системы координат, 

связанной с самолѐтом. Он считается положительным, если проекция V на 

нормальную ось OY отрицательна. 

 

Рис. 4. Угол атаки крыла самолѐта. Красным цветом обозначена хорда крыла, 

зелѐным – плоскость системы координат 

 

Для упрощения построения математической модели примем следующую 

совокупность гипотез: 

1. Так как скорость самолѐта много меньше скорости света, то его 

движение описывается законами классической механики Ньютона.  

2. Самолет – абсолютно твердое тело, деформация корпуса и колебания 

крыльев в процессе полета не учитываются. 

3. Система отсчета, относительно которой рассматривается движение – 

инерциальная. 

4. Масса пассажиров и груза по сравнению с массой самолѐта мала. 

5. Уменьшение массы самолѐта вследствие выработки топлива не 

учитывается. 

6. Оледенением крыла вследствие низких температур можно пренебречь. 

7. Автоматические системы помощи управления самолѐтом не 

учитываются. 
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8. В первом приближении будем аппроксимировать самолет эллипсоидом 

вращения с полуосями, равными линейным размерам самолета; это 

достаточно грубое предположение, но рассматривать реальную 

геометрию самолета не представляется возможным, в том числе - из-за 

отсутствия в литературе данных о моментах инерции самолета как 

твердого тела. 

9. Угол атаки крыла лежит в безопасном диапазоне 0…10 градусов. 

 

Глава 2. Математическая постановка задачи 

 

Во время полѐта на самолет действуют 4 вида сил: силы тяги 

двигателей, силы лобового сопротивления воздуха, сила тяжести и 

подъѐмные силы крыльев. 

1 2 1 2( 2 ) 2 под под t t сопрM m a mg Mg F F F F F
,           

(1) 

где 
(1,2)tF  – силы тяги, 

(1,2)подF  – подъемные силы, M – масса  фюзеляжа, m – 

масса двигателя, Fсопр – сила лобового сопротивления.  

 

 

Рис.5. Силы, действующие на самолет 
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Строго говоря, сила сопротивления не приложена к какой-либо 

конкретной точке, она распределена по всем частям корпуса, которые 

непосредственно взаимодействуют со встречным потоком воздуха (рис. 6). 

 

Рис.6. Силы сопротивления, действующие на самолет во время полета 

 

 Однако в теории сопротивления материалов показано, что силу, 

равномерно распределенную вдоль прямой, можно заменить на 

результирующую силу, приложенную к середине отрезка. Тогда 

распределенную силу сопротивления заменим на точечную, приложенную к 

центру крыла (рис. 7). 

 

Рис.7. Силы сопротивления, представленные с помощью теории сопротивления 

материалов 
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Рис.8. Пример проецирования сил на одну из осей. Фиолетовым цветом обозначена сила 

тяги, синим – подъѐмная, красным – сопротивления, зелѐным – их проекции 

 

 Одной из задач моделирования является нахождение проекций сил, 

действующих на самолѐт во время полѐта (набора высоты), на оси координат 

(рис. 8). Для этого необходимо знать углы поворота самолѐта относительно 

этих осей (рис. 9). 

 

Рис.9. Углы отклонения самолѐта. Фиолетовым обозначены стационарные оси, красным -  

поперечная, синим и зелѐным – продольные оси самолѐта в произвольный момент 

времени 
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Запишем второй закон Ньютона в дифференциальном виде в проекциях 

на оси координат: 

''( )( 2 ) (( )cos ( )cos ( ))
1 2

( )sin ( )sin ( ) -
1 2

cos ( )cos ( ) - ( 2 ) ,

y t M m F F t t
под под

F F t t
т т

F t t M m gсопр
           

(2) 

1 2

1 2

''( )(2 ) ( )sin ( )cos ( )

( )cos ( )cos ( )sin( ) sin ( )cos ( ),

т т

п п сопр

z t m M F F t t

F F t t t F t t
     

(3) 

    

1 2

1 2

''( )(2 ) ( )cos ( )cos ( )

( )cos ( )cos ( )sin ( )

cos ( )cos ( ),

т т

п п

сопр

x t m M F F t t

F F t t t

F t t
                    

(4) 

где tF  – сила тяги, 
(1,2)подF  – подъемная сила, M – масса  фюзеляжа, m – масса 

двигателя,  Fсопр – сила лобового сопротивления, α, β, γ – углы, обозначенные 

на рис. 9. 

 Так как модель трехмерная, тоесть движение самолета рассматривается 

как движение твердого тела в пространстве, то для полного описания полета 

также необходимо рассмотреть возможные вращения относительно трех 

взаимно перпендикулярных осей. 
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Рис.10. Вращение самолѐта относительно трѐх осей 

 

 Запишем уравнения моментов для самолета, как абсолютно твердого 

тела, в дифференциальном виде: 

2 2''( ) ( )
( '( ) ) cos( )sin

15

2 ( '( ) ) cos( )sin )
2

t M B C
S x t V U qвет

S x t V U q Eвет ,                 (5) 

 

(6) 

,  

2 2''( ) ( )
( ( '( ) ) cos( )sin sin

15

( '( ) ) cos( )sin sin )
2 2

t M A C
S x t V U qвет

d
S x t V U qвет ,        (7)

 

где  A, B, C – половины длины, высоты и ширины корпуса соответственно, E– 

плечо подъѐмной силы, d – размах крыла, Vвет – скорость встречного ветра, U 

2 2''( ) ( )
( ( '( ) ) ( )sin cos

15

( '( ) ) ( )sin cos )
2 2

t M A B
S x t V Usin qвет

d
S x t V Usin qвет
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– скорость циркуляции воздуха вокруг крыла, q1и q2 – угол левого и правого 

закрылка. 

Отдельным вопросом моделирования является вопрос о выводе 

выражения для подъемной силы. Со времен Н.Е. Жуковского не существует 

точного выражения для силы, действующей на крыло со стороны 

набегающего потока воздуха. В первом приближении будем использовать 

гипотезу о том, что в процессе полета возникает вихревое движение воздуха 

вокруг профиля крыла. Вследствие такого относительного движения 

скорость потока над и под крылом различна, а значит возникает перепад 

давления, приводящий к возникновению подъемной силы. Ниже приведем 

приближенный вывод подъемной силы. 

 

Рис.11. Вихрь (точкой B обозначен момент срыва воздушного потока) 

 



14 

 

Рис.12. Различные углы атаки (X–лобовое сопротивление, Y– подъемная сила) [4] 

  

Из рис.12 видно, что при слишком больших углах атаки 

непосредственно за крылом начинают образовываться вихри, которые 

негативно влияют на аэродинамику самолѐта. Максимальный угол, при 

котором завихрений ещѐ нет, называется также критическим. 

cosV V U
над

,                                          (8) 

cosV V U
под

,                                          (9) 

где Vнад – модуль скорости воздуха над крылом, Vпод – модуль скорости 

воздуха под крылом, U – модуль скорости циркулирующего потока. 

Используя уравнение Бернулли, выразим формулу для расчета 

перепада давления вокруг крыла: 

1 2 2(( cos ) ( cos ) )
2

1
2 2 cos 2 cos

2

p V U V U

U V VU

.         (10) 

Тогда выражение для подъемной силы примет следующий вид: 

2 cosF pS SVU
под .                           (11) 

В литературе также можно встретить следующее выражение для 

подъѐмной силы [1]: 
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2

2

V S
F Сyподъёмн

,                                      (12) 

где V – скорость самолѐта, Су–коэффициент подъѐмной силы, S – площадь 

поверхности крыла, ρ – плотность воздуха. 

Безразмерный коэффициент подъѐмной силы определяется выражением: 

2 ( - )
02

(1- )

p
С a ay

l

,                                      (13) 

где

  

 – угол атаки, 

  

 – угол нулевой подъѐмной силы, p – профильное 

сопротивление, λ – удлинение крыла. 

Данное уравнение довольно сложно, к тому же оно не показывает явным 

образом зависимость подъѐмной силы от угла атаки, поэтому для удобства 

расчетов используется формула (11). 

Для силы лобового сопротивления применим следующее выражение: 

2
12F Uсопр 2ˊɚɟU S

2

F
под

,                                    

(14) 

где λ – удлинение крыла (отношение размаха к хорде), Fпод – подъѐмная сила, 

U – скорость набегающего воздушного потока (

      

), 

  

– 

плотность среды, S – площадь крыла, β – коэффициент вязкости среды. 

Скорость ветра, плотность среды - это временные функции, 

позволяющие эмитировать попадание самолета в зоны турбулентности.  
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Глава 3. Методы решения 

 

Уравнения (15) представляют собой дифференциальные уравнения 

второго порядка относительно зависимостей x(t), y(t), z(t), α(t), β(t), γ(t), для 

однозначного решения которых систему уравнений нужно снабдить 

начальными условиями. Тогда окончательно получим: 

1

2

2
2

1

''( )(2 ) 2 cos cos ( '( ) ) ( )sin cos

( '( ) ) ( )sin cos

2 ( '( ) )
2cos cos ( )

''( )(2 ) ( '( ) ) cos( )sin 2 sin

2 ( '( ) ) cos(

t вет

вет

вет

вет t

вет

x t m M F S x t V Usin q

S x t V Usin q

S x t V
kU

y t m M S x t V U q F

S x t V U q2
2

2

1

2

2
2

2 2

)sin (2 )

2 ( '( ) )
2cos sin ( )

''( )(2 ) 2 cos sin ( '( ) ) cos( )sin sin

( '( ) ) cos( )sin sin

2 ( '( ) )
2sin sin ( )

''( ) ( )
( '(

5

вет

t вет

вет

вет

m M g

S x t V
kU

z t m M F S x t V U q

S x t V U q

S x t V
kU

t M Bb Cc
S x t 1

2

2 2

1

2

2 2

1

) ) cos( )sin

2 ( '( ) ) cos( )sin )

''( ) ( )
( ( '( ) ) ( )sin cos

5

( '( ) ) ( )sin cos )
2

''( ) ( )
( ( '( ) ) cos( )sin sin

5

(

вет

вет

вет

вет

вет

V U q

S x t V U q ple

t M Aa Bb
S x t V Usin q

d
S x t V Usin q

t M Aa Cc
S x t V U q

S 2'( ) ) cos( )sin sin )
2

вет

d
x t V U q

(15) 
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Используем следующие начальные данные и начальные условия: 

0

0

0

0

0 8000 , 0 0 , (0) 0

' 0 sin (0)sin (0),

' 0 cos (0)sin (0),

'(0) cos (0)sin (0)

(0) 0, (0) 0, (0) 0

(0) 0, (0) 0, (0) 0

'(0) 0, '(0) 0, '(0) 0

200 .

y м x м z м

y V

x V

z V

м
V

с                     

(16)

 

Решив систему уравнений (15) с начальным условиями (16) в пакете 

символьных вычислений Mathematica, можно получить зависимости 

координат и углов от времени. 

Для нахождения скорости циркуляции потоков воздуха и 

динамической плотности среды решим следующую систему уравнений 

относительно этих величин: 
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0 1

0 2

2
2 0

0 1

0 2

2 0

0 2 cos cos ( ) ( )sin cos

( ) ( )sin cos

2 * )
2cos cos ( )

0 ( ) cos( )sin 2 sin

2 ( ) cos( )sin (2 )

2 (
2cos sin (

t вет

вет

вет

вет t

вет

F S V V Usin q

S V V Usin q

S V V
kU

S V V U q F

S V V U q m M g

S V
kU

2

0 1

0 2

2
2 0

0 1

0 2

0 1

)
)

0 2 cos sin ( ) cos( )sin sin

( ) cos( )sin sin

2 ( )
2sin sin ( )
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В результате решения системы (17) были получены следующие 

интересующие нас параметры: 

3 2
,51.24 , 68.87 , 5 10 , 0.01 1 0, 2 0

м с м

кг м Н с
u F Н k q qt  

где ρ – динамическая плотность среды, u – модуль скорости циркуляции 

воздуха.  

Для моделирования турбулентности и воздушных ям требуется 

сымитировать изменение внешних условий среды. Как было написано выше, 

внутри таких зон плотность среды непостоянна, следовательно, давление на 

крыло тоже будет меняться, меняя и подъѐмную силу. Введѐм зависимость 

плотности среды от времени на некотором интервале:  

( ) 0 ( )mt сos t
,                                           (18) 
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где ρm – амплитуда плотности, ω – циклическая частота собственных 

колебаний плотности среды. 

Вынужденные гармонические колебания выбраны как самые опасные с 

точки зрения возникновения резонанса. Вынуждающей силой в данном 

случае является сила давления, вызванная разностью плотностей над и под 

самолѐтом. 

 

Глава 4. Результаты моделирования 

 

После решения системы уравнений (15) – (16) были получены 

следующие зависимости: 

 

Рис. 13. Зависимость координаты X от времени при постоянных внешних условиях 

 

На данном графике изображена зависимость координаты x(t) при 

стационарном полете в сплошной однородной среде.  
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Рис. 14. Зависимость координаты Y от времени при постоянных внешних условиях 

 

 Как можно заметить, в отсутствии внешних воздействий самолѐт летит 

равномерно, на постоянной высоте.  

После построения модели стационарного полѐта были проведены 

следующие эксперименты: 

 

Эксперимент 1. Прохождение воздушной ямы 

 

 Среднее время прохождения воздушной ямы – около 2-х секунд. 

Рассмотрим прохождение через яму, заданную гармоническим законом 

изменения плотности среды (17) на участке 1982 – 1983с: 
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Рис. 15. Изменение высоты при прохождении воздушной ямы 

 

Как видно из рис. 15, высота полѐта при попадании в воздушную яму 

меняется на 2,5 метра, что довольно ощутимо для пассажира. После 

прохождения ямы полѐт стабилизируется, вследствие чего можно сделать 

вывод, что наличие воздушных ям на пути самолѐта практически не влияет 

на безопасность авиаперелѐтов. 

 

Эксперимент 2. Прохождение турбулентной зоны 

 

Так как турбулентность представляет собой совокупность нелинейных 

потоков, можно говорить о существовании зон повышенного и пониженного 

атмосферного давления. Предположим что зона турбулентности - это 

совокупность некоторого количества областей повышенного и пониженного 

давления. Тогда применим зависимость (18) на более продолжительном 

интервале времени и с иными параметрами, а именно: Δt=10с, ω=3Гц, ρm=1м. 
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Рис. 16. Колебания высоты при прохождении турбулентной зоны 

 

Колебательный характер данного движения только усиливает нагрузку 

на нервную систему человека, а также на вестибулярный аппарат, которая 

вызвана резким перепадом высот. 

 

 

Рис. 17. Зависимость X(t) при  прохождении зоны турбулентности 
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  На рисунке (17) показана зависимость х(t) на интервале 5385 – 5396 

сек. Как видно, координата меняется не по линейному закону, откуда 

следует, что скорость не постоянна. Это подтверждается графиком 

зависимости V(t), показанным на рисунке (18). 

 

Рис. 18. Изменение скорости самолѐта во время прохождения зоны турбулентности 

 

По результатам данных экспериментов можно сделать следующие выводы: 

 система является устойчивой. Малому изменению плотности среды 

соответствует незначительное изменение характера движения. 

 турбулентность не может стать прямой причиной авиакатастрофы.  

 

Эксперимент 3. Прохождение грозового облака 

 

 Самолѐт, пролетающий сквозь грозовое облако (залетать в кучево-

дождевые облака запрещается), обычно попадает в болтанку, бросающую 

самолѐт вверх, вниз и в стороны под действием турбулентных потоков 

облака. Атмосферная турбулентность создаѐт ощущение дискомфорта для 

экипажа самолѐта и пассажиров и вызывает нежелательные нагрузки на 
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самолѐт. В верхней части интенсивных гроз зарегистрированы вертикальные 

ускорения до трѐх g. 

 Для имитации данной ситуации введѐм некоторое эффективное 

ускорение и порыв встречного ветра. При добавлении встречного, 

периодически действующего ветра, который появляется вследствие разности 

давлений в разных частях облака, были получены следующие зависимости 

(рис. 19). 

 

Рис. 19. Резкие изменения скорости, вызванные встречными периодическими порывами 

ветра 

 

 Данный график объясняется довольно легко: минимумы скорости 

соответствуют максимальным порывам ветра, а максимумы – прекращению 

действия ветра. Как видно, амплитуда колебаний составляет 0.4м, что не 

может отразиться на горизонтальной устойчивости самолѐта.  

Следовательно, непродолжительное пребывание самолѐта в грозовом 

облаке не может значительным образом повлиять на его устойчивость. 
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Эксперимент 4. Попадание в зону струйных течений воздуха 

 

На больших высотах (9 – 12 км), особенно в холодную половину года, 

могут наблюдаться очень сильные ветры, дующие со скоростью 200—300 

км/час и более. Такие скорости ветра, как правило, наблюдаются в зоне 

струйных течений, представляющих собой мощные воздушные потоки от 

нескольких сот до тысячи километров в поперечнике и нескольких тысяч 

километров длиной [5].  

Рассмотрим ситуацию, когда самолѐт летит на некоторой постоянной 

высоте и попадает в порыв встречного ветра, дующего со скоростью 200км/ч. 

 

Рис. 20. Изменение скорости самолѐта при вхождении в зону струйных течений 

  

На рис. 20 показано как падает скорость самолѐта при попадании его в 

зону струйных течений. Как видно из графика, падение скорости происходит 

не мгновенно, это обусловлено довольно большой инертностью авиалайнера. 

Также можно увидеть, что скорость уменьшилась на 42м/с, до 158м/с. 
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Уменьшение скорости до данной величины не может стать причиной 

крушения, так как минимально возможная скорость полѐта самолѐта Boeing 

737 – 100м/с. 

 

Эксперимент 5. Посадка самолѐта при сильном боковом ветре 

 

Довольно опасной является ситуация посадки самолѐта в условиях 

сильных боковых ветров. Опасность заключается в том, что самолѐт может 

сильно отклониться от заданной траектории и приземлиться в стороне от 

взлѐтно-посадочной полосы (далее ВПП). Ширина различных ВПП 

колеблется от 10 до 80 метров. 

Рассмотрим ВПП шириной 80 метров и боковой ветер со скоростью 

30м/с.  

 

Рис. 21. Смещение самолѐта по оси Z вследствие сильного бокового ветра во время 

посадки 

 

 На рис. 21 красным обозначена граница ВПП, синим – движение 

самолѐта вдоль оси Z. Точка пересечения этих двух линий – момент, когда 
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самолѐт вылетает за пределы посадочного коридора. Так как до посадки 

остаѐтся всего 100 секунд, вероятность вернуть самолѐт на нужный курс при 

таком сильном ветре крайне мала, следовательно данная ситуация весьма 

опасна. 

 

Эксперимент 6. Взлет самолѐта при сильном боковом ветре 

 

 Для наглядности ситуации рассмотрим траекторию полета при боковом 

ветре в 40м/с. 

 

Рис. 22. Траектория при взлете с сильным боковым ветром 

 

Взлет самолета при сильном боковом ветре также опасен, как и посадка. 

При взлете собственная скорость самолета довольно мала (скорость, при 

которой Boeing 737 начнет отрываться от земли, равна 220км/ч), а скорость 

ветра - 144км/ч. Так как эти скорости соизмеримы, то их результирующая 

будет иметь значительную проекцию на ось Z. Это приводит к заметному 

смещению самолета вдоль данной оси. Но стоит отметить, что отклонение 

при взлѐте менее опасно, чем при посадке, так как у пилота будет достаточно 

времени для выравнивания самолѐта. 
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Эксперимент 7. Разворот на высоте при сильном ветре 

 

 Рассмотрим ситуацию, когда необходимо развернуть самолѐт в 

обратном направлении на большой высоте. Данная ситуация возможна, 

например, при захвате воздушного судна террористами, требующими 

изменения маршрута полѐта. Для усложнения выполнения манѐвра 

предположим, что самолѐт в этот момент находится в зоне турбулентности и 

сильных ветров. 

Опасность данного манѐвра заключается в том, резкий разворот 

самолѐта на 180˚ не возможен без значительного уменьшения скорости, а 

оно, в свою очередь, приведѐт к серьѐзному уменьшению высоты, в 

критических ситуациях – к крушению. Следовательно, попробуем 

смоделировать разворот без изменения скорости.  

 Чтобы осуществить манѐвр, необходимо задать различные тяги 

двигателей, углы закрылков и угол крена. Положим, безопасный угол крена 

при данной скорости равен 3˚, углы левого и правого закрылков 

соответственно 1˚ и -1˚, разность тяг на двигателях – 100 кН. Введѐм ветер, 

дующий вдоль оси X, и используем закон изменения плотности среды (18). 

 На рисунке 23 изображѐн график зависимости Z(X), во время 

выполнения разворота. Как видно из графика, траектория манѐвра имеет 

параболическую форму, но она несимметрична. Это объясняется наличием 

ветра вдоль оси X, причѐм до пересечения пунктиров на рисунке 23 он 

преимущественно попутный (увеличивает скорость самолѐта, тем самым 

препятствуя развороту), а после – преимущественно встречный (уменьшает 

скорость самолѐта). Расстояние, пройденное самолѐтом вдоль оси X от 

начала выполнения манѐвра до поворота на 90˚ составляет целых 22 км, 

вдоль оси Z – 16 км. Это объясняется большой скоростью самолѐта, и как 

следствие невозможностью быстрой смены направления движения. 
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Рис. 23. Траектория при развороте самолѐта на высоте 8000 м. Точка пересечения двух 

пунктиров – момент, когда проекция скорости на ось X равна нулю, а на ось Z  - 

максимальна. Так же в этот момент самолѐт повернут на 90˚ относительно начального 

направления 

 

 

Рис. 24. Колебания высоты во время разворота вследствие турбулентности и изменений 

скорости. 

 

 Из рисунка 24 видно, что перепад высот во время разворота составляет 

300 метров. Период колебаний составляет 600 секунд, откуда можно 

вычислить среднюю скорость изменения высоты – 1 м/с. Данная 

вертикальная скорость является допустимой и вполне безопасной. 
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Эксперимент 8. Отказ двигателя на высоте 

  

 Под отказом понимается полное либо частичное снижение мощности 

двигателя вследствие какой-либо неисправности, и как следствие 

уменьшение тяги. 

 Рассмотрим критическую ситуацию, когда у самолѐта отказывает один 

из двигателей. У исследуемого  Boeing 737 всего 2 двигателя, поэтому отказ 

хотя бы одного с высокой вероятностью может привести к крушению. 

 Допустим, отказ произошѐл на высоте 8000 м и на крейсерской 

скорости. Пусть тяга двигателя после отказа составила 5 Н, еѐ явно не 

хватает для того, чтобы удерживать самолѐт на постоянной высоте. В случае 

отказа двигателя в полете и невозможности сохранять назначенную высоту 

(эшелон) полета на максимальной продолжительной тяге оставшихся 

работающих двигателей, экипаж должен выполнить процедуру снижения. 

Снижение выполняется до высоты, на поддержание которой достаточно 

имеющейся тяги двигателей [6]. Но так в рамках данной модели не 

учитывается поведение экипажа и систем стабилизации полѐта, то можно 

считать, что не возникает факторов, стремящихся выровнять самолѐт при 

падении.  

 

Рис. 25. Траектория движения самолѐта при отказавшем двигателе 
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Как видно из рисунка 25, самолѐт снижается вплоть до земли, при этом 

пролетев 30 км. 

 

Рис. 26. Зависимость угла крена (γ) от времени при отказе одного из двигателей 

 

Из рисунка 26 видно, что при отказе одного из двигателей самолет 

начинает вращаться вокруг продольной оси. По графику видно, что самолет 

вращается вплоть до столкновения с землѐй. 

По результатам данного эксперимента можно сделать вывод, что полѐт 

двухдвигательного самолѐта с одним отказавшим двигателем приводит к 

крушению.  
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Заключение 

 

В данной работе рассмотрена задача построения математической 

модели самолѐта в сложных погодных условиях. Для исследования 

устойчивости модели были проведены следующие эксперименты: 

1) Прохождение воздушных ям и турбулентных зон. 

По результатам этих экспериментов было выявлено, что данные 

явления не могут стать причиной крушения либо потери 

управляемости авиалайнера. 

2) Взлѐт и посадка при сильных боковых ветрах. 

В ходе этих экспериментов было наглядно показано, что боковой 

ветер весьма опасен и способен привести к авиакатастрофе.  

3) Разворот на высоте при сильном ветре. 

В результате моделирования было установлено, что разворот на 

большой высоте и большой скорости возможен, но очень длителен.  

Построенную модель можно считать адекватной, так как полученные 

нами зависимости скоростей, координат и ускорений совпадают с реальными 

данными, полученными при полѐте Boeing 737 с точностью до 12% 

(полученная скорость полѐта – 199м/с, а крейсерская скорость Boeing 737 – 

224м/с, разница – менее 12%). 

Полученные результаты могут быть применены в построении 

реалистичных авиасимуляторах для тренировок пилотов и оттачивания 

навыков пилотирования в условиях плохой погоды. 
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