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Решена задача количественной оценки изменения потребной энерговооруженности на ранней стадии 
проектирования модификаций тяжелого самолета транспортной категории по условиям равенства длин 
 разбега и пробега разрабатываемых модификаций и их базового варианта. 
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Введение 
 

Обеспечение требуемых взлетно-посадочных ха-

рактеристик (ВПХ) самолетов является одним из 

наиболее востребованных направлений развития 

авиации, поскольку именно они оказывают решаю-

щее влияние на: 

– безопасность прохождения самых опасных эта-

пов полета  –  взлета и посадки; 

– классы аэродромов базирования, которые во 

многом предопределяют конкурентоспособность 

самолета; 

– нагрузки на самолет при посадке, и, следова-

тельно, на его весовое совершенство и ресурс; 

– требования к уровню подготовки пилотов; 

– затраты на обеспечение безопасности поле-

тов. 

Формулирование проблемы. Проблема обес-

печения требуемых взлетно-посадочных характе-

ристик обостряется и в процессе создания модифи-

каций самолетов, поскольку на этом этапе, как 

правило, увеличивают полезную нагрузку, т.е. 

улучшают характеристику ”груз-дальность”, что 

неизбежно влечет за собой рост взлетной массы 

самолета и повышение удельной нагрузки на кры-

ло [1]. 

В свою очередь увеличение взлетно-посадочной 

массы, удельной нагрузки на крыло приводит к 

ухудшению взлетно-посадочных характеристик мо-

дификаций самолета, увеличивая длину разбега и 

пробега. 

На протяжении всего периода развития авиации 

шел поиск и реализация средств обеспечения тре-

буемых взлетно-посадочных характеристик путем 

улучшения аэродинамических свойств крыла, энер-

говооруженности самолета и совершенствования его 

тормозных систем. 

При разработке модификаций самолета все вы-

шеназванные средства не могут быть использованы 

для сохранения базовых значений взлетно-

посадочных характеристик, поскольку крыло и си-

ловая установка у таких самолетов (с возросшей 

взлетной массой) остаются, как правило, неизмен-

ными.  

Самолеты этого типа (табл. 1) отличаются той 

особенностью, что базируются на аэродромах класса 

А (табл. 2), а это означает, что их модификации 

должны сохранить взлетно-посадочные характери-

стики, присущие базовому варианту самолета [2], 

поскольку для модификации самолета с увеличен-

ной длиной разбега (или пробега) просто не сущест-

вует располагаемых летных полос [3]. 

 Л.В. Капитанова, Ю.В. Бабенко 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 3 (39)
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Таблица 1 

Модификации тяжелых самолетов фирмы Боинг и Эрбасс 

 

Таблица 2 

Классы аэродромов 

Классы  
аэродромов Внеклассные А Б 

Располагаемая 
летная полоса, м 3500 3250 2600 

 

Решение проблемы 

 
Возникает задача: потребная длина взлетно-

посадочной полосы (ВПП) модификации ( м
вппL ) 

должна быть примерно равна аналогичному пара-

метру базового самолета ( б
вппL ): 

 б
впп

м
впп LL   (1) 

Применительно к дистанции разбега такое тре-

бование приводится  к виду 

 б
р

м
р LL  , (2) 

где м
pL  – длина разбега модификации; 

б
pL  – длина разбега базового самолета. 

При разбеге самолет перемещается по взлетно-

посадочной полосе со скоростью от рV  = 0 до ско-

рости отрыва отрV  (рис. 1).  

 

При расчете взлета самолета принимаем, что весь 

разбег совершается на основных опорах шасси, угол 

атаки ( ) и угол отклонения тяги ( ) в процессе 

разбега считаются постоянными, а уравнение длины 

разбега при принятых допущениях имеет вид [4]: 
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Интегрирование осуществляется графически от 

рV =0 до отрV : 
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
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2
, (4) 

где om  – масса самолета при взлете; 

крS  – площадь крыла; 

  – плотность воздуха; 

g  – ускорение свободного падения; 

УотрC  – коэффициент подъемной силы при раз-

беге в точке отрыва самолета от ВПП; 

рxC .  – коэффициент аэродинамического сопро-

тивления при разбеге. 

Параметры 
самолетов 747-400 LR747-400 747X 747X’’Стреч’’ A340-300 A340-500 

Длина самолета, м 70,66 70,66 73,47 80,55 63,6 67,33 
Размах крыла, м 64,44 64,44 69,77 69,77 60,3 63,45 

Пассажиро-
вместимость 416 416 430 504-522 295 313 

Силовая  
установка 

4ТРДД 
PW4056 

или 
CF6-80C2 

или 
RB211-524 

4ТРДД 
PW4062 или 

CF6-80C2 
или 

RB211-524 

4ТРДД 
GP7000 

или 
’’Трент’’600 

4ТРДД 
GP7000 

или 
’’Трент’’600 

4ТРДД 
CFM56-5C4 

4ТРДД 
’’Трент’’553 

Взлетная тяга 
 двигателей, тс 4×25,7-26,3 4×27-28,7 4×30,8 4×30,8 4×15,4 4×24 

Максимальная  
взлетная масса, т 396,9 412,77 473,1 473,1 275 365 

Крейсерское число М 0,85 0,85 0,86 0,86 0,82 0,83 
Дальность полета, км 13210 14240 16620 14450 13300 15750 
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Рис. 1. Характерные участки взлета самолета: КПБ – концевая полоса безопасности; 

 ВПП – взлетно-посадочная полоса 
 

Получим упрощенное, но достаточно точное 

аналитическое выражение для определения длины 

разбега 
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где K1 – коэффициент, учитывающий падение тяги 

двигателей по скорости и потери в воздухозабор-

никах, для самолетов с ТРД при стандартной атмо-

сфере  K1  0,9, для Сt о
н

30  и 730 мм рт. ст. –  

K 1  0,813  [5]; 

fк – коэффициент трения качения, 0,02  fк  0,08, 

0,02 – по сухому бетону, 0,04 – по твердому грунту; 

отрV  – скорость отрыва (рис. 1); 

оt  – стартовая тяговооруженность. 

Если исходить из условия (2), т.е. равенства длин 

разбега модификации самолета и базового самолета 

б
р

м
р LL   и неизменности таких параметров как 
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в которое следует подставить значения неизвестных 

скоростей, определяемых на основании уравнения (4): 

( б
отрV . )

2, ( м
отрV . )

2 и (
б
отрV . )2. В таком случае полу-

чим выражение, связывающее основные параметры 

в процессе проектирования модификации самолета: 
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где м
о

б
о tt ,  – тяговооруженности базового самолета и 

его модификации. 
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В качестве примера рассмотрим базовый самолет 

с исходной тяговооруженностью б
оt = 0,30 и 

СХр = 0,08 и СУотр = 1,70.  

При условиях 
м
рL  = 1, K1 = 0,9 и 0,813, fк = 0,02 и 

0,08 определим возможный рост взлетной массы, 

если тяговооруженность рассматриваемого самолета 

изменяется в пределах 0,7  
м
оt    1,6. 

Результаты расчета по выражению (7) сведены в 

табл. 3 и представлены на рис. 2, где выделены зо-

ны, ограниченные двумя условиями:  

– m0min = 0,78; это условие введено при эксплуа-

тации модификации с пониженными взлетными 

массами (что чаще всего и встречается в практике 

эксплуатации самолетов с m0300т); 

– m0mах = 1,26; такое условие отражает возмож-

ность эксплуатации модификации с повышенной 

взлетной массой (при обеспечении условий проч-

ности). 

Таблица 3 
 

Взаимосвязь изменения взлетной массы и  
тяговооруженности самолета при разработке 

его модификации (CХр=0,08 и CУотр=1,70) 
 

оt  оt
 K1=0,9 K1=0,813 

fк=0,02 fк=0,08 fк=0,02 fк=0,08 
0,24 0,8 0,770 0,690 0,766 0,670 
0,27 0,9 0,885 0,845 0,883 0,835 
0,30 1,0 1,0 1,0 1,0 1,0 
0,33 1,1 1,115 1,155 1,117 1,165 
0,36 1,2 1,230 1,310 1,234 1,330 
0,39 1,3 1,345 1,465 1,351 1,495 
0,42 1,4 1,460 1,620 1,468 1,660 

 
Как видим, если модификацию самолета осуще-

ствлять из условия б
p

м
p LL  , то предпочтительнее 

области модификационных изменений с 

0,10,1  м
о

м
о tиm . Полученные зависимости (5) и 

(7) позволяют количественно оценить допустимое 

изменение основных параметров в модифицирован-

ном самолете при дистанции разбега б
p

м
p LL  . 

 

mo
м

м

 
 

Рис. 2.  Потребные изменения тяговооруженности модификаций тяжелого самолета транспортной категории 
с параметрами: 300 ; 0,3; 0,08; 1,70 и 71,828 /б б б

о о Xр Уотр отрm т t C C V м с      (при б
р

м
р LL  );  

а – ограничение по возможной загрузке модификаций самолета; б – ограничение по условию прочности 
 
 

В понятие взлетно-посадочных характеристик 

входит и длина пробега (Lпp) самолета при посадке, 

когда самолет перемещается по взлетно-посадочной 

полосе со скоростью от посV  до полной остановки. 
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Торможение колес шасси и включение реверса 

тяги двигателей производится после касания само-

летом ВПП. 

Посадочная масса самолета ( посm ) принимается 

с полной коммерческой нагрузкой и минимальным 

аэронавигационным запасом топлива [3]. Кроме то-

го, из условий безопасной эксплуатации самолета 

должны быть обеспечены: 

– посадки с массой более расчетной вплоть до 

взлетной. Число таких посадок составляет не более 

3% от общего их числа за жизненный цикл самоле-

та; 

– посадки и пробег самолета с одним отказавшим 

критическим двигателем при посадочной массе, 

равной взлетной. 

Для оценки изменения посадочной массы моди-

фикаций по сравнению с базовым самолетом вос-

пользуемся известным, выражением для определе-

ния длины пробега [1]: 
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где пдn  – число двигателей; 

pr  – коэффициент отношения тяги реверса  

к прямой тяге двигателей; 

1K  – коэффициент, учитывающий падение тяги 

двигателя по скорости ( 1K  0,813); 

прf  – приведенный коэффициент трения колес 

при пробеге (среднее значение); 

прхС  – коэффициент аэродинамического сопро-

тивления на пробеге; 

пруС  – коэффициент подъемной силы на пробе-

ге. 

При этом величина посадочной скорости опреде-

ляется по выражению, аналогичному (2): 
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Непременным условием выбора параметров мо-

дификации является условие (1), применение кото-

рого к посадочному пробегу преобразуется в сле-

дующем виде 

 0,1 прб
пр

м
пр L

L

L
, (10) 

т.е. должно выполняться равенство длин пробегов 

модифицированного и базового вариантов самолета. 

Если в процессе разработки модификации оста-

ются неизменными K1, fпр., ρо, СХ,пр., СУ,пос. Sкр., то по 

аналогии с (6) можно сформировать равенство: 
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В равенство (11) следует подставить значения 

посадочных скоростей, определяемых на основе 

выражения (9)    222
; поспос

б
пос VиVV  при 

м
опос mm   и преобразовать его к виду 
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Для упрощения зависимости (12) в качестве па-

раметров базового самолета примем значения: 

б
оm =300т; б

посV =66,227м/с; Сх=0,3; СУпос=2,0; 

fпр=0,25; rр=0,4; бt0 =0,3. В этом случае базовый са-

молет имеет: 

– при отказе критического двигателя – 

б
прL = 600 м; 

– при всех работающих двигателях – б
прL = 562 м. 

Принятые значения параметров базового самоле-

та позволяют упростить выражение (12), в результа-

те чего получим 
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Для условия L пр=1; K1=0,9 и 0,813 определим 

возможное изменение взлетной массы как при отка-

зе критического двигателя, так и при работе всех дви-

гателей. 

В такой постановке выражение (13) принимает вид: 

– при K1=0,9, без отказа двигателя: 

м
ot =3,778 оm -2,778; 

– при K1=0,9, и отказе двигателя: 

м
оt =4,704 оm -3,704; 

– при K1=0,813, без отказа двигателя: 

м
оt =4,075 оm  -3,075; 

– при K1=0,813, и отказе двигателя: 

м
оt =4,075 оm -3,075. 

Результаты расчета приведены в табл. 4, а на 

рис. 3 эти же данные представлены с учетом допол-

нительных ограничений а и б. 

 
Таблица 4 

 
Потребное изменение тяговооруженностей ( м

оt ) 
модификаций тяжелого транспортного самолета по 

условию м
прL = б

прL при Сх пр=0,3 и СУпос=2,0 

м
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мt0  

К1=0,9 К1=0,813 
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0,78 
0,8 
0,9 
1,0 
1,1 
1,2 
1,26 

0,169 
0,244 
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Рис. 3. Потребные изменения тяговооруженности модификаций тяжелого транспортного самолета  

( б
om =300 т) по условию б

пр
м
пр LL  : а – ограничение по возможной загрузке модификаций самолета; 

 б – ограничение по условию прочности 
 

Таким образом, на рис. 3 представлена взаимо-

связь потребных изменений тяговооруженности 

тяжелого самолета транспортной категории и 

взлетных масс его возможных модификаций, если 

их параметры выбраны при условии равенства 

длины пробега модификации во время посадки с 

аналогичным параметром базового варианта такого 

самолета.  

При этом учтены следующие условия и ограни-

чения: 
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– отказ критического двигателя на пробеге; 

– падение тяги двигателя по скорости во время 

посадки; 

– снижение посадочной массы при уменьшенной 

полезной нагрузке; 

– ограничение по прочности, связанное с разо-

вым увеличением посадочной массы; 

– состояние посадочной полосы в виде величины 

коэффициента качения колес по ВПП. 

Отличительная особенность приведенных дан-

ных состоит в том, что они представлены в безраз-

мерной форме и поэтому применимы для любой 

модификации тяжелого самолета транспортной ка-

тегории с силовой установкой, образованной че-

тырьмя ТРД. 

Анализируя зависимости, приведенные на рис. 3, 

можно прийти к выводу, что реверс тяги ( r = 0) 

можно не использовать при: мm0 ≤ 0,735;  

мm0 ≤ 0,787; м
оm ≤ 0,755; м

оm ≤ 0,804. 

Так, например, при м
оm = 0,804 и м

оt = 0 имеем 

м
посV  = 0,897; и м

прL = 600м, т.е. условие (8) выпол-

няется простым торможением колес шасси без при-

менения реверса тяги двигателей. 

 
Заключение 

 
В статье предложены расчетные модели форми-

рования потребной тяговооруженности модифика-

ций тяжелых самолетов транспортной категории по 

условию их базирования на аэродромах, принятых 

для базового самолета.  

При этом учтены ограничения: по длине разбега 

при взлете и длине пробега при посадке, по условию 

эксплуатации самолетов такого типа с недогрузкой, 

по условию прочности в перегрузочном варианте, 

при различном коэффициенте падения тяги двигате-

ля, а также с учетом изменения коэффициента тре-

ния колес шасси о ВПП. 

С помощью таких моделей установлено, что при 

осуществлении модификационных изменений по 

условию б
р

м
р LL   при росте массы модификации на 

20% требуется увеличение тяговооруженности на 

16%, тогда как реализация условия б
пр

м
пр LL   при-

водит к необходимости увеличения тяговооружен-

ности на 54%. 

Таким образом, этап пробега при посадке явля-

ется определяющим по выбору тяговооруженности 

при проектировании модификаций тяжелых самоле-

тов транспортной категории по условию их базиро-

вания на аэродромах класса А.  
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