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Введение
Для современных летательных аппаратов одним из важных

факторов является длина ВПП. Как сказано в [1], длина ВПП
для сверхзвукового гражданского самолета, которая является
способностью эксплуатироваться на аэродромах с длиной
ВПП не более 2000 м, сделал этот вид транспорта практически
безальтернативным для делового мира. 

1. Расчет длины разбега при взлете, дистанции прерванного
и продолженного взлета для пассажирского самолета
Взлетный участок характеризуется взлетной дистанцией

самолета, которая складывается из длины разбега и длины
участка, на котором самолет, разгоняясь, набирает
безопасную высоту. Он является одним из наиболее тяжелых
участков траектории полета и, во многих случаях, накладывает
серьезные ограничения на характеристики самолета. Получим
приближенное уравнение, позволяющее рассчитать длину
разбега в зависимости от тяговооруженности самолета и
удельной нагрузки на крыло [2].

Для этого приравняем кинетическую энергию самолета в
момент отрыва от земли к работе силы тяги на дистанции
разбега:

Введя новый параметр � приведенный коэффициент
сопротивления 

после преобразований, получим

Так как летно�техническими требованиями к самолету
обычно предусматривается взлет в неблагоприятных
атмосферных условиях, введем в последнюю формулу
поправки на нестандартность атмосферы, а также на
изменение тяги двигателя по мере увеличения скорости. Тогда,
при условии, что на уровне земли ρ    1/8, получим:

где,  
Δн/ст учитывает отклонение плотности от стандартного

значения;
падение тяги по скорости движения самолета  
по отношению к тяге при V = 0;

изменение тяги при нестандартных температуре
и давлении;

f � значения приведенного коэффициента сопротивления
для аэродромов с бетонным покрытием. 

Обычно при расчетах принимают параметры, которые
представлены в таблице 1:

Таблица 1

Из формулы (1.1) можно получить зависимость для
определения относительного размера силовой установки,
обеспечивающей при заданной длине разбега взлет самолета
с фиксированным значением удельной нагрузки на крыло: 

При проектировании самолета согласно "Нормам летной
годности" [3] должны быть предусмотрены меры,
обеспечивающие безаварийную эксплуатацию его в случае
отказа на взлете одного из двигателей, установленных на
самолете. При отказе двигателя на участке разбега самолета
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по взлетно�посадочной полосе летчик должен принять
решение о продолжении взлета с работающими двигателями
либо затормозить. Первый случай называется продолженным
взлетом, второй � прерванным.

Решение летчика о продолжении или прекращении взлета
зависит от соотношения величин скорости самолета в момент
отказа двигателя и критической скорости взлета. Критическая
скорость взлета � это такая скорость самолета на участке раз�
бега по ВПП, при которой в случае отказа одного из двигате�
лей самолет способен как продолжать разбег и произвести
взлет, достигнув на расстоянии, равном 2/3 свободной зоны
от конца концевой полосы безопасности (КПБ) высоты
Нбез= 10,7 м, так и прекратить взлет, остановившись после
торможения в конце КПБ. На рисунке 1 представлена схема
прерванного и продолженного взлета [4].

Величина критической скорости взлета может быть
найдена формула следующим образом:

На аэродроме без свободной зоны величина Lсв.зона

принимается равной нулю.
Длина дистанций продолженного взлета и прерванного

взлета по аналогии определим по следующим формулам:

Lразб.i и nxi � длина разбега и средняя продольная перегруз�
ка на участке разбега со всеми работающими двигателями;

Lразб.i�1 и nxi�1 � длина разбега и средняя продольная перег�
рузка на участке разбега с одним отказавшим двигателем;

Lторм и nx торм � длина пробега и средняя продольная перег�
рузка на участке торможения; 

Lпауз � длина участка разбега, проходимого самолетом за
промежуток времени 

Δtпауз (обычно 3 с), который необходим летчику для приня�
тия решения о прекращении или продолжении взлета и вклю�
чении тормозных устройств в случае прекращения взлета, т.е.
длина участка паузы L полёт i�1 � длина участка, проходимого са�
молетом с отказавшим двигателем от момента отрыва до мо�
мента достижения безопасной высоты;

Vк.п. � скорость самолета при разбеге в конце паузы;
Vк.п.

2 , nx отр i�1� скорость самолета и продольная перегрузка
при отрыве самолета от земли с отказавшим двигателем.

Балансировочный расчет проведен при числе Маха

М = 0,184, отклонении угла закрылка δ = �40°, угле атаки α = 10°,
модели турбулентности k�ω�sst, давлении P0 = 101325 Па,
давлении за щелевым cоплом выдува P*= 411412 Па,
температурой за щелевым соплом выдува T*=461 K,  темпера�
турой T0 = 300 K, расходом воздуха за щелевым соплом выдува
Gв.отб= 406 кг/с. Под соплом выдува мы подразумеваем щель
для выдува воздуха для газодинамического управления векто�
ром подъемной силы в районе крыла летательного аппарата.
На рис. 2 показано расположение щелевого сопла выдува
воздуха из двигателя. 

Результаты численного моделирования процеса  натека�
нии дозвукового потока на крыловой профиль с элементами
аэродинамического управления вектором подъемной силы
представлены в работах [5�6].

В нормах летной годности гражданских самолетов
сформулирован ряд требований к самолету, обеспечивающих
его безопасность.

Одно из этих требований: недопущение катастрофы при
отказе одного из двигателей при взлете самолета. Самолет
при этом должен либо продолжить взлет и уложиться в задан�
ную длину ВПП, либо осуществить экстренное торможение и
остановиться в пределах ВПП заданной длины. Зависимость
Мотр и LВПП представлена на рис. 3.

2. Расчет потребного уровня тяги двигателя и уровня
акустического шума на взлетном режиме

Мгогие из перечисленных здесь способов увеличения тяго�
вооруженности не могут быть использованы или могут исполь�
зоваться ограниченно на гражданских самолетах, силовые ус�
тановки которых должны удовлетворять определянным требо�
ваниям, связанным с ограничением уровня шума, создваемого
при взлете (а также при посадке) самолета. Требования к уров�
ню создаваемого шума для гражданских самолетов могут
явиться основым фактором, определяющим размер и тип при�
меняемых на самолете двигателей. Так, одним из действенных
способов уменьшения уровня взлетного шума является исполь�
зование при взлете пониженных режимов работы двигателей. 

Удельная нагрузка на крыло P0 оказывает существенное
влияние на уровень шума. Это обусловлено тем, что увеличе�
ние площади крыла при фиксированной взлетной массе само�

Рис. 1 Схема прерванного
и продолженного взлета

Рис. 2 Расположение щелевого сопла выдува воздуха из двигателя

Рис. 3 Графики зависимости Мотр и LВПП
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лета позволяет выполнить взлет при пониженных режимах ра�
боты двигателей. 

В вариантах данного сверхзвукового пассажирского
самолета был выбран тип двигателя АЛ�31Ф [7] без
форсажной камеры для расчета по нижеследующим
параметрам на двух режимах:

1. Максимальный режим двигателя АЛ�31Ф (без выдува
потока от двигателя): 

2. Дросселированный режим двигателя АЛ�31Ф (с выдувом
потока от двигателя) :

В соответствии с вышеизложением была выбрана схема
СДС с тремя двигателями, показанная на рис. 4:

В результате расчета были получены графики зависимости
коэффициента Суасдув от расхода отбираемого возвуха GB.ОТБ.

при отклонении угла закрылка δ =�30°, угле атаки α =10°,
М=0.184,..0.23,..0.3, GB.ОТБ.1=10кг/c, GB.ОТБ.2=20кг/c,
GB.ОТБ.3=30кг/c, GB.ОТБ.4=40кг/c, GB.ОТБ.5=8кг/c, GB.ОТБ.6=6кг/c,
GB.ОТБ.7=4кг/c.

Видно, что с ростом отбираемого расхода возуха от дви�
гателя коэффициент подъемной силы возрастает.

Для двигателя АЛ�31 график зависимости наружной тяги
двигателя Pнар. от отбираемого расхода воздуха GB.ОТБ предс�
тавлен на рис. 7.

Заметно, что при увеличении отбираемого расхода возду�
ха GB.ОТБ наружная тяга Рнару. уменьшается.

Величина допустимого уровня шума в контрольных точках
регламентируется соответствующими стандартами (ГОСТ
17228�78 и стандарт ИКАО) и зависит от взлетной массы са�
молета.

Для оценки величины уровня шума, создаваемого само�
летом на взлете, в настоящее время наиболее широко ис�
пользуется показатель, называемый эффективным уровнем
воспринимаемого шума EPNL [8].

На данный момент расчет акустической мощности шума
W в соответствии с теорией Лайтхилла производится по газо�
динамическим и геометрическим параметрам струи в выход�
ном сечении реактивного сопла. Однако разные авторы при�
меняют различные формулы [9�12]:

наука

Рисунок 4. Схема расположения двигателей для данного СДС

Рисунок 5.
Эффективная

скорость
истечения сопла

от внутренней
тяги двигателя

АЛ'31Ф

Рис. 6 Графики зависимости коэффициента подъемной силы Суа сдув
от различных отбираемых расходов воздуха 

Рис. 7 Зависимость наружной тяги Рнар. 
от отбираемых расходов воздуха  G в.отб

Рис. 8 Зависи'
мости коэффи'
циента эффек'
тивнай скорости
истечения Сопла
Сc от макси'
мальной тяги
двигателя
Pдв.max при раз'
личных отбира'
емых из двига'
теля потоках
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Здесь: K1, K2, K3, K4 � для различных струй двигателя.
С целью выбора формулы, расчет по которой давал бы

наилучшее совпадение с результатами измерения шума ТРД,
были проведены дополнительные экспериментальные иссле�
дования, а также произведен анализ экспериментальных дан�
ных, полученных другими авторами. В результате установле�
но, что наилучшее совпадение расчетных данных с экспери�
ментальными для холодных и горячих струй наблюдается при
вычислении W по формуле (5), т.е.

где K � коэффициент пропорциональности, величина
которого получена экспериментально;

� скорость и плотность струи в выходном сечении сопла;
� площадь выходного сечения сопла;

a0 � скорость звука в окружающей среде.
В результате был получен график эффективной скорости

истечения сопла от внутренней тяги двигателя, представлен�
ный на рис. 8.

Проведен расчет уровня акустического шума по графику за�
висимости эффективной скорости истечения сопла от внутренней
тяги двигателя Pвзл. мах= 3925 кгс. У двигателя АЛ�31Ф бесфорсаж�
ная максимальная внутренняя тяга равна 7300 кгс при взлете,
Pвзл. мах= 4996 кгс (без выдува потока), соответственно эффектив�
ная скорость истечения сопла Сс=683 м/с. На дросселированном
режиме двигателя (с выдувом потока) получается Сс=603 м/с. В
итоге дросселированный двигатель приводит к уменьшению уров�
ня акустического шума

� относительный уровень уменьшения акустической
мощности шума;

� эффективная акустическая мощность щума; 
� дросселированная акустическая мощность шума.

Для получения Pдв.потр взяли все нижние параметры и
подставили в два уравнения:                                  Таблица 2

Чтобы определить, при каком значении тяговооружен�
ности это может быть обеспечено, необходимо решить систе�
му двух уравнений с двумя неизвестными, которыми в этой
системе уравнений являются Мотк. крит и Рсу

�  
. 

Полученные результаты Gв.отб.1, Gв.отб.2, Gв.отб.3, Gв. отб.4,
по приведённым ниже зависимостям, представлены вслед за
ними:  

График зависимости коэффициента эффективной ско�
рости истечения сопла Сc от потребной тяги двигателя
Pдв.потр. представлен на рис. 9.      

По полученному результату и графику, представленному
на рис. 9, определим самую маленькую скорость истечения
из сопла двигателя на взлетном режиме при Gв.отб.2= 20 кг/с.

График зависимости относительного уровня уменьшения
акустического шума W

�
от отбираемого воздуха от двигателя

Gв.отб i показан на рис. 10.

На графике отложено влияние отбираемого воздуха от
двигателя Gв.отб. от двигателя на относительный уровень
уменьшения акустического шума W

�
. Видно, что для W

�
сущест�

вует локальный максимум в Gв.отб 2= 20 кГ/с для данного типа
двигателя.  

Выводы
Полученные результаты показывают, что двигатель свер�

хзвукового административного самолета может работать на
задросселированном режиме при взлете. При этом, благода�
ря энергетической механизации выдува воздуха, двигатель
будет работать не только на создание тяги, но и на улучше�
ние аэродинамики крыла. Видно, что в этом случае скорость
истечения струи Сс из сопла двигателя уменьшается. Это поз�
воляет существенно уменьшить мощность акустического шу�
ма двигателя, что подтверждается результатами расчетов,
представленными выше.                                                        
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Рис. 9
График
зависимости
коэффициента
эффективной
скорости
истечения
сопла Сc от
потребной тяги
двигателя 
Pдв. потр.

Рис. 10 График
зависимости
относительного
уровня уменьшения
акустического шума
W

�
от отбираемого

воздуха от двигателя
Gв. отб i
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"Братство мотористов � самое сильное и крепкое из инженер�
ных специальностей" � сказал в своей вступительной речи заведую�
щий кафедры "Теория и расчет воздушно�реактивных двигателей"
Алексей Борисович Агульник на открытии третьего (заключительно�
го) этапа Всероссийской студенческой олимпиады "Авиационные
двигатели и энергетические установки". 

На 51�ую олимпиаду, которую принимал в этом году, с 7 по 9
ноября в своих стенах Московский авиационный институт (нацио�
нальный исследовательский университет), приехали более 50 сту�
дентов и преподавателей ведущих аэрокосмических ВУЗов сраны:
Самарского университета, УГАТУ, РГАТУ, КНИТУ�КАИ и ОГТУ. 37
лучших студентов старших курсов боролись за звание лучших в че�
тырех тематических разделах: "Теория, расчет и проектирование
авиационных двигателей и энергетических установок", "Теория и
расчет лопаточных машин", "Основы конструирования авиацион�
ных двигателей и энергетических установок" и "Технология произво�
дства авиационных двигателей и энергетических установок". В тече�
ние 4 часов студенты решали конкурсные задания, представляю�
щие собой аналитические вопросы по каждому разделу. Вопросы
традиционно были разыграны в день проведения олимпиады члена�

ми жюри, в состав которых вошли преподаватели ВУЗов�участни�
ков. По итогам олимпиады места в командном зачете распредели�
лись следующим образом:

1 место � Самарский университет;
2 место � УГАТУ;
3 место � РГАТУ;
4 место � МАИ (НИУ);
5 место � КНИТУ�КАИ;
6 место � ОГТУ.
Все призеры и победители командного и личного зачета бы�

ли награждены дипломами и ценными призами, которые вручал
почетный гость олимпиады, выпускник факультета двигателей
Московского авиационного института, генеральный конструктор�
директор "ОКБ им. А. Люльки" Евгений Ювенальевич Марчуков.

Помимо самой олимпиады, для участников была организо�
вана экскурсионная программа, в ходе которой ребята посе�
тили лаборатории института, а также ФГУП "ЦИАМ им. П.И.
Баранова".

Олимпиада 2019 года будет проходить в Рыбинске на базе РГАТУ.  
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