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ЗАГАЛЬНА ХАРАКТЕРИСТИКА РОБОТИ 
 

Актуальність теми. Поліпшення злітно-посадкових характеристик (ЗПХ) 
літаків є одним з найбільш пріоритетних напрямів розвитку авіації, оскільки саме 
вони мають вирішальний вплив на таке: 

– безпечне проходження найнебезпечніших етапів польоту-зльоту і посадки;  
– класи аеродромів базування, які багато в чому визначають конкуренто-

спроможність літака;  
– вимоги до рівня підготовки пілотів; 
– витрати на забезпечення безпеки польотів. 
Проблема забезпечення необхідних ЗПХ загострюється і в процесі створення 

модифікацій літаків, оскільки на цьому етапі підвищують працездатність 
модифікацій, що неминуче тягне за собою збільшення злітної маси літака й 
питомого навантаження на крило, що призводить до збільшення довжини розбігу 
при зльоті та довжини пробігу при посадці, довжини дистанції перерваного зльоту 
та потрібної довжини ЗПС.  

У процес створення ефективних модифікацій істотний внесок зробили 
вітчизняні авіаконструктори і вчені О. К. Антонов, П. В. Балабуєв, В. Н. Король, 
С. А. Бичков, А. К. М’ялиця. Сьогодні на повітряні лінії України та інших держав 
вийшли літаки Ан-140, Ан-148, Ан-158, Ан-178. У найближчі 5–10 років 
 ДП «Антонов» розробить більш продуктивні модифікації цих літаків, їх злітні маси 
збільшаться на 15–20 %, а це потребує збільшення довжини злітно-посадкової смуги 
(ЗПС) на 350...600 м, що знизить безпеку польотів на етапах зльоту й посадки. 

Виходячи з викладеного вище, виконання аналізу і синтезу ЗПХ модифікацій 
літаків транспортної категорії з прийнятними проектно-конструкторськими 
рішеннями для утримання цих ЗПХ на рівні створених базових літаків є актуальною 
науковою проблемою. 

Зв’язок роботи з науковими програмами, планами, темами. Дисертаційна 
робота виконана в Національному аерокосмічному університеті 
ім. М. Є. Жуковського «Харківський авіаційний інститут» відповідно до «Стратегії 
розвитку вітчизняної авіаційної промисловості на період до 2020 року», 
затвердженої Розпорядженням Кабінету Міністрів України №1656-р від 
27.12.2008 р., плану прикладних і фундаментальних науково-дослідних робіт МОН 
України на кафедрі проектування літаків і вертольотів за темою Г103-16/03 
«Проектування агрегатів і вузлів конструкцій літаків і вертольотів з урахуванням 
ресурсу» (ДР № 0103U005073) – в частині оцінки впливу параметрів конструювання 
вільчатих вузлів на величину коефіцієнтів конструктивної нерегулярності 
напружень, де здобувач був також відповідальним виконавцем робіт в цілому; за 
темою Д103-15/06 «Метод оптимізації геометрії крила в плані на етапі формування 
обліку літака» (ДР № 0106U001043) – де здобувач був виконавцем окремих розділів 
і відповідальним виконавцем робіт в цілому; «Проблеми створення модифікацій 
літаків транспортної категорії з урахуванням їх конкурентоспроможності» 
(ДР № 0118U004043) – в частині оцінки змінення конфігурації крила на етапах 
зльоту та посадки, де здобувач був також відповідальним виконавцем робіт в 
цілому. 

 



2 

Мета і задачі дослідження. Метою даного дослідження є створення методу 
удосконалення ЗПХ модифікацій літаків транспортної категорії до їх значень, 
заявлених для базової моделі  (ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0). 

Для досягнення цієї мети були поставлені такі завдання: 
1. Розробити «Пакет концептуально-структурних і проектно-конструкторських 

рішень утримання злітно-посадкових характеристик модифікацій на рівні їх 
базового літака» (далі – «Пакет»). 

2. Розробити новий метод формування основних параметрів модифікацій за 
детермінованими значеннями ЗПХ. 

3. Оцінити ефективність використання додаткових енергетичних камер (ДЕК) 
в амортизаційних стояках для забезпечення безвідривного руху модифікації в 
момент приземлення. 

4. Виконати проектування модифікацій та впровадити використання щілинних 
інтерцепторів у закрилках (ЩІЗ) для значного зниження аеродинамічної якості при 
приземленні. 

5. Виконати експериментальні дослідження та підтвердити ефективність ДЕК і 
ЩІЗ щодо забезпечення ЗПХ модифікацій літаків. 

6. Розробити методики синтезу параметрів ЩІЗ і ДЕК, які забезпечують 
довжину ЗПС для модифікацій на рівні довжини ЗПС базового літака. 

7. Визначити ефективність запропонованого «Пакета»; методів формування 
основних параметрів модифікацій за детермінованими значеннями ЗПХ; ДЕК і ЩІЗ 
при вирішенні завдання утримання ЗПХ більш працездатних модифікацій літака 
Ан-140 на рівні базового варіанта. 

Об’єкт дослідження – злітно-посадкові характеристики модифікацій літаків 
транспортної категорії. 

Предмет дослідження – методи і засоби, що забезпечують злітно-посадкові 
характеристики модифікацій літаків з підвищеною рейсовою продуктивністю на 
рівні базового літака. 

Методи дослідження. Концептуальні положення утримання ЗПХ більш 
важких модифікацій на рівні базового літака розроблено з урахуванням загальної 
теорії і практики створення модифікацій, яку розробив В. М. Шейнін, вимог  
FAR-25, IKAO за нормованими параметрами для зльоту й посадки. 

Особливості руху модифікацій на етапах розбігу і пробігу оцінювалися на основі 
розв’язання систем диференціальних рівнянь, у яких ураховуються параметри не 
тільки планера літака у злітно-посадковій конфігурації, але й вперше запропонованих 
локальних конструктивів у крилі з ЩІЗ і в шасі з ДЕК, що забезпечують перетворення 
потенціальної енергії амортизаційних систем шасі на кінетичну енергію планера при 
зльоті літака й погашення кінетичної енергії планера при його посадці. 

Вплив уперше введених локальних конструктивів, а саме ДЕК в 
амортизаційних системах і ЩІЗ у закрилках, на перехідні процеси оцінювався й 
експериментальним шляхом: 

– скиданням натурних стояків шасі в комплектації «пневматик + 
амортизатор + ДЕК + підресорена маса» на натурних копрах; 

– випробуванням відсіку крила з трищілинним закрилком, що містить ЩІЗ, 
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в аеродинамічній трубі Т-3 з метою кількісного оцінювання впливу ЩІЗ на 
аеродинамічну якість К, коефіцієнти Су(α) і поляру Су(Сх). 

Наукова новизна одержаних результатів. Наукові результати дисертаційного 
дослідження полягають у вирішенні проблеми забезпечення покращення ЗПХ, а саме: 

1. Уперше запропоновано й реалізовано пакет нових концептуально-
структурних положень формування ЗПХ на основі рівнянь лінійних, кутових і 
швидкісних наземних переміщень модифікацій та їх базового літака, що забезпечує 
використання більш продуктивних модифікацій на аеродромах, заявлених для 
базового літака. 

2. Уперше розроблено новий метод формування основних параметрів 
модифікацій (стартової маси і тягооснащеності), особливістю якого є надання 
можливості сформувати ці основні параметри не тільки за підвищеною 
продуктивністю, а й за величинами детермінованих параметрів ЗПХ базової моделі 
літака, завдяки чому можна визначити напрями досліджень, реалізуючи досягнення 
концептуального положення (ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0). 

3. Уперше запропоновано застосовування інтерцепторів у щілинах висувних 
закрилків (ЩІЗ), які забезпечують у момент приземлення різке і значне зниження 
аеродинамічної якості, що й приводить до суттєвого скорочення дистанції пробігу 
при посадці. 

4. Удосконалено амортизаційні системи стояків шасі шляхом уведення в ці 
системи нових локальних конструктивів, тобто ДЕК, які на етапі зльоту додатково 
підвищують енергію на відрив і кабрування літака, а при приземленні на зворотних 
ходах систем гасять потенціальну енергію стиснених пневматиків коліс, що дає 
можливість скоротити дистанції розбігу та пробігу при зльоті і посадці відповідно. 

5. Встановлено вплив незрівноваженості посадкової маси модифікації 
піднімальною силою крила, яка має місце в момент приземлення літака, на 
переміщення центра мас і навколо нього на наземних ділянках негальмівного 
пробігу при посадці, що забезпечує більш раннє включення гальмівних пристроїв і 
скорочення ділянки негальмівного пробігу. 

6. Підтверджено ефективність ДЕК і ЩІЗ на етапах зльоту і посадки 
випробуваннями на копрах натурних стояків у шасі, які мають ДЕК, і відсіку 
високомеханізованого крила, яке має ЩІЗ, в аеродинамічній трубі Т-3, що дає змогу 
забезпечити базування більш важких модифікацій (∆m0 = 3 т) літака Ан-140 на ЗПС, 
заявлених для базової моделі цього літака. 

Практичне значення одержаних результатів. 
З метою удосконалення ЗПХ модифікацій літаків транспортної категорії до 

значень, заявлених для базової моделі, використовуються такі результати 
дисертаційних досліджень: 

1. Розроблено методики й моделі в структурі «Пакета», що дають змогу на 
етапі розроблення модифікацій кількісно оцінити вплив нових локальних 
конструктивів у крилі і стояках шасі на ЗПХ модифікацій літаків. 
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2. Сформовано параметри локальних конструктивів крила з ЩІЗ і шасі з ДЕК, 
які забезпечують скорочення довжини розбігу при зльоті на 26…28 %, довжини 
пробігу при посадці на 35…38 %, потрібної довжини ЗПС модифікованого літака зі 
збільшеними злітною масою і питомим навантаженням на крило до величини ЗПС 
базового варіанта. 

3. Отримано результати копрових випробувань натурних стояків шасі зі 
штатною амортизацією і за наявності в них ДЕК і продувок відсіку крила із 
щілинними інтерцепторами в його трищілинному закрилку, що дозволяють 
формувати ЗПХ модифікацій літаків зі збільшеними масами й питомими 
навантаженнями на крило за концептуальною умовою . 

4. Отримано результати досліджень з формування ЗПХ модифікацій літака 
Ан-140 з масою, збільшеною на 3 т, і питомим навантаженням на крило, що може 
бути враховано у вигляді рекомендацій для більш важких модифікацій Ан-140. 

5. Результати досліджень мають практичне значення і використані на 
АТ «ФЕД», ТОВ «Прогрестех-Україна», НДІ ПФМ, ДП «Антонов» і в навчальному 
процесі Національного аерокосмічного університету ім. М. Є. Жуковського 
«Харківський авіаційний інститут». 

Особистий внесок здобувача. Всі основні результати дисертаційного 
дослідження, які винесені на захист, отримано автором самостійно. 

У наукових роботах, опублікованих в співавторстві, з питань, що стосуються 
цього дослідження, автору належать: [1] – аналіз змінення характеристик 
модифікацій літака порівняно з базовим;  [3, 9] – порівняльний розрахунок 
ефективності механізації крила літака з урахуванням різкого і значного зниження 
аеродинамічної якості літака в момент приземлення; [8] – обґрунтовано необхідність 
внесення локальних змін у крило літака; [10] – визначення раціонального 
оцінювання конструкції крила літака по формі в плані; [12] – формування області 
існування модифікацій літаків в координатах відносних мас і тягооснащеності;  
[16] – обґрунтовано необхідність внесення локальних змін у амортизаційні системи 
літаків транспортної категорії; [18] – розроблення параметричного формування 
злітно-посадкових характеристик модифікацій літаків; [19, 20] – визначення впливу 
параметрів додаткових енергетичних камер амортизації шасі; [22, 23] – 
моделювання перехідних процесів при зльоті і посадці модифікації літака, введення 
параметра незрівноваженості посадкової маси піднімальною силою крила літака; 
[28] – обґрунтування необхідності вирішення проблеми злітно-посадкових 
характеристик більш важких модифікацій літаків транспортної категорії зі 
збільшеною рейсовою продуктивністю;  [29, 30] – розроблення методу формування 
взаємозв’язку стартової маси й тягооснащеності більш важких модифікації і синтез 
цих параметрів; [34, 36] – визначення впливу ДЕК на посадкову дистанцію 
модифікації літака; [35] – кількісне оцінювання впливу змінення маси важкого 
транспортного літака і тягооснащеності на діапазон швидкостей прийняття рішення 
про продовження зльоту; [37] – обґрунтування і оцінювання критерію масової 
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досконалості стійок шасі літака транспортної категорії; [41] – оцінювання 
переміщень модифікації на ділянці приземлення літака;  [42] – визначення критерію 
вагової досконалості літака і агрегату; [43] – розроблення методу визначення і 
мотиву зростання стартової і злітної мас модифікацій літака транспортної категорії; 
[44] – вирішення завдання формування прийнятих змін маси і тягооснащеності 
модифікацій літака в умовах рівностей дистанцій злітно-посадкової смуги; [45] – 
порівняльний аналіз шляхів використання конструкційних матеріалів в шасі 
сучасних літаків; [46] – визначення раціональних параметрів злітно-посадкової 
смуги для літаків транспортної категорії при зльоті під час оцінювання зростання 
маси літаків транспортної категорії на етапі проектування; [47] – оцінювання моделі 
енергетичних умов літака в момент першого дотику шасі і на подальшому пробігу 
літака; [49] – опис методу, моделей і експериментальних досліджень, пов’язаних з 
досягненням мети, заявленої у дисертації; 

Роботи [2, 4–7, 11, 13–15, 17, 21, 24–27, 31–33, 38–40, 48] виконано без 
співавторів. 

Апробація результатів дисертації. Результати робіт доповідалися на 
міжнародних і галузевих науково-технічних конференціях, на науково-технічних 
семінарах кафедр університету та підприємств України в 2007–2020 рр.: 
Міжнародна науково-технічна конференція «Проблеми створення та забезпечення 
життєвого циклу авіаційної техніки» (м. Харків, 2007, 2012–2014, 2016, 2017, 2019, 
2020 рр.), Міжнародна конференція «New leading technologies in machine building: 
XV international conference» (Рибаче, 2009, 2011 рр.), Міжнародний Конгрес 
двигунобудівників (Лазурне, 2020 р.), Всеукраїнська науково-технічна конференція 
«Інтегровані комп’ютерні технології в машинобудуванні» (м. Харків, 2008 р.), IV 
Міжнародна науково-практична конференція Кіровоградської льотної академії 
Національного авіаційного університету (м. Кіровоград, 2015 р.), 4th International 
Conferences on Aeronautical Materials and Aerospace Engineering AMAE 2020 (Китай, 
2020 р.). 

Публікації. Основні результати дисертаційної роботи викладено в 
49 наукових працях, у тому числі в 1 монографії, 29 статтях у наукових виданнях, 
що входять до переліку наукових фахових видань України (у тому числі – 8 статей в 
журналах, що входять до міжнародних наукометричних баз Index Copernicus 
International, Google Scholar, РИНЦ), а також у 14 тезах доповідей у збірниках праць 
наукових конференцій (у тому числі 1 теза доповіді що входить до SCOPUS).  

Структура і обсяг дисертації. 
Дисертація складається зі вступу, семи розділів, висновків і додатків. Повний 

обсяг дисертації становить 454 сторінок, в тому числі 120 рисунків по тексту, з них 3 
– на 3 окремих сторінках, 40 таблиць по тексту, з них 8 – на 8 окремих сторінках, 
список використаної літератури складається з 277 найменувань на 30 сторінках,  
5 додатків на 43 сторінках, в тому числі – основний текст на 296 сторінках. 
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ОСНОВНИЙ ЗМІСТ РОБОТИ 

У вступі подано актуальність теми дисертації, мету та основні завдання 
дослідження, наукову новизну і практичне значення отриманих результатів, зв’язок 
роботи з науковими програмами, планами і темами, відзначено особистий внесок 
здобувача в опублікованих роботах, наведено інформацію про апробацію та 
публікації результатів дисертації. 

У першому розділі проведено аналіз сучасних методологій проектування 
модифікацій літаків транспортної категорії. Показано, що найбільш відомі авіаційні 
фірми світу процес створення модифікацій розглядають як найбільш ефективний 
шлях виведення цих літаків на ринки авіаперевезень. 

Такий підхід до створення літаків привів до того, що модифікації за основними 
показниками (рейсовою й часовою продуктивністю, паливною ефективністю, 
собівартістю авіаперевезень) перевершують свій базовий варіант, чим і пояснюється 
масова наявність модифікацій літаків в експлуатаційних авіакомпаніях. 

Проте реалізація в модифікаціях таких високих параметрів 
конкурентоспроможності неминуче призводить до суттєвого погіршення їх злітно-
посадкових характеристик (ЗПХ). 

У розділі показано, що злітно-посадкові маси більшості модифікацій 
збільшуються (mм > mб) (рисунок 1). Із наведених на цьому рисунку даних випливає, 
що значно збільшуються  стартові маси модифікацій далекомагістральних літаків 
(А-340, Іл-96, В-747) – до 20...28 %, тоді як збільшення мас модифікацій 
регіональних і середньомагістральних літаків становить 12...15 %. На цьому ж 
рисунку наведено узагальнені значення змін мас модифікацій ( ) відносно 
базової моделі, які отримано на основі аналізу статистичних даних. Як видно, 
максимальне прирощення маси модифікацій може становити 28 %. 

Показано, що використання вже відомих способів поліпшення злітно-
посадкових характеристик стосовно до модифікацій літака є практично неможли-
вим, оскільки це потребує корінних змін у крилі й силовій установці, тобто фактич-
но розроблення нового типу літака. Запропоновано нову концепцію утримання зліт-
но-посадкових характеристик модифікацій (зі збільшеними злітною масою й пито-
мим навантаженням на крило) шляхом розроблення нового методу визначення ос-
новних параметрів модифікації (злітної маси й тягооснащеності за детермінованими 
значеннями ЗПХ) і введення в крило й шасі додаткових принципово нових констру-
ктивів, що змінюють енергетичні можливості модифікацій у наземних режимах їх 
переміщень. 

Оскільки розроблення всіх модифікацій здійснюється зі збереженням 
основних параметрів крила базового літака ( ), завдяки збільшенню маси 

збільшується й питоме навантаження на крило ( > ), а це спричиняє погіршення 
ЗПХ модифікацій (таблиця 1). 

б
кр

м
кр SS =
мp бp

Під час аналізу було виявлено, що збільшення злітних мас модифікацій 
неминуче потягне за собою збільшення потрібної довжини ЗПС (LЗПС) (див. табл. 1), 
яке для окремих модифікацій далеко- (ДМЛ) і близькомагістральних літаків (БМЛ) 
становить 1000…1500 м, що є однією із причин виникнення надзвичайних ситуацій 
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при зльоті та посадці. 

 

Іл-96
18% 

 а б 

 
в 

а – зміни довжини носової і хвостової частин фюзеляжу модифікації літака 
ERJ 170-200; б – зростання злітних мас модифікацій деяких літаків транспортної 

категорії; 
в – діапазон зміни маси модифікацій літаків транспортної категорії 

Рисунок 1 – Аналіз змінення злітних мас модифікацій літаків транспортної категорії 

Таблиця 1 – Змінення потрібної довжини ЗПС для модифікацій літаків RRJ і Ан-148 
Модифікації 
літаків RRJ 60 RRJ 75 RRJ 95 Ан-148-100А Ан-148-100Б Ан-148-100В

Кількість 
пасажирських 
крісел, шт. 

60–63 75–78 95–98 до 85 

Дальність, км 3545...5205 3360...5125 3280...4620 2100 3500 4400 
Потрібна 
довжина ЗПС, м 1595 1646 1980 1600 1800 1885 

 

Аналіз зазначених процесів показав, що проблема ЗПХ модифікацій є однією 
із проблем безпеки польотів, яку необхідно вирішувати на новому науковому й 
проектно-конструкторському рівні за умовою 
 (ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0). (1) 

У другому розділі описано формування «Пакета концептуально-структурних 
положень і проектно-конструкторських рішень утримання злітно-посадкових 
характеристик модифікацій на рівні їх базового літака» («Пакет»), використання 
якого забезпечує отримання ЗПХ модифікацій зі збільшеними злітною масою й 
питомим навантаженням на крило на рівні аналогічних параметрів базового літака 
(рисунок 2). 
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НОВІ ОБ ЄКТИ ЗАПРОПОНОВАНОГО «ПАКЕТА»’
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основні
параметри

(ЗПХ)     м   
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КОНЦЕПТУАЛЬНІ ПОЛОЖЕННЯ
ЗАБЕСПЕЧЕННЯ УМОВИ (ЗПХ)  = (ЗПХ)

МЕТОД ВИЗНАЧЕННЯ СТАРТОВОЇ
МАСИ І ТЯГООСНАЩЕНОСТІ МОДИФІКАЦІЇ
ЗА ДЕТЕРМІНОВАНИМИ ЗНАЧЕННЯМИ (ЗПХ)

МЕТОД ОЦІНЮВАННЯ РУХУ 
МОДИФІКАЦІЇ ПРИ ЗЛЬОТІ І ПОСАДЦІ

ЕНЕРГЕТИЧНІ УМОВИ
 ПОЛІПШЕННЯ УМОВ ЗЛЬОТУ З ВИКОРИСТАННЯМ

АМОРТИЗАЦІЙНИХ СИСТЕМ ШАСІ 

ВИКОРИСТАННЯ
СТРИБКОПОДІБНОГО ЗМІНЕННЯ

АЕРОДИНАМІЧНОЇ ЯКОСТІ 
В МОМЕНТ ПРИЗЕМЛЕННЯ

ШЛЯХИ ЗАСТОСУВАННЯ
ДОДАТКОВИХ ЕНЕРГЕТИЧНИХ КАМЕР (ДЕК)

ДЛЯ СКОРОЧЕННЯ РОЗБІГУ І ПРОБІГУ

ВИКОРИСТАННЯ ЩІЛИННИХ ІНТЕРЦЕПТОРІВ (ЩІЗ) 
ДЛЯ КЕРУВАННЯ АЕРОДИНАМІЧНОЮ ЯКІСТЮ 

ПРИ ПРИЗЕМЛЕННІ ЛІТАКА 

СИНТЕЗ ПАРАМЕТРІВ ДЕК І ЩІЗ 
ЗА ДЕТЕРМІНОВАНИМИ ЗНАЧЕННЯМИ (ЗПХ) 

( ( ) ( )m +   m mo oЗПХ)  =  (ЗПХ) 

 
Рисунок 2 – Пакет концептуально-структурних і проектно-конструкторських 
положень утримання злітно-посадкових характеристик модифікацій на рівні 

їх базового літака за умовою  (ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0) 

Запропонований «Пакет» складається із двох умовних, але безпосередньо 
зв’язаних між собою блоків: 

– блока концептуально-структурних положень, утвореного сумою нових 
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методів, які являють собою наукову основу «Пакета»; 
– блока принципово нових проектно-конструкторських рішень, які 

забезпечують реалізацію нових наукових положень, що відповідають вихідній умові  
(ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0). 

Як ЗПХ в цій роботі розглядаються загальні параметри модифікації, 
переміщення й швидкості при рухах модифікації по ЗПС (рисунок 3). 
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Рисунок 3 – Основні параметри літака, переміщення й швидкості 

на злітній і посадковій дистанціях 

Загальні параметри: 
• ; б

кр
м
кр SS =

•   p  >    м
0m  > б

0m ; м
0

б
0p ; б

0t  > м
0t .

• Нормовані швидкості: 
• швидкість звалювання 

maxyкрн
с С13,1S

m2V
ρ

= ; 

• мінімальна швидкість 
cmin V2,1V =  ; 

• швидкість відриву 
minвідр V05,1V ≥ ; 

• швидкість прийняття рішення 
c1 V15,1V = ; 

• швидкість заходу на посадку 

крпосyo
пос SC

m2V
ρ

= ; 

• швидкість парашутування при 
приземленні 

( )8m01,0V28,05,0V поспосy ++= . 

 

При цьому переміщеннями по ЗПС є: 
– довжина розбігу при зльоті  pL ;
– довжина пробігу при посадці  пpL  ;
– дистанція перерваного зльоту  з урахуванням ділянок розбігу і пробігу, 
оскільки ця величина визначає аеродром базування, тобто потрібну довжину 
злітно-посадкової смуги . 

пеpерL

зпсL
Під швидкостями в цій постановці розуміють: 

– швидкість прийняття рішення  в умовах перерваного зльоту; 1V
– швидкість парашутування   в момент безпосереднього приземлення, від 

якої залежать усі параметри переміщення літака по ЗПС при пробігу. 
уV

З урахуванням рівняння (1) концептуальні положення стосовно окремих 
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параметрів ЗПХ подано в такому вигляді: 
– довжина розбігу модифікації повинна дорівнювати (або незначно 

відрізнятися) довжині розбігу базового літака: 

м
рL  

  ∫
−

ρ
−−

=
2
відрV

0
уркp.x

0

2
кр0

к01

2

p

)СfC(
m2

VS
ftK

dV
g2

1L  ,   ,    ; (2) Lр
б
р

м
р kLL = 0,1kLр ≤

– довжина пробігу модифікації при посадці Lпp
м повинна дорівнювати (або 

менше) довжині пробігу базового літака Lпp
б: 

 ∫
+−

ρ
+

=
посV

0
ревуaxa

2пр

P)СfC(S
2
V

fG

VdVmL ,    ,    ; (3) Lпр
б
пр

м
пр kLL = 0,1kLпп ≤

– дистанція перерваного зльоту модифікації  повинна дорівнювати 

дистанції перерваного зльоту базового літака  

м
перерL

б
перерL  :

 ,    Lперер
б
перер

м
перер kLL = 0,1kLперер ≤ . (4) 

Швидкісні обмеження подано у вигляді рівностей: 
– швидкість прийняття рішення в умовах перерваного зльоту на модифікації 

повинна дорівнювати швидкості прийняття рішення на базовому варіанті: 

 ; (5) б
1

м
1 V)ДЕК(V ≅

– швидкість парашутування у момент безпосереднього приземлення 
модифікації зі збільшеною посадковою масою не повинна бути більшою за 
аналогічну величину базового літака: 

 б
у

м
у V))ДЕК((V ≅β . (6) 

Виконання таких концептуальних умов дозволяє забезпечити базування 
модифікацій літака на аеродромах, заявлених для базового літака, а пілотам – 
ідентичність пілотування у злітно-посадкових режимах. 

У третьому розділі розроблено метод визначення стартової маси і 
тягооснащеності модифікацій 2–4 (див. рисунок 3) з урахуванням детермінованих 
значень (ЗПХ)м на основі залежностей вигляду 
 ( )у1пеpepпppoo V,V,L,L,Lft,m = , (7) 
де б

i
м
ii L/LL =  – відносна величина переміщень модифікацій по аеродрому; у1 V,V  – 

відносні величини злітно-посадкових швидкостей; oo t,m   – відносні величини мас і 
тягооснащеностей модифікацій. 

Слід зазначити, що при реалізації залежностей типу (7) розглянуто значення 
iL = 1,0 і iV  = 1,0, тобто за умовами (2)–(6), але залежності типу (7) претендують на 

універсальність у безрозмірних параметрах і дають змогу розглядати розв’язання 
при 0   залежно від умов замовника і можливостей силової установки. ,1kLперер ≤

А. Реалізація методу (7) за концептуальними умовами (2) і (3), тобто при 
 і (  і  б

р
м
р LL ≅ б

пр
м
пр LL ≅ 0,1kLр = 0,1kLпр = ). 
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Прирівнювання аналогічних спрощених величин  і   для модифікації і 
базового літака (

рL прL
0,1Lp = ) дало можливість визначити взаємозалежність основних 

параметрів модифікації для ділянки розбігу 

        
)V

m6
SC

ftK(g2

V
L

2
відр

0

крХp0
к01

2

p
відр

ρ
−−

= ;     
1t

С3/Сf
К

1tt
С3/Сf

К

m
б
0

УвідрУрк

1

м
0

б
0

УвідрХрк

1

0

−
+

−
+

= , (10) 

а за концептуальною умовою (3) для пробігу при посадці 

   

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡
++⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

≅

прop
дв

1

2
пос

пр

3
1ftr

n
11Kg2

V
L

пру

прх

С
C

;   

1tr
n
11

С3/Сf
K

1ttr
n
11

С3/Сf
K

m

oбp
двпосупрхпр

1

оoбp
двпосупрхпр

1

o

+⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

+

+⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

+
= , (11) 

де om  – відносна маса модифікації;  – тягооснащеність; ot  – коефіцієнт 

відношення тяги реверса до прямої тяги двигунів;  – коефіцієнт, який ураховує 
падіння тяги двигуна за швидкістю;  – зведений коефіцієнт тертя коліс при 
пробігу (усереднене значення);  – кількість двигунів;  і  – аеродинамічні 
коефіцієнти при зльоті і посадці. 

1K
прf

пдn уС xС

Як бачимо, на допустимі зміни злітної маси модифікації відносно злітної маси 
базового варіанта найбільше впливають відносна величина тягооснащеності мо-
дифікації , аеродинамічні коефіцієнти  і , коефіцієнт падіння тяги двигунів . уС xС 1K

Коефіцієнти  і визначаються в основному параметрами крила базового 
літака, які в модифікації зазвичай залишаються незмінними. 

уС xС

Тому при визначенні зон існування модифікацій у координатах 0m , ,  
слід мати на увазі обмеження за значеннями 

ot 1K
0m  і , спричинені особливостями 

експлуатації.  
1K

Так, за 0m  і  існують обмеження: 1K
– min  = 0,78, що має місце при експлуатації модифікації зі зменшеними 

злітними масами;  
0m

– max  = 1,26, що має місце при експлуатації модифікації зі збільшеною 
літною масою; 

0m

–  = 0,9 без відмови двигуна; 1K
–  = 0,813 при відмові двигуна. 1K
Б. Реалізація методу (7) за концептуальною умовою (5), тобто при однакових 

швидкостях прийняття рішення на модифікації і базовому літаку. Швидкість V1 
визначено в полі залежностей V=f(L) для етапу зльоту при відмові критичного 
двигуна . При цьому можливі два варіанти змінення швидкості руху по ЗПС: відмV

1) ( ) ( ) перер1відм V0VVV0V   – перерваний зліт; =→→→= →
2) ( )   – продовжений зліт. відм1відм VVV0V →→→=
Значенням цих швидкостей відповідають певні ділянки злітної дистанції 

(рисунок 4): 

 



12 

 
Рисунок 4 – Швидкість прийняття рішення V1 при перерваному 

і продовженому зльоті 
 

0VVVV0ДПВРДПВ 11відмвідм
LLLLL →→→ ++=≥ ;  

відр11відмвідм VVVVV0ДПЗРРДР LLLLL →→→ ++=≥ , 

де – довжина ділянки розбігу з усіма працюючими двигунами від старту 
до моменту відмови критичного двигуна на швидкості ; 

відмV0L →

відмV

1VвідмVL
→

 – довжина ділянки розгону з одним непрацюючим двигуном і при 
нормальній роботі решти до досягнення швидкості прийняття рішення; 

0V1
L →  – довжина ділянки гальмування з непрацюючим двигуном від швидкості 

 до повної зупинки; 
відр1 VVL →  – довжина ділянки розгону з одним непрацюючим двигуном і при 

нормальній роботі решти від швидкості  до швидкості відриву літака 1V відрV  . 
З урахуванням прийнятих співвідношень довжина ділянки розбігу до 

швидкості  визначається із умови рівності  .відрV

 
.L

V
m6

SC
ftr

n
11kg2

Vk
VV
VV

m6

SC
ft

n
11kg2

VV
L

КПБ
2

1
0

крx0
пр00

дв
1

2
12

1відр

3
1

3
відр

0

крx0
k0

дв
1

2
1

2
відр

VV

пp

p

відр1

−

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡ ρ
−+⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

=

=

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡

⎟
⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛

−

−ρ
−−⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

−
=→

    (12) 

На рисунку 5 відповідно до залежностей (12) з урахуванням відносних мас 

б
о

м
oм

o
m
mm = , тягооснащеностей б

о

м
ом

о
t
tt =  і швидкостей прийняття рішення б

1

м
1м

1
V
VV =  і 

відриву 2б
відр

2
відр2

відр
)(V
)(V

V =  визначено зони існування модифікаційних змін у відносних 
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координатах , а саме: лінія 1–2 – обмеження за мінімальною злітною 

масою; лінія 4–5 – обмеження за максимальною злітною масою; лінія 1–5 – 
обмеження за злітними параметрами; лінія 3–4 – обмеження за потрібною тягою 
силової установки; лінія 1–2–3–4–5 – зона допустимих значень ,  і , у якій 

можливе існування модифікацій літака, що розглядається при  = 1,08, = 1,70,  

 = 71,8 м/с. б
відрV

 

0
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V1
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 Розбіг  = 1,171;  = 1,171m t0 0

0

 
 

Рисунок 5 – Зони існування модифікаційних змін за концептуальною умовою 
(5) у координатах  з урахуванням обмежень 

Слід звернути увагу на те, що створення модифікацій за принципом 
б
1

м
1 VV =  

потребує збільшення тягооснащеності  при малій зміні стартової маси (не більше, 

ніж на 7…8 %). 
В. Реалізація методу (7) за концептуальною умовою (4) → . б

перер
м
перер LL ≈

Дистанція перерваного зльоту (див. рисунок 5) складається із ділянок розгону 
літака до швидкості  з подальшим її погашенням до 0 м/с. З урахуванням таких 
обмежень отримано рівняння для визначення дистанції перерваного зльоту з 
використанням аеродинамічних коефіцієнтів С

1V

х, властивих модифікації при розбігу і 
пробігу: 
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( ) ( )
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⎡
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⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−⋅

−

=

КПБ
2

1
2б

1
0

б
0

кpпpx0
.пр0

б
01

2
1

2б

2
1

2б
101

б
відр

б
10

2б
відр

0
б

кpxp0
к0

б
0

дв
1

2
1

2б
10

2б
відр

перер

qL2
VV

mm6

SC
fttK

VV

VVmVVVmV
mm6

SC
ftt

n
11K

VVmV

L
1

0    (13) 

На основі цієї залежності маємо можливість визначити зони використання 
модифікацій за концептуальною умовою (4). Дані розрахунків для важкого 
транспортного літака масою  наведено на рисунку 6. т300mб

о =

0,7

0,8
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Рисунок 6 – Зони потрібних параметрів модифікацій при реалізації  
 концептуальної умови  перерL =1,0 

 

На рисунку 6 позначено таке: лінія 1–2 – обмеження із умови можливостей 
недозавантаженості літака; лінія 2–3 – обмеження = 0; лінія 3–4 – обмеження за 

існуючими можливостями збільшення потрібної тяги силової установки, а отже, 
енергооснащеності літака max0t =1,28; лінія 4–5 – обмеження за масою літака із умов 
міцності, визначених найбільш тяжкими випадками навантаження різних агрегатів 
літака (крила, оперення, шасі та ін.) на різних режимах експлуатації. У цьому 
випадку взято  max0t   = 1,26; лінія 5–1 – обмеження отр1V V= . 

У третьому розділі показано, що запропонований метод визначення 
залежностей ( м

o
м

mt ) на основі концептуальних умов (2)–(5) є універсальним, а його 
реалізація за окремими умовами системи (2)–(5) повинна узгоджуватися із 
замовником. 

У четвертому розділі запропоновано метод оцінювання руху модифікації по 
ЗПС при пробігу (див. рисунок 3) з урахування м передбаченого нормами льотної 
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придатності коефіцієнта β (рисунок 7) на ділянках 4 і 5, де 
G
Ya=β , 

gm
Y1
пос

a−=β . 

 

 
1 – планування; 2 – вирівнювання; 3 – витримування; 4 – парашутування; 5 – пробіг 

Рисунок 7 – Нормовані ділянки посадкової дистанції літака  і співвідношення 
посадкової маси й піднімальної сили 

 

З урахуванням незрівноваженості посадкової маси піднімальною силою β  у 
перший момент приземлення аналіз енергетичного балансу традиційної 
амортизаційної системи подано у вигляді 

 )K,V(hmAA
2

Vm
А дотyпзпоспнам

2
упос β=+== , (14) 

де А – робота, яку сприймає амортизаційна система; 
 ,  – роботи, які сприймають амортизатор і пневматик колеса; амА пнА
  – висота парашутування на етапі 4; пзh
 – коефіцієнт незрівноваженості посадкової маси піднімальною силою крила в 
момент приземлення; 

β

 – швидкість у момент приземлення; уV
 – аеродинамічна якість у момент дотику пневматиків шасі до поверхні ЗПС. дотK

Оцінювання руху літака на ділянці 4 здійснюється на основі відомої системи 
диференціальних рівнянь із уведенням до них функцій . З урахуванням 

такого додатка основні рівняння, що описують рух літака на перехідній повітряно-
наземній ділянці 4 злітної дистанції, можна записати в такому вигляді: 

  ( ) ооппдв2

2
кру Р2РcosPX

dt
xd

g1
qSС

µ+µ+θ−=
β−

; (15) 

 ( ) опдвкру2

2
кру Р2РsinP

1
11qSС

dt
уd

g1
qSС

++θ−⎟
⎠

⎞
⎜
⎝

⎛
β−

−=
β−

.  (16) 

До умов рівноваги по осях 0х і 0у слід додати також умову рівноваги літака по осі 0z: 
( )[ ] ( )[ ]

( )[ ] ( )[ ]
.

dt
dB

dt
dIzММ

cosSНsinP2sinSНcosP2
cosSНsinаРsinSНcosаР

2

2
д
z

аэр
z

ooooooooo

ппоппппоп

θ
+

θ
=±−

−θ−+θµ−θ−−θ−
−θ−+θ−µ−θ−+θ

ll                   (17) 
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 Для найбільш точного оцінювання руху літака на ділянках 4 і 5 посадкової 
дистанції літака також ураховано динаміку рухомих елементів опор шасі, зміну 
зусилля від розкручування коліс і різницю в обтискуванні основних і передньої опор 
шасі при виникненні тангажних коливань літака. 

Таким чином, рух літака при розбігу і пробігу описується системою 
диференціальних рівнянь відносно змінних х, у, опоп ,,S,S, ϕϕθ  та їх похідних. Ці 
системи рівнянь містять багато параметрів і особливо нелінійні функції відносно 

. опoпоп ,,У,X,Q,Q,Р,Р µµ
У таких умовах розрахунок перехідних процесів за навантаженнями й 

переміщеннями реалізовано у вигляді програми із застосуванням методу Рунге – 
Кутта (модифікації Мерсона для числового розв’язання диференціальних рівнянь). 

Принциповою характерною ознакою використання наведеної вище системи 
диференціальних рівнянь при оцінюванні руху літака в площині x0y є врахування 
впливу контактів пневматиків із ЗПС і періодів роботи амортизаційної системи 
(рисунок 8). 

 
 

Рисунок 8 – Особливості розв’язання системи диференціальних рівнянь (15)–(17) з 
урахуванням впливу контактів із ЗПС і періодів роботи амортизації  

 
У розрахунковій схемі також ураховано, що в проміжках часу, які 

відповідають першому й третьому періодам роботи амортизаційних систем і 
першому, третьому і четвертому випадкам руху літака по ЗПС, система 
диференціальних рівнянь структурно змінюється. 

Умови переходу від одного випадку руху літака до іншого визначалися за 
наявністю контакту пневматиків коліс із ЗПС. 

Як тестова задача під час розв’язання цієї системи рівнянь визначалися 
переміщення Yi, θi і швидкості Vy у різних місцях амортизаційного стояка. За 
параметром V1 , близьким до нуля, визначалися зони згасаючих коливань (І) і руху із 
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підскакуваннями (ІІ), де не дозволяється включати гальмівні пристрої (рисунок 9). 
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     а        б 

а – 1 –  05,0п =β ; 2 – 1,0п =β ; 3 – 15,0п =β ; с/м1Vу = ; б – I – зона згасаючих 
коливань; II – зона незгасаючих коливань  

Рисунок 9 – Переміщення центра мас і процес згасання коливань у площині x0y 
 

Із наведених даних є очевидним, що при посадках з малими значеннями β  
(поз. 1, рисунок 9) спостерігаються підскакування на значну висоту з довгим часом 
їх згасання, тоді як при пβ  = 0,15 і амплітуда, і час згасання зменшуються в кілька 
разів, що і дає можливість здійснити більш раннє включення гальм, тобто зменшити 
час незгасаючого пробігу по ЗПС. Також суттєво збільшується негальмівний пробіг 
(див. рисунок 7) (при підскакуваннях включати гальма небезпечно), а отже, 
збільшується і загальний пробіг після приземлення. 

Таким чином, на основі запропонованого в четвертому розділі методу вдалося 
оцінити особливості руху літака в площині x0y на ділянці його приземлення з 
урахуванням впливу фактора незрівноваженості маси піднімальною силою (β ), що 
дало змогу визначити зони значень )V( yβ  згасаючих і незгасаючих коливань у цій 

площині. Установлено, що при м’яких посадках із малими значеннями β  з метою 
скорочення довжини негальмівного пробігу до амортизаційної системи необхідно 
ввести додатковий елемент, який би погашав енергію розтиснення пневматика на 
зворотному ходу роботи системи з погашення посадкової енергії незрівноваженої 
маси. Як такий елемент у роботі запропоновано додаткову енергетичну камеру 
(ДЕК), яка здатна в звичайному режимі на прямому ходу допомагати сприйняттю 
енергії першого посадкового удару й погашати енергію пневматика, що 
розтискається на зворотному ходу всієї амортизаційної системи. Така схема роботи 
призначена, як і параметр β , для зниження амплітуди наступних коливань з більш 
раннім часом їх згасання. 

У п’ятому розділі запропоновано модель нового амортизаційного стояка 
шасі, що складається із традиційних елементів пневматика й газорідинного 
амортизатора з послідовно включеною додатковою енергетичною камерою (ДЕК) 
(рисунок 10), призначення якої – забезпечити додатковий енергетичний імпульс при 
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зльоті й погашення потенціальної енергії обтисненого пневматика на зворотному 
ходу перехідного процесу в момент першого приземлення. 
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При наявності в амортизаційній системі ДЕК система диференціальних 

рівнянь (15, 16, 17) перетворюється на блок: 

 
  + { })k,S),ДЕК,(VQ дpyβ ..                        (18) 

Система 
диференціальних  
рівнянь (15)–(17) 

 
 

Розв’язання блока диференціальних рівнянь (18) на основі методу, 
зображеного на рисунку 11, дає змогу кількісно оцінити вплив основних параметрів 
ДЕК ,  і  на перехідні процеси, які відбуваються у перший момент 
взаємодії нової амортизаційної системи з поверхнею ЗПС. Показано, що зменшення 

 (ДЕК) приводить до істотного зниження амплітуди повторних підскакувань 
приблизно у 2 рази, а різке збільшення коефіцієнта демпфування k

pS  пxf oxf дk

oxf
д знижує значення (–

) майже у 10 разів. 1Y
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I – рух без відриву від ЗПС (амортизаційна система з ДЕК); 
II – рух з відривом від ЗПС (базова амортизаційна система)  

Рисунок 11 – Час (tI, tII ) можливого включення гальм 
 

Дані, наведені на рисунку 11, свідчать про те, що розрахункова модель типу 
(18) дає змогу кількісно оцінити вплив основних параметрів ДЕК на перехідні 
процеси. 

Для підтвердження достовірності отриманих результатів проведено 
експериментальні дослідження натурних стояків шасі з новими амортизаційними 
системами, тобто при наявності в основному й передньому стояках ДЕК 
(рисунок 12). 
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Наявність ДЕК у нових амортизаційних системах стояків шасі впливає не тільки на процеси 
згасання коливань уздовж осі 0y, але й суттєво знижує величину перевантаження ny і підвищує 

показник вагової ефективності  (рисунок 13). 
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середньомагістрального літака 
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Із аналізу наведених даних випливає, що використання ДЕК у нових 
амортизаційних системах не тільки зменшує величини  , але й позитивно впливає 
на значущі можливості модифікацій, заради чого вони і розробляються. 

yn

У цьому ж розділі описано дослідження з використання ДЕК у вирішенні 
проблеми укороченого розбігу при зльоті. Роль ДЕК у цій постановці зведено до 
передавання потенціальної енергії пневматика амортизаційних систем переднього й 
основного стояків до планера літака на розбігу з метою більш раннього виведення 
літака на злітні кути атаки крила й більш ранній відрив літака від ЗПС. На рисунку 14 
показано моменти включення ДЕК у стояках шасі й схему руху центра мас літака, 
яка обумовлена роботою ДЕК в усіх стояках. 
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Фізичне значення цієї логіки зводиться до більш раннього виходу літака на 
злітний кут тангажу ( )tθ  . 

Оцінювання такої траєкторії та її параметрів здійснюється шляхом додавання 
до системи диференціальних рівнянь (15)–(17) закономірності зміни зусилля по 
амортизаційних стояках, які містять ДЕК, – ( )tQ . 
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+ 

Розв’язання системи рівнянь (19) методом, який показано на рисунок 10, дає 
змогу кількісно оцінити траєкторію зльоту в координатах H(L). Так, на рисунку 15 
зображено вплив відстані включення в роботу ДЕК переднього стояка ( L , м) (ДЕК 
основних опор включені після 12 м початку розбігу) на стійкість траєкторії зльоту. 
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Рисунок 15 – Траєкторія зльоту при різних відстанях  
включення в роботу ДЕК переднього стояка шасі при зльоті 

 
Із наведених результатів випливає дуже важливий висновок: раннє включення 

в роботу ДЕК переднього стояка не приводить до позитивного й стійкого набору 
висоти після відриву від ЗПС і до гарантованого набирання безпечної висоти за 
вимогами FAR-25. Так, потрібною величиною безпеки є 10,7 м, тоді модифікація 
може здійснити укорочений зліт шляхом включення в роботу амортизаційної 
системи переднього стояка шасі, який містить ДЕК, на розбігу не менше 350 м. 
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Очевидно, що вирішальне значення тут має не тільки виведення літака на потрібні 
кути атаки, але й на швидкість, при якій відбувається відрив літака від ЗПС. 

Таким чином, тільки обґрунтоване використання ДЕК в амортизаційних 
системах стояків шасі дає змогу вивести літак при зльоті на безпечну висоту 10,7 м 
унаслідок більш раннього змінення кута тангажу θ при визначеній швидкості на розбігу. 

У шостому розділі описано дослідження зі скорочення довжини пробігу 
модифікації в процесі посадки на основі методу стрибкоподібної зміни 
аеродинамічних характеристик крила в момент приземлення шляхом змінення 
локальних параметрів крила, у тому числі й за допомогою використання вперше 
введених щілинних інтерцепторів у закрилках (ЩІЗ). На рисунку 16 представлено 
основні параметри й етапи посадкової дистанції: 1 – планування; 2 – вирівнювання; 
3 – парашутування; 4 – негальмівний пробіг; 3-4 – зона дії ЩІЗ і ДЕК; 4-5-6 – пробіг; 
5-6 – гальмівний пробіг. 
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Рисунок 16 – Основні параметри й етапи посадкової дистанції 
 

Проблематичність подібного завдання полягає в тому, що на різних ділянках 
посадкової дистанції (таблиця 2) мають суттєво змінюватися аеродинамічні 
характеристики крила, такі як )(Cy α , а отже, і поляра . )C(C xy

 
Таблиця 2 – Зміни конфігурації та аеродинамічної якості крила на різних ділянках 
посадкової дистанції 

 
           Номера посадкової 
                      конфігурації 
Параметри 
літака 

      

Положення руля 
висоти 

о
балδ  о

в.рδ∆  в.рδ∆  о
балδ  о

балδ  0 

на 
крилі прибрані прибрані відхилені відхилені відхилені відхилені Положення 

погашувачів 
піднімальної 
сили ЩІЗ прибрані прибрані відхилені відхилені відхилені відхилені 

Кут тангенса літака плθ  посθ  торкθ  зпторк ...θθ  пробθ  стθ  

Кут атаки крила плα  посα  торкα  посторк ...αα  пробα  стα  

Посадкова швидкість плV  посV  торкV  ( )нтпробV  ( )тпробV ( )тпробV  
Коефіцієнт піднімальної 
сили плуС  посуС  торкуС  торкуС  пробуС  ( )стуС α

Аеродинамічна якість плK  maxK  торкK  торкK  пробK  ( )стK α  

654 321
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Якщо на ділянках 1 і 2 аеродинамічна якість K повинна набирати максимуму, 
то в момент дотику і на подальшому пробігу її значення слід стрибкоподібно і 
суттєво зменшити. 

У цьому розділі науково-проектне рішення здійснено на основі локальних змін 
у механізації заднього ребра крила за концептуальною умовою (10) шляхом 
уведення в щілини висувних закрилків інтерцепторів ЩІЗ (рисунок 17). 
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1, 2 – основні секції закрилка; 3 – основні інтерцептори на крилі; 

4, 5 – щілинні інтерцептори (ЩІЗ) 
Рисунок 17 – Використання модифікаційних змін у механізації заднього ребра крила: 
а – на етапі планування й вирівнювання; б – у момент приземлення і при пробігу 

Оскільки такі модифікаційні змінення здійснюються без змінення площі крила 
( ), то оцінювання ефективності нововведень здійснювалось шляхом 
розв’язання системи рівнянь: 

б
кр

м
кр SS =

  

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡
++⎟⎟

⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

=

y

x
пр

м
оp

дв
1

2
пом

пр

C
C

3
1ftr

n
11k2g

VL ; (20) 

  
yc

2
max

22
yc

2
y

2
cmax

2

y

x

K4
B(K4

C
C +πλ

=
CB

)ACABC
πλ

λπ+πλ−
;  (21) 

  ( )( ) ( )[ ]
( )3

1

11111
211 1

/122113)1(4)S(B
−η

η−η−−η−η+η
π

=  ; (22) 

  ( )( ) ( )[ ]
( )3

2

22222
222 1

/122113)1(4)S(B
−η

η−η−−η−η+η
π

= ; (23) 
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У цій системі рівнянь величина, обернена до параметра аеродинамічної якості 
 в момент приземлення і при подальшому пробігу, а також коефіцієнти 

збільшення індуктивного опору ( )і максимально можлива величина 
аеродинамічної якості  суттєво впливають на . 
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)S(B),S(B,B 2211c

maxK м
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У ситуаціях, коли використанням системи (19) неможливо забезпечити 
виконання концептуальної умови (4), слід скористатися виразом (21) у тій частині, 
де його чисельник і знаменник визначають співвідношення , тобто величину, 
обернену до аеродинамічної якості. 

ух С/С

В існуючих конструкціях створення різних значень аеродинамічної якості 
вирішується за допомогою базової механізації крила: передкрилків, закрилків, 
крилових інтерцепторів тощо, які в повному обсязі їх ефективності використані в 
крилі базового літака. 

У дисертаційної роботі вперше запропоновано використовувати інтерцептори 
в щілинах закрилка з включенням їх у роботу в момент безпосереднього 
приземлення. 

Кінематичні щілинні інтерцептори (4, 5) (див. рисунок 17) на відміну від 
крилових (3) відкриваються по потоку, при цьому майже на порядок зменшується 
час їх спрацювання, що особливо важливо для третього етапу посадкової дистанції, 
тобто в перший момент приземлення літака. 

Ефективність використання ЩІЗ оцінювалась експериментальним шляхом у 
трубі Т-3 (таблиця 3). 

 
Таблиця 3 – Вплив конфігурації заднього ребра крила на змінення величини  
 

Тип механізації Конфігурація профілю 

Коефіцієнт 
максимальної 

піднімальної сили 
 maxуС

  

3,18 

Базова механізація 

 

2,23 

Базова 
механізація + щілинні 

інтерцептори 
 

1,56 

 
Продувки відсіку крила із суперкритичним профілем і з повною базовою 

механізацією (передкрилком, трищілинним закрилком і криловим інтерцептором) 
здійснювалися при кутах атаки α1= 60 і α2= 10 для конфігурації 2, а потім з 
модифікованим заднім ребром крила для посадкових конфігурацій 3 і 4 (рисунок 18). 
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б 

а 

 
в 

а – числові значення K(α): —○— вихідний профіль (δ0=δ1=δ2=δ3=0°); 
—•— передкрилок відхилено (δ0=23°30´, δ1=δ2=δ3=0°); — — – у посадковій 
конфігурації 2 (δ0=23°30´, δ1=δ2=30°);      – криловий інтерцептор відхилено 

(δінт=55°);     –  відхилені в граничне положення щілинні інтерцептори; 
— — – δ3=0°; —•— – δ3=10°; —∆— – δ2=20°; —▲— – δ2=30°;    – відхилено 
криловий інтерцептор (δінт=55о); • – відхилені в граничне положення щілинні 
інтерцептори (ЩІЗ); б – відсік крила в аеродинамічній трубі Т-3; в – вплив 

конфігурації механізації заднього ребра на зміни аеродинамічної якості в момент 
приземлення і при пробігу на етапах 2, 3 і 4 посадкової дистанції 

Рисунок 18 – Вплив використання ЩІЗ у висувних багатосекційних закрилках 
на змінення аеродинамічної якості відсіку крила 

Як бачимо, на посадкових кутах атаки крила (α = 1о…6о) аеродинамічна якість 
у момент приземлення 4 зменшується порівняно із якістю при заході на посадку 2 
більш ніж у 4 рази. Таке падіння аеродинамічної якості на пробігу забезпечує 
реалізацію концептуальних умов (3) і (4). 

У сьомому розділі досліджено особливості синтезу розглянутих у розділах 
2–6 концептуально-структурних і проектно-конструкторських рішень за 
інтегральною умовою (ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0) (рисунок 19). 
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• L  – довжина розбігу при зльоті;р

• L  – ;пр довжина пробігу при посадці
• L  – дистанція перерваного зльотупр.

Переміщення по ЗПП
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ЗПХ базового літака

•

•

  – щілинні інтерцептори
 закрилка ( )
  – додаткові енергетичні камери

 ( )

крила
ЩІЗ

шасі
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• V  – швидкість прийняття рішення
           при перерваному зльоті;

1

≈

ЗПХ модифікації

 
Рисунок 19 – Схема синтезу проектно-конструкторських рішень щодо 

 забезпечення виконання умови (ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0) 
 
Як конкретний об’єкт вибрано базовий варіант літака Ан-140 та його можливі 

модифікації зі злітною масою, збільшеною на 3 т. 
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Такий вибір обґрунтовано такими причинами: 
– це тип літака з класичною трьохпорною схемою шасі з переднім стояком; 
– відомі його характеристики: злітна маса, тягооснащеність, моменти інерції 

тощо; 
– добре відомі геометричні параметри й аеродинамічні характеристики 

крила і засобів його механізації; 
– і стояки шасі, і крило дають змогу провести, якщо необхідно, доробки з 

установлення ДЕК в амортизаційних системах шасі і ЩІЗ у закрилках без 
змінення геометрії і компонування цих агрегатів. 

Дослідження на основі розрахункових моделей показали схильність цього 
літака до повторного відокремлення від ЗПС після першого приземлення 
(рисунок 20, а). 
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а – значення переміщень центра мас (1) обтиснення пневматика (2) і штока 
амортизатора (3) у штатному амортизаційному стояку; б – вплив включення в роботу 

ДЕК на переміщення центра мас й зусилля на пневматику 

Рисунок 20 – Динаміка перехідних процесів 
 

Як бачимо, після першого посадкового удару має місце відрив від ЗПС, що і 
не дозволяє включати гальма (рисунок 21, а), тобто під час розроблення 
амортизаційних систем цього літака слід використовувати додаткові енергетичні 
камери, які у випадку їх включення переводять роботу амортизаційної системи в 
зону безвідривних переміщень (рисунок 21, б), що дає змогу шляхом розв’язання 
системи рівнянь (18) оцінити кутові (θ) і вертикальні переміщення модифікацій. 

Принциповим в оцінюванні дистанції розбігу є обґрунтований вибір 
швидкості включення в роботу ДЕК основних опор шасі для розбігу (рисунок 22). 
Як бачимо, раннє включення (VДЕК = 0,78 Vmin і VДЕК = 0,84 Vmin) не забезпечує 
стійкого набору висоти, тоді як під час включення ДЕК (VДЕК = 0,86 Vmin) повністю 
виконуються умови безпечного зльоту (рисунок 22). 

При цьому слід зазначити, що величина швидкості включення VДЕК = 0,86 Vmin  
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декілька менше швидкості прийняття рішення V1. 
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θ  

 а б 
а – зміна кута тангажу  зі штатною амортизацією (–  – ) і при наявності в стояках 

шасі ДЕК ( – ); б – траєкторія зльоту літака 
Рисунок 21 – Значення  параметрів на етапі зльоту 
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⎯ ⋅ ⎯ – зліт модифікації літака масою m0 = 24 т зі штатним шасі; ⎯⎯  – параметри 

зльоту модифікації літака при різних швидкостях включення в роботу ДЕК 
Рисунок 22 – Зміни деяких параметрів у процесі зльоту літака  

при θ ≥ 0,2 рад; Vx ≥ 64,5 м/с; ϕ ≥ 0,3 рад 

Використання розрахунково-експериментальних даних щодо забезпечення руху 
літака без підскоків (з раннім включенням гальмівних пристроїв (див. рисунок 11)) 
дало змогу визначити прийнятні значення параметрів ДЕК для даного літака: 

– для основних опор літака Ан-140 Sp=0,45, kд=2700 Н і fох=22 мм2; 
– для переднього стояка літака Sp=0,45, kд=1700 Н і fох=6,1 мм2, 

і перейти до кількісного оцінювання ЗПХ літака Ан-140 та його модифікації  
(Ан-140-200) зі злітною масою, збільшеною на 3 т: 

– пробіг базового літака (m0 = 21 т) зі штатною амортизаційною системою шасі: 
б
прL  = 586 м;   = 167 м;   = 3 с; б

т.н.прL б
т.н.прt

– пробіг модифікованого літака (m0 = 24 т) зі штатною амортизаційною 
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системою шасі: 
прL  = 693 м;   = 223 м;   =4 с; т.н.прL т.н.прt

– пробіг модифікованого літака (m0 = 24 т) із амортизаційною системою шасі, 
яка містить  ДЕК:  

прL  = 557 м;   = 111 м;   = 2 с. т.н.прL т.н.прt
Як випливає із наведених результатів використання в амортизаційних 

системах стояків шасі ДЕК приводить до майже двократного скорочення часу 
негальмівного пробігу ( с0,2...5,1t =∆ ), що й забезпечує реалізацію концептуального 
положення (4) для модифікацій даного літака. 

При оцінюванні необхідних аеродромів базування використано вираз (13) для 
модифікацій зі штатною амортизаційною системою і вираз (25) для модифікацій з 
амортизаційними стояками, які містять ДЕК, при оцінюванні дистанції перерваного 
зльоту – формулу, якою визначається необхідна довжина ЗПХ: 
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де – потужність силової установки з двома ТГД. oN
Результати такого оцінювання показано на рисунку 23. і наведено в табл. 4. 

Ан-140

Ан-140-200

24505

25505

N

0,3

0,25

0,2

1000 2000 Lперерв., м

З використанням 
ДЕК

Без використання 
ДЕК

2134

1 – базовий варіант літака Ан-140 (m0=21 т) без використання ДЕК у шасі;  
2 – модифікація літака Ан-140-200 з максимальною масою (m0=24 т) 

без використання ДЕК у шасі; 3 – модифікований літак Ан-140-200 (m0=24 т) з 
використанням у шасі ДЕК; 4 – базовий літак Ан-140 (m0=21 т ) з використанням в 

шасі ДЕК 
Рисунок 23 – Довжина перерваного зльоту різних модифікацій літака Ан-140 

Із наведеного випливає, що виконання концептуальних положень, 
запропонованих у цій роботі, і використання ДЕК в амортизаційних системах 
модифікації літака Ан-140 зі збільшеними злітною масою (m0=24 т) і питомим 
навантаженням на крило (р=4,32 МПа) дає змогу: 

– довжину пробігу модифікацій літака зменшити на 136 м, потрібну довжину 
ЗПС модифікацій Ан-140 (m0=24 т) зберегти на рівні його базового варіанта 
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(m0=21 т) і таким чином забезпечити базування модифікаційних варіантів літака  
Ан-140 на аеродромах третього класу; 

– суттєво покращити злітно-посадкові характеристики базового варіанта  
Ан-140 (m0=21 т), тобто потрібну довжину ЗПС цього літака зменшити до 1150 м, і 
тим самим забезпечити його можливу експлуатацію на аеродромах четвертого класу. 

Таблиця 4 – Аеродроми базування модифікацій літаків Ан-140 
Злітно-посадкові  
дистанції, м 

М
од
иф

ік
ац
ії 

М
ак
си
ма
ль
на

  
ма
са

 m
0, 
т 

Vmin,
км/ч 

М
од
иф

ік
ац
ії 

 ш
ас
і 

Lр Lпр Lпрерв

Можливі 
аеродроми 
базування 

без ДЕК 752 584 1470 3-й клас Ан-140 
(2008 р.) 21,0 176 наявність ДЕК 510 484 1120 4-й клас 

без ДЕК 910 693 2000 2-й клас Ан-140 
(2020 р.) 24,0 188 наявність ДЕК 640 557 1440 3-й клас 

 

Таким чином, на прикладі модифікації літака Ан-140 зі збільшеними злітною 
масою й питомим навантаженням на крило реалізовано основне концептуальне 
положення, тобто значення (ЗПХ)м  модифікації приблизно дорівнює (ЗПХ)б 
базового варіанта. 

 

ВИСНОВКИ 
1. Розроблено «Пакет концептуально-структурних положень і проектно-

конструкторських рішень утримання злітно-посадкових характеристик модифікацій 
на рівні їх базового літака», що забезпечує для модифікацій літаків транспортної 
категорії зі збільшеними злітними масами й питомими навантаженнями на крило 
значення злітно-посадкових характеристик (ЗПХ)м на рівні аналогічних параметрів 
базового літака (ЗПХ)б. 

2. Розроблено метод визначення стартової маси й тягооснащеності модифікації 
за детермінованими значеннями (ЗПС)м, новизна якого полягає в тому, що ці 
параметри на етапі проектування визначаються за детермінованими значеннями 
переміщень літака по ЗПС із дотриманням обмежень за нормованими швидкостями 
у злітно-посадковій конфігурації. На основі такого методу визначено область 
можливих модифікаційних змін у відносних координатах «злітна маса – швидкість 
прийняття рішення – тягооснащеність» з урахуванням експлуатаційних обмежень за 
мінімальною і максимальною масою при можливій зміні тягооснащеності при 
детермінованому значенні швидкості прийняття рішення в умовах перерваного 
зльоту. Розроблено метод оцінювання руху модифікації в площині х0у в момент 
приземлення і при пробігу, що дозволяє визначати область існування можливих змін 
проектуємої більш важкої модифікації літака по детермінованим значенням 
основних злітно-посадкових характеристикам базового літака. 

3. Створено модель дослідження умов зльоту з урахуванням модифікації 
амортизаційних систем стояків шасі та запропоновано спосіб реалізації 
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стрибкоподібного змінення аеродинамічної якості в момент приземлення, що 
дозволяє зменшити довжину розбігу при зльоті модифікації літака. 

4. Розроблено інформаційні моделі проектно-конструкторських рішень 
«Пакета» для використання додаткових енергетичних камер (ДЕК) у стояках шасі 
для скорочення дистанції розбігу й пробігу та для оцінювання зміни аеродинамічної 
якості шляхом розташування ЩІЗ у закрилках у момент приземлення літака за 
умовою (ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0), які дають можливість комплексно оцінити 
вплив ДЕК і ЩІЗ на потрібну довжину ЗПС для більш важкої модифікації літака. 

5. Розроблено новий метод визначення допустимих значень злітних мас 
модифікацій та їх тягооснащеностей, де основні параметри, такі як злітно-посадкові 
маси і тягооснащеність модифікацій, на етапі проектування визначаються за 
детермінованими значеннями переміщень літака по ЗПС із дотриманням обмежень 
за нормованими швидкостями у злітно-посадковій конфігурації. 

На основі такого методу визначено область можливих модифікаційних змін у 
відносних координатах «злітна маса – швидкість прийняття рішення – 
тягооснащеність» з урахуванням експлуатаційних обмежень за мінімальною і 
максимальною масою при можливій зміні тягооснащеності при детермінованому 
значенні швидкості прийняття рішення в умовах перерваного зльоту. 

6. Запропоновано принципово нові локальні конструктивні змінення: 
– без зміни загальних параметрів крила (  ) у його висувних закрилках 

використовувати ЩІЗ, які включаються в роботу на ділянках приземлення і 
негальмівного пробігу посадкової дистанції, що зменшує Су і збільшує Сх. 
Використання ЩІЗ приводить до мінімально допустимого зменшення коефіцієнта , 
а саме до незрівноваженості посадкової маси модифікації піднімальною силою її 
крила; 

– без зміни основних параметрів опор шасі в їх амортизаційні системи 
використовувати ДЕК, що здатні погасити енергію обтиснених пневматиків коліс у 
перший момент приземлення й тим самим істотно скоротити (або повністю усунути) 
ділянку негальмівного пробігу, а при розбігу раніше вивести крило модифікації на 
злітний кут атаки. 

7. Підтверджено, що використання щілинних інтерцепторів у засобах 
механізації заднього ребра крила в момент торкання літаком ЗПС і при подальшому 
пробігу може зменшити коефіцієнт піднімальної сили крила на величину 

, збільшити коефіцієнт його опору на , тобто 
знизити аеродинамічну якість крила в кілька разів порівняно з аеродинамічною 
якістю на повітряних ділянках посадкової дистанції. Настільки істотне зниження 
аеродинамічної якості крила при приземленні відповідає зменшенню довжини 
пробігу на 25...28 %. 

8. Запропоновано нові конструктиви у вигляді додаткових енергетичних камер 
(ДЕК) в основних і передньому стояках шасі як засіб змінення незрівноваженості 
посадкової маси модифікації піднімальною силою її крила при реалізації 
концептуальної умови , моделювання впливу якого на ЗПХ здійснено 
шляхом додавання до вже відомих рівнянь руху планера літака в злітно-посадкових 
режимах диференціальних рівнянь, що описують перехідні процеси в опорах шасі з 
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ДЕК. ДЕК дозволяє передавати додаткову енергію планеру при зльоті й погашенні 
частини кінетичної енергії при посадці літака. 

9. Виконано копрові випробування амортизаційних стояків шасі літака Ан-140 
та підтверджено, що використання шасі з ДЕК дозволяє зменшити посадкові 
швидкості , а отже, істотно скоротити довжину пробігу, а також  розширює 
область параметрів з безвідривним рухом при пробігу. 

10. Реалізовано концептуальні положення щодо забезпечення для 
модифікованих літаків зі збільшеними злітними масами й питомими 
навантаженнями на крило на рівні базового літака таких ЗПХ, як довжина розбігу 
при зльоті, довжина пробігу при посадці й дистанція перерваного зльоту, на базі 
регіонального літака типу Ан-140. Встановлено, що злітна маса модифікації 
збільшиться від 21 т до 24 т, а питоме навантаження на крило – від 376 кгс/м2 до 
432 кгс/м2, де потрібна довжина ЗПС для такої модифікації зберігається на рівні 
базового варіанта. 

11. Результати досліджень впроваджено на АТ «ФЕД» – у вигляді моделі 
формування вибору параметрів щілинних інтерцепторів в механізації крила 
літального апарата і моделі призначення додаткових енергетичних камер в 
амортизаційних гідравлічних системах стояків шасі; в компанії ТОВ «Прогрестех-
Україна» – у вигляді використання нових локальних конструктивів посадкових 
режимів літака, а саме: додаткових енергетичних камер в амортизаційних стояках 
шасі і щілинних інтерцепторів в механізації задньої кромки крила. Сформовано 
науково-технічну базу, яку використовують для виконання науково-дослідних робіт 
і підготовки фахівців у НДІ ПФМ, ДП «Антонов» та в Національному 
аерокосмічному університеті ім. М. Є. Жуковського «Харківський авіаційний 
інститут». 
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АНОТАЦІЯ 
Капітанова Л. В. Аналіз та синтез злітно-посадкових характеристик 

модифікацій літаків транспортної категорії. − На правах рукопису. 
Дисертація на здобуття наукового ступеня доктора технічних наук за 

спеціальністю 05.07.02 – проектування, виробництво та випробування літальних 
апаратів. – Національний аерокосмічний університет ім. М. Є. Жуковського 
«Харківський авіаційний інститут», Харків, 2021. 

Дисертація присвячена вирішенню проблеми злітно-посадкових характеристик 
модифікацій літаків транспортної категорії зі збільшеними злітно-посадковими 
масами й питомими навантаженнями на крило шляхом розроблення  нового методу 
формування області параметрів модифікацій, у тому числі характеристики «злітна 
маса – тягооснащеність» у наземних режимах переміщень, а також використання 
вперше запропонованих локальних конструктивів і додаткових щілинних 
інтерцепторів у висувних закрилках і додаткових енергетичних камер в 
амортизаційних системах стояків шасі з метою досягнення умови однаковості 
довжин злітно-посадкової смуги (ЗПС) модифікованого та базового літаків, тобто 
(ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0). На прикладі перспективної модифікації літака 
Ан-140 з масою, збільшеною на 3т, показано, що використання нового методу й 
нових локальних конструктивів забезпечує: 

− скорочення довжини розбігу (ΔLp) при зльоті на 26…28 %; 
− скорочення довжини пробігу (ΔLпр) при посадці  на 35…38 %, 

а також  базування такої модифікації на аеродромах, заявлених для базового літака. 
Ключові слова: модифікація літаків транспортної категорії, злітно-посадкові 

характеристики, щілинні інтерцептори в закрилках, додаткові енергетичні камери в 
амортизаційних системах шасі. 
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Диссертация посвящена решению проблемы улучшения взлетно-посадочных 
характеристик (ВПХ) модификаций самолетов транспортной категории с 
увеличенными взлетно-посадочными массами и удельными нагрузками на крыло. 

Решение проблемы осуществлено на новой научной основе при условии 
(ЗПХ)м (m0 + ∆m) = (ЗПХ)б(m0), т. е. взлетно-посадочные характеристики более 
тяжелых модификаций в наземных режимах их перемещения должны быть 
примерно равными аналогичным параметрам базового самолета. 

Научную основу решения такой проблемы составляют: 
− новые концептуальные положения равенств длин разбега и пробега, 

скоростей принятия решений в условиях прерванного взлета, потребных длин 
взлетно-посадочных полос; 

− метод определения области существования модификаций в координатах 
параметров «стартовая масса – стартовая тяговооруженность» при 
детерминированных значениях перемещений модификаций в наземных условиях; 

− метод оценки переходных процессов при перемещениях модификации по 
взлетно-посадочной полосе (ВПП) при наличии в крыле щелевого интерцептора 
закрылка (ЩИЗ), а в амортизационных системах шасси – дополнительные 
энергетические камеры (ДЭК). 

В структуру решения проблемы (ВПХ)м впервые введены новые локальные 
конструктивы: дополнительные интерцепторы в щелях выдвижных закрылков ЩИЗ 
и в амортизационных системах стоек шасси – ДЭК, расширенные функциональные 
возможности подтверждены при копровых испытаниях натурных стоек шасси и 
отсека крыла с дополнительными интерцепторами в щелях выдвижного закрылка в 
трубе Т-3. 

Использование новых научных положений и новых локальных конструктивов 
протестировано на перспективной модификации самолета Ан-140 со стартовой 
массой, увеличенной на 3 т. Тестирование модификации с массой 2  т и увеличенной 
удельной нагрузкой на крыло 43,2 МПа, показало, что при использовании ДЭК и 
ЩИЗ длина пробега такой модификации уменьшилась на 136 м, т. е. потребная 
длина ВПП этой модификации сравнялась с потребной длиной ВПП базового 
самолета. 

Ключевые слова: модификации самолетов транспортной категории, взлетно-
посадочные характеристики, щелевые интерцепторы в закрылках, дополнительные 
энергетические камеры в амортизационных системах шасси. 
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The thesis is devoted to solve the problem how to improve the take-off and landing 
performance (TOLP) of transport category aircraft modifications having the increased 
takeoff and landing weights and specific loads on the wing by developing a new method of 
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forming the area of modifications’ parameters, including the "take-off mass – thrust-to-
weight ratio" characteristics in ground movement modes, and using of the first proposed 
local stuctures and additional slotted spoilers for extendable flaps, and additional energetic 
chambers in the shock absorbing systems of the landing gear struts in order to achieve the 
condition when (RWY)m (m0 + ∆m) ≅  (RWY)b (m0). An example of a promising 
modification of the AN-140 with an increased mass of 3 tons shows that the use of the 
new method and new local structures provides: 

- to reduce the takeoff run length ( ) by 26...28 %; 
- to reduce the landing run length ( ) by 35...38 %, 

and thereby to base such modification at the aerodromes for base plane. 
Keywords: modification of transport category aircraft, takeoff and landing 

performance, slotted spoilers, additional energetic chambers in landing gear shock 
absorber systems. 
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