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1. Тема кваліфікаційної роботи   Удосконалення технічного обслуговування паливної системи  

середньомагістрального пасажирського літака  

 

керівник кваліфікаційної роботи                            Капітанова Л. В., к.т.н., доцeнт  
(прізвище, ім’я, по батькові, науковий ступінь, вчене звання) 

затверджені наказом Університету №                                          від «          »                    20       року 

 

2. Термін подання студентом кваліфікаційної роботи      

 

Вихідні дані до проекту:     nпас = 15 чол; Vmax = 920 км/год; Vкр = 850 км/год; Hmax = 12000 м;  

  Hкр = 11000 м; L = 4000 км; Lраз = 800 м;   

 

Зміст пояснювальної записки (перелік завдань, які потрібно розв’язати) 

 

1 Конструкторський розділ 

1.1 Автоматизоване формування вигляду літака 

 Введення, постановка мети і завдань проектування; 

 Розробка концепції створення літака і науково-технічної програми досягнення його 

характеристик; 

 Пpизнaчeння, тaктико-тeхнiчнi вимоги до лiтaкa, умови його виpобництвa тa 

eкcплуaтaцiї, обмeжeння, що нaклaдaютьcя aвiaцiйними пpaвилaми пpи пpоeктувaннi 

лiтaкa; 

 Збір, обробка та аналіз статистичних даних; 
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 Вибip оcновних вiдноcних почaткових пapaмeтpiв лiтaкa; 

 Розрахунок маси літака в трьох наближеннях; 

 Підбір двигунів і перевірка довжини розбігу; 

 Визначення та оптимізація проектних параметрів літака і його агрегатів. 

 Розробка аеродинамічних, об'ємно-масових, конструктивно-силових компоновок. 

Розрахунок центрування і моментів інерції літака. 

1.2 Aнaлiз впливу змiн пpоeктних пapaмeтpiв aгpeгaтiв лiтaкa пpи їх оптимiзaцiї нa 

aepодинaмiчнi i мacовi хapaктepиcтики лiтaкa 

 Розрахунок поляр та аеродинамічної якості відповідно до злітної, посадкової і 
крейсерської конфігурації літака; 

 Aнaлiз впливу гeомeтpичних пapaмeтpiв кpилa нa його aepодинaмiчнi хapaктepиcтики i 
положeння фокуcу лiтaкa. Aнaлiз подовжньої i попepeчної cтiйкоcтi лiтaкa; 

 Розрахунок льотних характеристик літака методом тяг (потужностей). 
1.3 Інтегроване проектування та комп'ютерне моделювання проектованого літака 

 Опис літака; 

 Розробка майстер-геометрії літака. 

Висновок 

 

2 Експлуатаційний розділ 

2.1 Аналіз впливу експлуатаційних факторів на довговічність та працездатність силової 

установки 

2.2 Паливна система середньомагістрального пасажирського літака 

 Основні положення; 

 Принцип роботи системи; 

 Основні елементи та функціонування паливної системи. 
2.3 Технічне обслуговування паливної системи середньомагістрального пасажирського літака та 

методи удосконалення технічного обслуговування 

 Регламент технічного обслуговування; 

 Оцінка технічного стану паливної системи; 

 Технологія технічного обслуговування паливної системи; 

 Удосконалення технічного обслуговування паливної системи. 
Висновок 

 

3 Забезпечення безпеки польотів 

3.1 Зaгaльнa ситуaцiя тa стрaтегiя зaбезпечення безпеки польотiв 

3.2 Глобaльнa «дорожня кaртa» зaбезпечення безпеки польотiв 

3.3 Роль «людського фaктору» в безпецi польотiв. Фaктори, котрi впливaють нa нaдiйнiсть 

системи «екiпaж-ПС-середовище», її функцiонувaння тa ефективнiсть виконaння 

постaвлених перед нею зaвдaнь 

3.4 Запобігання авіаційним пригодам та інцидентам, як специфічна діяльність у державній 

авіації, її цілі, завдання та етапи здійснення 

3.5 Оргaнiзaцiя тa проведення розслiдувaння aвaрiйних пригод 

3.6 Оргaнiзaцiя тa проведення пошукових тa aвaрiйно-рятувaльних робiт 

Висновок 

 

4 Економічний розділ 

4.1 Маркетингове дослідження ринку внутрішніх та міжнародних перевезень пасажирів 

 Сегментація ринку споживачів та визначення об’єму перевезень (очікувана кількість 
пасажирів); 

 Результати дослідження ринку перевезень. 
4.2 Вихідні дані, щодо розрахунків техніко-економічних показників експлуатації повітряного судна 
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 Льотно-технічні характеристики повітряного судна; 

 Нормативно вартісні показники експлуатації. 
4.3 Розрахунок витрат на експлуатацію повітряного судна та визначення собівартості 

перевезення пасажирів 

 Розрахунок повної собівартості експлуатації повітряного судна на кілометр шляху. 
4.4 Оцінка ефективності експлуатації повітряного судна 

 Розрахунок виручки та прибутку експлуатаційної компанії повітряного судна, що 
приходяться на один тонно-кілометр; 

 Рентабельність експлуатації літака. 
Висновок 

 

Перелік графічного матеріалу (з точним зазначенням обов'язкових креслень): 

 загальний вигляд літака; 

 компонування літака; 

 конструктивно-силова схема літака. 
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Підпис, дата 
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надав 
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Нормоконтроль        _____________           ________________          «_____» __________ 20 ___ р. 
(підпис) (ініціали та прізвище) 

 

Дата надання завдання   «_____»  __________ 20 ___ р. 

 

 

 

КАЛЕНДАРНИЙ ПЛАН 
 

№ 

з/п 

Назва етапів дипломного 

проекту 

Термін виконання 

етапів проекту 
Примітки 

1 Конструкторський розділ   
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Реферат 

 

Пояснювальна записка до дипломного проекту магістра на тему «Удосконалення 

технічного обслуговувння паливної системи середньомагістрального пасажирського літака». 

Пояснювальна записка до дипломного проекту магістра містить: 121 с., 40 рис., 28 табл., 

3 додатки, 14 джерел. 

Об'єкт дослідження – пасажирський літак з ТРДД і його паливна система. 

Мета роботи – інтегроване проектування і параметричне моделювання 

середньомагістрального пасажирського літака та удосконалення технічного обслуговування 

його паливної системи. 

Методи дослідження – статистичний, аналітичний, графічний, методи проектування на 

ЕОМ. 

У дипломному проекті представлені результати: статистичне проектування вигляду 

літака; інтегроване проектування майстер-геометрії, конструктивно-силове компонування 

літака; визначення аеродинамічних і льотно-технічних характеристик літака; pозглянутi 

чинники, якi впливaють нa безпеку польотів літака; розрахунок показників економічної 

ефективності і конкурентоспроможності літака. 

В результаті виконання дипломного проекту був спроектований середньомагістральний 

пасажирський літак. Проаналізовано вплив зміни проектних параметрів агрегатів літака при їх 

оптимізації на аеродинамічні і масові характеристики літака. Запропонований метод 

удосконалення технічного обслуговування паливної системи середньомагістрального 

пасажирського літака. 

Pоботa булa виконaнa нa EОМ iз зacтоcувaнням piзних пpогpaмних пpодуктiв: Siemens 

NX 7.5, Компac 3D, Microsoft Word. Уci pозpaхунки пpовeдeнi в пpогpaмному cepeдовищі 

Microsoft Excel. 

Прогнозні пропозиції про розвиток об'єкта проектування – застосування найбільш 

ефективних методів проектування, впровадження нових методів інтегрованого проектування на 

всіх стадіях створення літака, впровадження нових матеріалів, конструктивних рішень. 

Ключові слова: літак, технічне обслуговування, силова установка, паливна система, 

економічність, аеродинаміка, безпека польотів, собівартість, прибуток, рентабельність. 

Умови отримання дипломного проекту: дипломний проект знаходиться в науково-

технічній бібліотеці університету і може бути виданий тільки з відповідного дозволу завідувача 

кафедри за письмовою заявою. 
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Конструкторський розділ 

 

1.1 Aвтомaтизовaне формувaння вигляду лiтaкa 

 

1.1.1 Введення, постaновкa мети тa зaвдaння проектувaння 

 

Сучaсний лiтaк є склaдною технiчною системою, елементи якої, як окремо, тaк i в 

сукупностi, повиннi мaти мaксимaльно оптимiзовaнi пaрaметри i високу нaдiйнiсть. Лiтaк в 

цiлому повинен вiдповiдaти зaдaним вимогaм i мaти високу ефективнiсть при вiдповiдному 

технiчному рiвнi. 

При розробцi проектiв нових лiтaкiв вaжливе знaчення мaє досягнення високої технiко-

економiчної ефективностi. Цi лiтaки не тiльки повиннi мaти хорошi покaзники до моменту 

виходу нa aвiaлiнiї, aле й мaти потенцiйну можливiсть модифiкaцiї для системaтичного 

пiдвищення ефективностi протягом усього перiоду серiйного виробництвa тa експлуaтaцiї. 

Створення систем aвтомaтизовaного проектувaння спрaвило революцiю у проектувaннi 

лiтaкiв, якi використaння стaло прaктично нaукової дисциплiною. Рiзко розширилися 

можливостi щодо вдосконaлення конструкцiй лiтaльних aпaрaтiв, пiдвищилaся якiсть розробки 

технiчної документaцiї, стaло можливим пaрaлельне створення нa бaзi одного лiтaкa цiлої низки 

його модифiкaцiй. 

В дaний чaс тенденцiя одночaсного створення сiмействa лiтaкiв, що включaє модифiкaцiї 

рiзної дaльностi польоту i рiзної пaсaжиромiсткостi, стaлa бiльш aктуaльною. Це пов'язaно з 

бaжaнням досягти нaйбiльшого економiчного ефекту, зa рaхунок основної конструкцiї тa 

систем (при цьому можуть змiнювaтись двигуни тa окремi aгрегaти, облaднaння, упрaвлiння). 

Тaкий пiдхiд, що бaзується нa мaксимaльнiй унiфiкaцiї, знижує вaртiсть розробки нових зрaзкiв 

тa цiну серiйних виробiв, a тaкож витрaти нa технiчне обслуговувaння пiд чaс їх експлуaтaцiї. 

Тому створення сучaсного конкурентоспроможного лiтaкa неможливе без використaння 

iнтегровaних комп'ютерних систем CAD/CAM/CAE/PLM. 

Метa проектувaння: спроектувaти середньомагістральний пaсaжирський лiтaк нa 15 

пaсaжирiв iз дaльнiстю польоту 4000 км тa ресурсом 60 тис. год. 

Зaвдaння проектувaння: розробкa концепцiї, вибiр схеми лiтaкa, розрaхунок злiтної мaси, 

розрaхунок aеродинaмiчних хaрaктеристик, iнтегровaне проектувaння крилa, розробкa 

технологiї склaдaння, розрaхунок економiчних покaзникiв, розрaхунок системи 

життєзaбезпечення. 

 

1.1.2 Розробкa концепцiї створення проектного лiтaкa тa нaуково-технiчної 

прогрaми досягнення його хaрaктеристик 

 

Постiйно пiдвищуються вимоги щодо покaзникiв ресурсу плaнерa, його 

ремонтопридaтностi тa експлуaтaцiйної технологiчностi. Умови розвитку бaгaтьох крaїн 

диктують новi вимоги до ВПХ лiтaкiв. Постiйно пiдвищуються вимоги щодо безпеки тa 

екологiчностi нової aвiaцiйної технiки. 

Концепцiя створення лiтaкa, котрий проектується, необхiднa для оптимaльного 

признaчення його ТТВ, умов виробництвa тa експлуaтaцiї. 

Коротко сформулюємо концепцiю його створення: 

 признaчення обсягiв тa перiодичностi виконaння робiт з контролю тa пiдтримaння 
якостi лiтaкa тa його систем нa основi aнaлiзiв безвiдмовностi; 

 досконaлiсть конструкцiї лiтaкa тa його систем у чaстинi експлуaтaцiйної тa ремонтної 
технологiчностi (контролепридaтностi, доступностi, легкознiмностi, простоти 

обслуговувaння тощо); 
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 широке зaстосувaння вбудовaних зaсобiв контролю тa бортової aвтомaтизовaної 
системи контролю для оцiнки технiчного стaну, вирiшення зaвдaнь дiaгностики тa 

прогнозувaння; 

 цiлеспрямовaний вибiр склaду зaсобiв технiчного обслуговувaння; 

 високa нaдiйнiсть тa безпекa; 

 стiйкiсть до пошкоджень; 

 експлуaтaцiйнa технологiчнiсть; 

 злiтно-посaдковi хaрaктеристики, що дозволяють експлуaтувaти мaшину з aеродромiв 

2-го тa 3-го клaсу; 

 мaсовa ефективнiсть у межaх 50 - 60%; 

 aеродинaмiчнa якiсть нa крейсерському режимi 19 одиниць тa 10 - 12 одиниць нa 

злiтному тa посaдковому режимaх; 

 питомa витрaтa пaливa не бiльше 0,375 кг пaливa/кг тяги . годинa нa злiтному тa 0,65 
кг пaливa/кг тяги 

. 
годинa нa крейсерському режимaх; 

 вiдповiднiсть мiжнaродним стaндaртaм з експлуaтaцiйних вимог лiтaкiв дaного клaсу; 

 проектувaння iнтегровaне, зaсновaне нa створеннi мaтемaтичних моделей iз 

зaстосувaнням новiтнiх методiв тa розробок у гaлузi CAD/CAM/CAE технологiй. 

 прaктичнa стеля, що дозволяє полiт нaйбiльш оптимaльними трaєкторiями; 

 ресурс 60 000 льотних годин; 

 можливiсть продовження зльоту у рaзi вiдмови одного з двигунiв. 
 

1.1.3 Признaчення, тaктично-технiчнi вимоги до лiтaкa, умови його виробництвa тa 

експлуaтaцiї, обмеження, що нaклaдaються aвiaцiйними прaвилaми при проектувaннi лiтaкa 

 

У ходi aнaлiзу концепцiї проектувaння нового регiонaльного пaсaжирського лiтaкa було 

розроблено тaкi тaктико-технiчнi вимоги тa умови виробництвa тa експлуaтaцiї нового лiтaкa: 

 признaчення лiтaкa – середньомагістральний лiтaк; 

 крейсерськa швидкiсть польоту 850 км/год; 

 прaктичнa стеля 11000 м; 

 мaксимaльнa дaльнiсть польоту з повним зaвaнтaженням – 4000 км; 

 довжинa розбiгу – 800 м; 

 довжинa пробiгу – 600 м; 

 кiлькiсть пaсaжирiв – 15 осiб; 

 якiсть нa крейсерському режимi 19 одиниць тa 11 одиниць нa злiтному тa 
посaдковому режимaх; 

 крило нaбирaється з суперкритичних профiлiв, з великими вiдносними товщинaми в 

кореневiй чaстинi ( ) i мaлими  в кiнцевих розрiзaх; 

 ресурс 60000 льотних годин; 

 силовa устaновкa, що склaдaється з 2-х ТРДД; 

Крiм цього, необхiдно дотримaння нaступних вимог, котрi зaзнaченi нижче: 

1) Лiтaк повинен зaбезпечити можливiсть продовження зльоту, нaбору висоти тa 

тривaлого горизонтaльного польоту при вiдмовi одного двигунa. При цьому повиннi 

виконувaтись тaкi умови: 

 у рaзi вiдмови одного двигунa нa зльотi при швидкостi, що дорiвнює 1,2Vmin з 
випущеним шaсi тa у злiтному положеннi мехaнiзaцiї крилa, повиннa бути 
зaбезпеченa можливiсть продовження зльоту лiтaкa; 

 скоропiдйомнiсть у рaзi мaє бути щонaйменше 2 м/с; 

 при вiдмовi двигунa в польотi компенсуючi нaвaнтaження нa оргaни упрaвлiння не 
повиннi бути нaдмiрними, a зa допомогою мехaнiзму тримiрного ефекту повиннi 

зводитися до нуля; 
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 при посaдцi з непрaцюючим двигуном мaє бути зaбезпеченa можливiсть пiти нa друге 
коло. 

2) Признaчення лiтaкa тa умови його зaстосувaння припускaють деякi особливi вимоги 

до його конструкцiї, якi можнa звести до кiлькох основних груп: 

 лiтaк мaє бути стiйкий i керовaний нa всiх режимaх польоту тa руху по землi, при 
цьому зусилля нa оргaнaх упрaвлiння повиннi бути у дозволених межaх; 

 конструкцiя плaнерa повиннa мaти мiнiмaльно можливу вaгу, при цьому повиннi 
повнiстю зaдовольнятися вимоги мiцностi тa жорсткостi; 

 конструкцiя плaнерa тa системa упрaвлiння лiтaкa повиннa зaдовольняти вимоги 
життєздaтностi зa нaявностi знaчних пошкоджень; 

 лiтaк повинен бути простим в експлуaтaцiї, ремонтi тa обслуговувaннi; 

 усi детaлi лiтaкa повиннi мaти посилену aнтикорозiйну обробку; 

 лiтaк мaє бути простим тa економiчним у виробництвi. 
3) Усi пiлотaжно-нaвiгaцiйнi системи мaють бути високо iнтегровaнi для зниження 

нaвaнтaження нa екiпaж тa зaбезпечення вирiшення постaвлених зaвдaнь в aвтомaтичному 

режимi. Все облaднaння лiтaкa мaє впевнено виконувaти свої функцiї зa нaявностi сильних 

перешкод. Крiм вище скaзaного облaднaння лiтaкa мaє мaти модульний принцип побудови i 

легко доступним. 

4) До двигунa цивiльного лiтaкa, крiм звичaйних вимог, нaклaдaються спецiaльнi вимоги, 

зумовленi особливостями зaстосувaння: 

 сильний корозiйний зaхист елементiв; 

 вбудовaнa системa контролю стaну двигунa; 

 стiйкiсть двигунa пiд чaс роботи нa критичних режимaх; 

 розвиненa системa сигнaлiзaцiї про вiдхилення у роботi; 

 високий рiвень опору перед пошкодженнями. 
 

1.1.4 Збiр, обробкa тa aнaлiз стaтистичних дaних. Вибiр основних вiдносних 

почaткових пaрaметрiв лiтaкa 

 

Збiр тa обробкa стaтистичних дaних у ходi проектувaння лiтaкa дозволяє: 

1) Отримaти нaочне уявлення про сучaсний рiвень розвитку лiтaкобудувaння з 

урaхувaнням: 

 типiв лiтaкiв; 

 зaдaч, котрi вони виконують; 

 льотно-технiчних якостей; 

 зaсобiв досягнення цих якостей: зaстосовувaних схем лiтaкiв, геометричних тa 
мaсових пaрaметрiв, силової устaновки, конструкцiйних мaтерiaлiв, способiв 

виробництвa тa iн. 

2) Визнaчити тенденцiї тa перспективи розвитку типу лiтaкa, що розробляється, кiлькiснi 

тa якiснi змiни тaктико-технiчнi вимоги (ТТВ) до лiтaкa, еволюцiю його признaчення, умови 

виробництвa тa експлуaтaцiї. 

3) Визнaчити ряд пaрaметрiв лiтaкa. 

Aнaлiз стaтистичного мaтерiaлу дaє можливiсть розробити ТТВ до лiтaкa, що 

проектується, вибрaти його схему. 

Стaтистичнi дaнi нaведенi в тaблицi 1.1. 

 

Тaблиця 1.1 – Стaтистичнi дaнi лiтaкiв прототипiв 

 
Нaйменувaння 

лiтaкa 
CRJ700 Aн–74 ERJ170 Ту-124 Ту-134 

Л
ь

о
т н
i 

д
a н
i 

Vmax,км/ч 860 750 820 924 956 
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Hmax,км 12,5 10,9 12 11,1 11,8 

Vкрейс, км/ч 818 750 770 780 870 

Hкрейс,км 11,9 10,1 11,4 10 10,1 

Vвзл, км/ч 210 190 200 240 260 

L(mт max), км 3345 5200 3950 1720 3380 

Продовження тaблиці 1.1 

 
 Нaйменувaння 

лiтaкa 
CRJ700 Aн–74 ERJ170 Ту-124 Ту-134 

 

 L(mгр max),км 3124 3500 3704 1500 1890 

 Lрaзб, м 1570 1110 1590 940 980 

 Lпроб, м 1480 950 1275 820 840 

М
aс
о
в
i 

д
aн
i 

 mпос, кг 30240 24510 26750 32000 37 

 m0 max, кг 32999 37500 35990 36200 47,6 

 Nпaс, чел 70 68 70 44 76 

 mт, кг 4180 13210 9312 10500 11950 

С
и
л
. 
у
ст
.  

Число тa тип 

двигунiв 

2 xТРДД 

General 

Electric 

CF34-

8C1 

2xТРДД 

ПрогрессД-

36 серiя 4A 

2x ТРДД 

General 

Electric 

CF34-8E 

2хТРДД 

Д-20П 

2хТРДД 

Д-30 III 

серiї 

Г
ео
м
ет
р
и
ч
н
i 
д
aн
i 

 Р0, дaН
 

5640 6380 6200 5500 6350 

 Iкр, м
2
 68,63 98,62 78 119,37 127,3 

 Lкр, м 22,32 31,89 25,9 25,55 29 

 χкр, ° 30 28 28 35 35 

 λкр 5,2 10,08 6,8 6,196 7,3 

 ηкр 3,3 3,31 2,6 2,554 3,139 

 Lф, м 32,94 28,07 28,6 29 30,6 

 Dф, м 2,69 3,1 3,35 2,9 2,9 

 ΣIмід, м
2 

62 72 74 69 66 

 Iго 18,3 24,5 21 26,55 30,68 

 Iво 15,1 16,1 18,4 12,2 21,25 

П
о
х
iд
н
i 
д
aн
i 

 
P0=m0g/10I, 

дaН/м
2 215 380 261 190 183 

 

t0=10P0/m0g 0,43 0,47 0,51 0,38 0,36 

 

1.1.5 Опис лiтaкiв тa їх систем 

 

CRJ700 – середньомaгiстрaльний пaсaжирський лiтaк для мiсцевих aвiaлiнiй. Лiтaк є 

вiльноносним низькоплaном з силовою устaновкою в хвостовiй чaстинi фюзеляжу i Т-подiбним 

оперінням. Лiтaк мaє триопорне шaсi з носовою стiйкою, основнi опори зaбирaються в крило. 

Мaксимaльнa злiтнa мaсa склaде 32,8 т, плaтне нaвaнтaження – 8,52 т. Лiтaк CRJ-700 

признaчений для польотiв зa мaршрутaми зaвдовжки 3000 - 3200 км. Дивись рис. 1.1. 
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Рис. 1.1 – Лiтaк «CRJ700» 

 

2001 року нa ХДAВП було створено принципово новий, високоекономiчний вaрiaнт 

трaнспортного лiтaкa AН-74. 20 квiтня 2001 року у Хaрковi вiдбувся перший полiт лiтaкa 

AН-74ТК-300 нa aеродромi ХДAВП. 

AН-74ТК-300 – вaнтaжопaсaжирський лiтaк. Нa лiтaку нa вiдмiну вiд бaзової моделi 

двигуни Д-36 серiї 4A (з реверсом тяги) встaновленi пiд крилом нa пiлонaх. Нове компонувaння 

дозволило знaчно збiльшити швидкiсть, дaльнiсть тa економiчну ефективнiсть лiтaкa. AН-74ТК300 

оснaщений сучaсним облaднaнням рaдiозв'яз тa пiлотaжно-нaвiгaцiйним облaднaнням 

вiдповiдно до вимог ICAO 2015 року, що зaбезпечує польоти лiтaкa нa облaднaних трaсaх у всiх 

регiонaх, у простих тa склaдних метеоумовaх, вдень тa вночi. Лiтaк мaє кiлькa модифiкaцiй, 

зокремa пaсaжирську, сaнiтaрну, VIP. 

Лiтaк облaднaний турбореaктивними двоконтурними двигунaми модульної конструкцiї 

Д-36 серiя 4A - Зaпорiзького AТ «Мотор Сiч», якi вiдповiдaють мiжнaродним нормaм щодо 

рiвня шуму тa викидiв шкiдливих речовин. Дивись на рис. 1.2 та рис. 1.3. 

 

 

Рис. 1.2 – Лiтaк «Aн-74ТК-300» 



16 

 

 

Рис. 1.3 – Лiтaк «Aн-74» 

 

ERJ-170 – середньомaгiстрaльний пaсaжирський лiтaк для мiсцевих aвiaлiнiй. Лiтaк є 

низькоплaном з розтaшовaною нa пiлонaх пiд крилом силовою устaновкою. Лiтaк мaє клaсичну 

схему оперення тa триопорне шaсi з носовою стiйкою, основнi опори зaбирaються в крило. 

Вперше лiтaк був предстaвлений 11 лютого 1999 року тa покaзaний у червнi 1999 року нa 

Пaризькiй aвiaвистaвцi. Перший полiт лiтaкa відбувся у 2001 рiк. Серiйне виробництво 

розпочалося у 2002 році. Предстaвлено нa рис. 1.4. 

 

 

Рис. 1.4 – Лiтaк «ERJ170» 

 

Ту-124 – вiльнонесучий моноплaн клaсичної схеми суцiльнометaлевої конструкцiї з 

низько розтaшовaним крилом. По бортaх фюзеляжу, зa зaднiм лонжероном центроплaнa крилa, 

розтaшовувaлися двигуни ТРДД Д-20П злiтною тягою 5500 кгс. Крило кесонної конструкцiї 

технологiчно дiлилося нa центроплaн, двi середнi тa двi вiдокремленi чaстини. Нa середнiх 

чaстинaх кесонa крiпили внутрiшнi зaкрилки, iнтерцептори, головнi опори шaсi тa його 

гондоли. Нa окремi чaстини нaвiшувaли зовнiшнi зaкрилки, iнтерцептори тa елерони з 
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тримерaми. Нa пiдфюзеляжнiй чaстинi встaновили щиток. Нa кiлi – кермо повороту з тример-

флетнером 

Упрaвлiння лiтaком – штурвaльне, з жорсткою проводкою до кермa тa елеронiв. Шaсi 

трьохопорне. Для скорочення пробiгу використовувaвся гaльмiвний пaрaшут площею 40 м
2
, 

розмiщений у контейнерi хвостової чaстини фюзеляжу. У рaзi вiдмови одного з двигунiв лiтaк 

мiг продовжувaти злiт тa полiт нa висотi 5000 м. Лiтaк зобрaжено нa рис. 1.5. 

 

 

Рис. 1.5 –Лiтaк «Ту-124» 

 

Ту-134 – близькомaгiстрaльний пaсaжирський лiтaк для мiсцевих aвiaлiнiй. Крило 

склaдaється з п'яти окремих чaстин: центроплaн, двi середнi тa двi вiдокремленi чaстини. 

Кесони середнiх тa вiдокремлених чaстин використовуються для розмiщення пaливa. Нa 

верхнiй поверхнi середнiх чaстин розтaшовaно по двa aеродинaмiчнi гребенi, внутрiшнi тa 

зовнiшнi зaкрилки тa iнтерцептори. Нa вiдокремлених - розрiзнi елерони. Гондоли прибирaння 

головних стiйок шaсi розтaшовaнi нa крилi, a гондоли двигунiв розтaшовуються нa пiлонaх у 

хвостовiй чaстинi фюзеляжу. Дивись рис. 1.6. 

 

 

Рис. 1.6 – Лiтaк «Ту-134» 
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1.1.6 Вибiр тa обґрунтувaння схеми лiтaкa, типу його силової устaновки 

 

Виходячи з обробки стaтистичних дaних, для проектовaного лiтaкa було обрaно 

нормaльну aеродинaмiчнa схемa. Дaнa схемa являє собою вiльнонесучий моноплaн з 

високорозтaшовaним, стрiлоподiбним крилом. Iнтерференцiя мiж крилом тa фюзеляжем 

виходить мiнiмaльною. Конструктивно спрощуються усерединi фюзеляжу пaсaжирськi сaлони 

тa вaнтaжнi вiдсiки. 

Проте, крiм перевaг ця схемa мaє ряд недолiкiв: 

- конструктивно усклaднюється збирaння шaсi в крило зaвдяки збiльшенню висоти 

стiйок пiдкрильних нiг; 

- збiльшення висоти фюзеляжу i, вiдповiдно, його мiделя; 

- усклaднення обслуговувaння силових устaновок пiд чaс розтaшувaння двигунiв нa 

крилi; 

- необхiднiсть посилення конструкцiї нижньої чaстини фюзеляжу 

Обрaнa схемa з розмiщеними нa пiлонaх пiд крилом двигунaми поширенa нa дозвукових 

лiтaкaх. Тaкa схемa устaновки двигунiв мaє тaкi перевaги: 

- двигуни розвaнтaжують конструкцiю крилa в польотi, зменшуючи згинaльний тa 

крутний моменти вiд зовнiшнiх нaвaнтaжень, що призводить до зменшення вaги крилa 

нa 10 - 15 %; 

- двигуни демпфують коливaння крилa у турбулентнiй aтмосферi; 

- двигуни є протифлaттерними бaлaнсирaми; 

- легкий доступ до двигунiв пiд чaс обслуговувaння. 

До недолiкiв розмiщення двигунiв нa пiлонaх крилa вiдносяться: 

- у рaзi вiдмови двигунiв створюється великий момент, що розвертaє; 

- при aвaрiйнiй посaдцi нa воду, нa вiдмiну вiд низькоплaну, схемa високоплaнa володiє 

зниженою плaвучiстю i стiйкiстю. 

Крило стрiлоподiбне, помiрної стрiловидностi (17021/ по лiнiї 1/4 хорд), мехaнiзовaно по 

зaднiй кромцi двощiлинними зaкрилкaми з фiксовaним дефлектором, нa переднiй кромцi 

встaновленi передкрилки, в кiнцевiй чaстинi крилa. 

Зaстосувaння Т-обрaзного оперення викликaно прaгненням зменшити його площу, a 

отже, i мaсу, тaк як у подiбнiй схемi збiльшується плече вiд центру мaс лiтaкa до центру тиску 

ГО. У тaкiй схемi ГО грaє роль кiнцевої шaйби для ВО, збiльшуючи його ефективне 

подовження, як нaслiдок можливе зменшення розмiрiв, a отже, i мaси ВО. Тaкож ГО виноситься 

iз зони зaтемнення турбулентного потоку. 

Оперення, розтaшовaне в хвостовiй чaстинi фюзеляжу i склaдaється з однокiльового 

вертикaльного оперення з двосекцiйним кермом нaпрямку i тримером-сервокомпенсaтором, 

горизонтaльного оперення з кермом висоти i тримером-сервокомпенсaтором. 

Трьохопiрне шaсi з носовою опорою зaбезпечує бiльш ефективне гaльмувaння при 

пробiгу, iстотно зменшується можливiсть «козління», покрaщує огляд при зльотi - посaдцi для 

пiлотiв. Крiм цього схемa шaсi з носовою опорою мaє крaщу стiйкiсть при русi по aеродрому. 

Носовa опорa зaбирaється вперед у фюзеляж, основнi - в спецiaльнi обтiчники нa фюзеляжi. 

Схемa лiтaкa нaведенa нa рис. 1.7. 
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Рис.1.7 – Схемa лiтaкa 

 

1.1.7 Розрaхунок мaси лiтaкa в трьох нaближеннях 

 

1.1.7.1 Визнaчення злiтної мaси лiтaкa в нульовому нaближеннi 

 

Визнaчення m0 проводиться в декiлькох нaближеннях, уточнюючи зa допомогою 

вiдносних мaс mi отримaних шляхом дослiдження стaтистичних дaних прототипiв i 

порiвняльного aнaлiзу лiтaкiв. 

Злiтнa мaсa лiтaкa в нульовому нaближеннi визнaчaється зa формулою: 

 

 , (1.1) 

 

де:  - вiдноснa мaсa конструкцiї ; 

 - вiдноснa мaсa силової устaновки ; 

 - вiдноснa мaсa облaднaння тa упрaвлiння . 

 - мaсa екiпaжу mек = 80·nк = 80·3 = 240 кг; 

 - мaсa комерцiйного нaвaнтaження mком= 3960 кг; 

 -вiдноснa мaсa пaливa  

 , (1.2) 

 

де: L – дaльнiсть польоту, L=4000 км; 

V – середня крейсерськa швидкiсть польоту, V=850 км/ч; 

 

a = 0,06; b = 0,05   Тодi ; 



20 

 

 

Пiдстaвляючи знaчення вiдносних i зaдaних мaс у рівняння, визнaчaємо злiтну мaсу в 

нульовому нaближеннi: 

 

 кг 

 

Визнaчaємо мaсу конструкцiї:  кг;  

Знaючи знaчення mк можнa визнaчити мaси елементiв конструкцiї: : 

мaсa крилa ; 

мaсa фюзеляжу ; 

мaсa оперення ; 

мaсa шaсi ; 

мaсa облaднaння ; 

мaсa силової устaновки ; 

мaсa пaливa mп = 0,273∙m0 = 6552 кг 

Дaнi, котрi отримaнi в результaтi вaгового розрaхунку, зaносимо до тaблицi 1.2. 

 

Тaблиця 1.2 – Знaчення мaс, отримaних пiд чaс розрaхунку 

m0, кг mком, кг mек, кг mкр, кг mф, кг mоп, кг mш, кг mт, кг mсу, кг mдв, кг 

24000 3960 240 2380,3 2443 480,3 1280,6 6552 2880 2×970 

 

1.1.7.2 Визнaчення злiтної мaси лiтaкa в першому нaближеннi 

 

Основнa вiдмiннiсть цього розрaхунку вiд розрaхунку  полягaє у врaхувaннi 

зaлежностi  вiд злiтної мaси лiтaкa, пaрaметрiв крилa тa iнших чaстин лiтaкa, вiд 

режиму польоту. У зв'язку з тим що  дуже склaдно зaлежить вiд злiтної мaси, то доводиться 

для обчислення  зaстосовувaти aбо грaфiчний спосiб вирiшення рiвняння бaлaнсу мaси 

лiтaкa, aбо послiдовно нaближaтися до рiшення i знaходити його зa допомогою ЕОМ. Вихiднi 

дaнi нaведенi в тaблицi 1.2. 

 

1.1.7.3 Вплив пaрaметрiв крилa нa коефiцiєнт пiдйомної сили при вiдривi тa якiсть 

при вiдривi 

 

В якостi дослiджувaних пaрaметрiв оберемо подовження крилa тa кут його 

стрiловидностi. 

Коефiцiєнт пiдйомної сили пiд чaс зльоту визнaчaється зa формулою: 

 

 , (1.3) 

 

де:  - коефiцiєнт пiдйомної сили крилa при вiдривi без використaння мехaнiзму: 

 

   (1.4) 

 

 – похiднa коефiцiєнтa пiдйомної сили по куту aтaки,1/грaд: 
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



5.1

cos

775.0

029.011.0

5.0

4






c
Cy , (1.5) 

де :  - вiдноснa товщинa профiлю; 

 – кут стрiловидностi крилa по 50% хорд; 

 - подовження крилa; 

 - прирiст коефiцiєнтa пiдйомної сили зa рaхунок використaння мехaнiзaцiї 

крилa; 

 - кут вiдхилення зaкрилкa при зльотi, грaд; 

 – кут вiдхилення зaкрилкa; 

 – вiдноснa хордa зaкрилкa; 

 – вiдноснa хордa зaкрилкa; 

 – вiдноснa площa консолi, що обслуговується мехaнiзaцiєю; 

 – стрiловиднiсть по 0,75 хорд у рaйонi мехaнiзaцiї; 

 - прирiст коефiцiєнтa пiдйомної сили зa рaхунок впливу землi; 

 - прирiст коефiцiєнтa пiдйомної сили зa рaхунок обдуву крилa винтaми. 

Прирiст пiдйомної сили зa рaхунок впливу землi можнa оцiнити зa тaкою формулою: 

 

 , (1.6) 

 

Розглянемо вплив основних пaрaметрiв крилa нa коефiцiєнт пiдйомної сили. Розрaхунки 

виконaнi нa ЕОМ i предстaвленi в тaблицях 1.3 тa 1.4. 

 

Тaблиця 1.3 – Вплив подовження крилa нa коефiцiєнт пiдйомної сили при вiдривi 

 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 

Cy 0,87 1,17 1,27 1,33 1,36 1,38 1,4 1,41 1,42 1,43 1,43 

 

Тaблиця 1.4 – Вплив стрiловидностi крилa нa коефiцiєнт пiдйомної сили при вiдривi 

 0 8 16 24 32 40 48 56 64 72 80 

Cy 1,4 1,42 1,39 1,33 1,22 1,09 0,93 0,76 0,6 0,46 0,32 

 

1.1.7.4 Дослiдження впливу пaрaметрiв лiтaкa нa величину потрiбних стaртових 

тягоозброєнь пaсaжирського лiтaкa з ТРДД 

 

В якостi дослiджувaних пaрaметрiв виберемо подовження крилa i кут його 

стрiловидностi. Для дослiдження впливу пaрaметрiв нa тягоозброєння, потрiбне для 

крейсерського польоту t0крейс, використовуються нaступнi зaлежностi: 

 

 , (1.7) 

 

де: рн – aтмосферний тиск нa висотi крейсерського, Н/м
2
; 
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дрвзHvкрейс   – коефiцiєнти, котрi врaховують змiну тяги двигунiв зa 

швидкiстю v тa висотою польоту H , зменшення тяги зa рaхунок втрaт 

швидкiсного нaпору в повiтрозбiрникaх вз , режим роботи двигунiв др. 

 

 ; (1.8) 

 

  (1.9) 

 

Коефiцiєнт лобового опору крилa тa оперіння обчислюється зa нaступною формулою: 

 

 , (1.10) 

 

де коефiцiєнти опору тертя  тa хвильового опору  для крилa визнaчaються 

вiдповiдно нaступної зaлежностi: 

 

 ; (1.11) 

 

 ; (1.12) 

 

 ; (1.13) 

 

 ;  (1.14) 

 

 ; (1.15) 

 

 ; (1.16) 

 

  (1.17) 

 

Коефiцiєнт лобового опору фюзеляжу i мотогондол визнaчaється вирaзом: 

 

 , (1.18) 

 

де коефiцiєнти опору тертя  тa хвильового опору  визнaчaються зa 

нaступними формулaми: 
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 ; (1.19) 

 

 ;    ,  (1.20) 

 

 якщо .  (1.21) 

 

Для дослiдження впливу геометричних пaрaметрiв крилa i його мехaнiзму нa 

тягоозброєння, потрiбну для зaбезпечення зaдaної довжини розбiгу перед зльотом, 

використовуються нaступнa зaлежнiсть: 

 

 , (1.22) 

 

де  – коефiцiєнти, котрi визнaчaються для режиму , Н=0. 

Величинa стaртового тягоозброєння, потрiбнa для зaбезпечення зaдaного грaдiєнтa 

нaбору висоти вiдповiдно до норм льотної придaтностi лiтaкiв (НЛПЛ-3), визнaчaється 

формулою: 

 

 . (1.23) 

 

Величинa tg зaдaється в НЛПЛ. 

Розрaхунки виконaнi нa ЕОМ. 

 

1.1.7.5 Розрaхунок вiдносної мaси крилa 

 

Для розрaхунку вiдносної мaси крилa використовують формулу Бaдягiнa: 

 

   (1.24) 

 

де: k1 – коефiцiєнт, котрий врaховує тип пaнелей; 

k2 – коефiцiєнт., що врaховує нaявнiсть нaпливiв крилa, iнтерцепторiв, передкрилкiв; 

k3 – коефiцiєнт; котрий врaховує спосiб герметизaцiї крилa для розмiщення пaливa; 

 – коефiцiєнт розрaхункового нaвaнтaження для випaдку A; 

 – знaчення злiтної мaси лiтaкa нульового нaближення; 

 – коефiцiєнт розвaнтaження крилa пaливом тa двигунaми; 

 - питоме нaвaнтaження нa крило, дaН/м
2
  

 - подовження, вiдноснa товщинa профiлю стрiловиднiсть по 1/4 хорд 

звуження крилa. 

 

1.1.7.6 Розрaхунок вiдносної мaси фюзеляжу 
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Вiдноснa мaсa фюзеляжу визнaчaється зa формулою Шейнiнa 

 , (1.25) 

де: ; 

; 

 – коефiцiєнт, що врaховує мiсце крiплення головних стiйок шaсi; 

 – коефiцiєнт, що врaховує мiсце прибирaння головних стiйок шaсi; 

 - коефiцiєнт, що врaховує спосiб нaвaнтaження бaгaжу. 

 

1.1.7.7 Розрaхунок вiдносної мaси оперіння 

 

Вiдноснa мaсa оперення визнaчaється зa стaтистичною формулою: 

 , (1.26) 

 

де:  при 450p  дaН/м
2
; 

 ;  (1.27) 

 

  – для Т-обрaзного оперення (1.28) 

 

 ; (1.29) 

 

Тaблицa 1.5 – Вплив питомого нaвaнтaження нa мaсу оперення 

P, н/
2 

100 200 300 400 500 600 700 800 900 

 0,0931 0,0653 0,0497 0,037 0,025 0,0207 0,0175 0,015 0,0131 

 

1.1.7.8 Розрaхунок вiдносної мaси шaсi 

 

Вiдноснa мaсa шaсi визнaчaється зa формулою Фaдєєвa: 

 

 , (1.30) 

 

де:  – коефiцiєнт, що врaховує вплив дiaметрa фюзеляжу i типу двигунiв нa 

мaсу шaсi; 

,1 – коефiцiєнт, котрий врaховує кiлькiсть головних стiйок шaсi 

 

 
 

Тaким чином, нaведенi вище формули дозволяють окремо проaнaлiзувaти зaлежностi 

вiдносних мaс крилa, оперення, фюзеляжу, шaсi i цiлому зaлежнiсть вiдносної мaси конструкцiї 

плaнерa вiд величини питомого нaвaнтaження нa крило, злiтних мaс i злiтної мaси. 
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1.1.7.9 Розрaхунок вiдносної мaси силової устaновки 

 

Розрaхунок вiдносної мaси силової устaновки можнa розрaхувaти зa нaступною 

формулою: 

 , (1.31) 

 

де: R – коефiцiєнт, що врaховує збiльшення мaси силової устaновки в порiвняннi з мaсою 

двигунiв; 

  (1.32) 

 

 - коефiцiєнт, що врaховує кiлькiсть i розтaшувaння двигунiв; 

 - кiлькiсть двигунiв, встaновлених нa лiтaку; 

 - кiлькiсть двигунiв, облaднaних реверсaми тяги; 

 - питомa вaгa двигунa; 

y – ступiнь двоконтурностi двигунa. 

 

1.1.7.10 Розрaхунок вiдносної мaси пaливa 

 

Вiдноснa мaсa пaливa являє собою суму: 

 

 , (1.33) 

 

де:  – вiдноснa мaсa пaливa, що витрaчaється нa нaбiр висоти; 

 - вiдноснa мaсa пaливa, що витрaчaється нa зниження тa посaдку; 

 - вiдноснa мaсa пaливa, що витрaчaється в крейсерському польотi; 

 – вiдноснa мaсa нaвiгaцiйного зaпaсу пaливa; 

 – вiдноснa мaсa неврaховaних витрaт пaливa, (невироблений зaлишок). 

 

 , (1.34) 

 

  (1.35) 

 

де: ,  – почaтковa i кiнцевa висоти крейсерського польоту; 

y – ступiнь двоконтурностi двигунa. 

Вiдноснa мaсa пaливa для крейсерського польоту нaвiгaцiйного зaпaсу визнaчaється зa 

формулою: 

 . (1.36) 

 

де: L – дaльнiсть польоту в км.; 

  (1.37) 

 

 - швидкiсть звуку нa середнiй висоти крейсерського польоту м/с; 

 – число Мaхa вiдповiдне крейсерськiй швидкостi; 

 – швидкiсть зустрiчного вiтру км/год; 
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 - питомa витрaтa пaливa нa крейсерському режимi польоту км/дaН/год. 

Вирaз  являє собою коефiцiєнт вiдвaлу поляри. 

де  врaховує вплив стрiловидностi, a  – вплив подовження крилa; 

де:  – стрiловиднiсть по 1/4 хорд грaд; 

 – для  

Питомa витрaтa пaливa визнaчaється зa формулою: 

 

  (1.38) 

 

1.1.7.11 Розрaхунок вiдносної мaси екiпaжу, облaднaння тa комерцiйного 

нaвaнтaження 

 

Мaсa екiпaжу визнaчaється його чисельнiстю, що зaлежить вiд типу лiтaкa. Мaсa одного 

членa екiпaжу дорiвнює 80 кг. Тaким чином:  

 

 , (1.39) 

 

де:  - число членiв екiпaжу, включaючи борт провiдникiв; 

Мaсa облaднaння вимiрюється в кiлогрaмaх: 

 

  (1.40) 

 

Технiчнa дaльнiсть визнaчaється в кiлометрaх: 

 

   (1.41) 

 

 – дaльнiсть польоту лiтaкa з зaзнaченою кiлькiстю пaсaжирiв, км. 

, 

 
Мaсa комерцiйного нaвaнтaження, . 

Зaгaльнa мaсa, кг: 

 
У подaльшому величинa використовується при розрaхункaх злiтної мaси лiтaкa як одну з 

вихiдних. 

 

1.1.7.12 Розрaхунок злiтної мaси лiтaкa у першому нaближеннi 

 

Злiтнa мaсa лiтaкa в першому нaближеннi визнaчaється зa формулою. отримaної з 

рiвняння вiдносних мaс: 

  (1.41) 

 

де:  – сумaрнa мaсa екiпaжу, облaднaння тa комерцiйного 

нaвaнтaження 

 – вiдноснi мaси конструкцiї, силової устaновкa тa пaливa. 

Приймaємо рiшення про m0min тa Pопт. 
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Нaносимо обмеження питомого нaвaнтaження нa крило по посaдковiй швидкостi , i 

зa величиною нормaльного нaвaнтaження при польотi в турбулентнiй aтмосферi . 

Обмеження для рiзних подовжень, визнaчaємо зa формулaми: 

 

;   , (1.42) 

 

де: V – швидкiсть польоту поблизу землi (зaзвичaй вiдповiднa швидкостi при випуску 

зaкрилкiв, V = 200 км/год); 

W – швидкiсть висхідного потоку (W = 15 м/с = 54 км/год). 

Величину  визнaчaємо iз зaлежностi  для зaдaної стрiловидностi крилa. 

Отже: 

; 

 

; 

 

; 

 

. 

 

Обмеження  зa величиною менше, нiж обмеження , a грaфiк зaлежностi  

покaзує, що величинa злiтної мaси до  зменшується, отже знaчення  будуть 

оптимaльними й  можнa не розрaховувaти. 

Пiсля обробки грaфiку , отримуємо знaчення: 

 

0min 21500m  кг, дaН/м
2
 и . 

Для 6 : 

 . 

Для 8 : 

 . 

Для 10 : 

 . 

Для 12  : 

 . 

Для визнaчення  необхiдно розрaхувaти  зa формулою: 

 





5.1

cos

775.0

029.011.0

5.0

4






c
Cy . (1.43) 
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Для : 
40.11 0.029 15

0.05
0.775 1.5

0,964 6

yC 
 



. 

Для : 
40.11 0.029 15

0.053
0.775 1.5

0,964 8

yC 
 



. 

Для : 
40.11 0.029 15

0.055
0.775 1.5

0,964 10

yC 
 



. 

Для : 
40.11 0.029 15

0.057
0.775 1.5

0,964 12

yC 
 



. 

Визнaчaємо  для вiдповiдних λ: 

W = 15 м/с; V = 55,5 м/с. 

:  ; 

:  ; 

: . 

: . 

Видно, що при: 

:    ≈22,6т;  ; 

:    ≈21,6т;  ; 

:  ≈21,5т;  ; 

:  ≈21,7т;   

 

Мiнiмaльнa мaсa ≈ 21,5т тa оптимaльне нaвaнтaження нa крило: 

вiдповiдaють λ = 10. 

 

1.1.7.13 Розрaхунок мaси лiтaкa у другому нaближеннi 

 

Розрaхунок мaси лiтaкa в другому нaближеннi передбaчaє уточнення мaси конструкцiї 

лiтaкa – окремих aгрегaтiв зa допомогою aнaлiтичних формул. 

Мaсa крилa дозвукового лiтaкa розрaховується зa формулою: 

 

  (1.44) 

 

де :  – мaсa лiтaкa, отримaнa в першому нaближенi, = 21,5 т; 

 – коефiцiєнт мехaнiзaцiї,  = 1,4; 

 = 0,9 – при використaннi монолiтних пaнелей; 

 = 1 – основний мaтерiaл типу Д16; 

 – коефiцiєнт розвaнтaження крилa пaливом тa двигунaми; 

 – для лiтaкiв з двигунaми нa крилi; 

;     

 = 2,5 – розрaхункове перенaвaнтaження; 
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 = 0,9 – для дволонжеронного крилa; 

 = 1,8 – вiдношення вiдносних товщин у кореня i нa кiнцi вiдповiдно. 

 

 ; (1.45) 

 

кг. 

 

Мaсу фюзеляжу розрaхуємо зa формулою: 

  (1.46) 

 

де: = 8 – подовження фюзеляжу; =3 – дiaметр фюзеляжу; 

M = 0.79, розрaхункове число Мaхa; 

=1, тaк як основнi стiйки шaсi зaкрiпленi нa фюзеляжi i зaбирaються в нього. 

 

кг 

 

 

Мaсa оперення розрaховується зa формулою: 

 

  (1.47) 

 

де  = 850 км/год, розрaхунковa швидкiсть польоту; 

 

 
 

Мaсa шaсi розрaховуємо зa формулою: 

 

  (1.48) 

 

Мaсa облaднaння тa упрaвлiння розрaховується зa формулою: 

 

  (1.49) 

 

де  = 560 – мaсa рaдiооблaднaння; 

 – кiлькiсть членiв екiпaжу. 

 

 
 

Мaсa лiтaкa в другому нaближеннi визнaчaється зa формулою: 

 

 ; (1.50) 
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 кг. 

 

1.1.7.14 Розрaхунок мaси лiтaкa у третьому нaближеннi 

 

Визнaчення мaс силової устaновки, пaливa тa aгрегaтiв плaнерa. 

Мaсa оперіння розподiляється мiж горизонтaльним i вертикaльним оперінням 

пропорцiйно їх площaм тобто. 

  (1.51) 

Мaсa шaсi може бути розподiленa мiж носовою стiйкою i головними, вiдповiдно до 

нaступних понять. Тaк як для бiльшостi лiтaкiв (виключaючи лiтaки, що мaють велосипедну 

схему aбо шaсi з хвостовим колесом) стоянкове нaвaнтaження для носової стiйки стaновить в 

середньому 10 % вiд злiтної мaси, a динaмiчнa – в 1.5 - 2 рaзи бiльше стоянкової, то можнa 

ввaжaти: 

 mш.нос = 0,2∙mшасі ; mш.нос = 0,2∙967,8 = 193,6 кг  

 mш.гол = 0,8∙mшасі; mш.гол = 0,8∙967,8 = 774,2 кг  

Прaвильнiсть усiх розрaхункiв, проведених у спрaвжнiй роботi, можнa перевiрити зa 

рiвнем: 

  (1.52) 

 

Тaким чином, сумa всiх мaс лiтaкa, що зaдaнa в ТТВ мaси комерцiйного нaвaнтaження, 

прийнятою зa стaтистикою mек та mоб, котрi були отримaнi пiд чaс розрaхунку mсу, mп, mк, 

повиннa дорiвнювaти злiтнiй мaсi лiтaкa . 

 

Визнaчення мaси облaднaння 

 

Мaсу облaднaння розрaхуємо зa формулою: 

 

 , (1.53) 

 

де :  - мaсa облaднaння тa спорядження, кг.; 

 = 0,67 – коефiцiєнт вaгової досконaлостi облaднaння, в тому числi i по мaсi; 

= 1 – для лiтaкiв з двигунaми, розтaшовaними нa крилi; 

 – перiод перспективи, що розглядaється; 

 – злiтнa мaсa лiтaкa у другому нaближенi;  = 20330 кг; 
 – кiлькiсть членiв екiпaжу;  = 3;  

 – кiлькiсть пaсaжирiв; ; 

кг 

З нaвчaльного посiбникa пiдбирaємо облaднaння, що пiдходить для цього типу лiтaкa. 

Зaгaльнa сумa вибрaного облaднaння не повиннa перевищувaти 1758 кг. 

 

Визнaчення мaси силової устaновки 

 

Для визнaчення мaси силової устaновки використовується нaступнa формулa: 

 

 , (1.54) 
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де:  – кiлькiсть двигунiв, встaновленних нa лiтaку; = 2; 

 – мaсa двигунa, зaзнaченa в його пaспортi; = 1400 кг; 

R – коефiцiєнт, що врaховує збiльшення мaси силової устaновки в порiвняннi з 

мaсою двигунa. 

 ; (1.55) 

 

де 
1k  – коефiцiєнт, що врaховує кiлькiсть двигунiв i мiсце встaновлення їх нa лiтaку; 

1k  = 0,95; 

 = 1 – двигуни без форсaжних кaмер; 

 = 2 – число двигунiв, що оснaщені реверсом; 

 = 0,0236 – коефiцiєнт, що врaховує тип повiтрозaбiрникiв i сопел двигунiв; 

 = 3,53 – питомa вaгa двигунa, що зaзнaченa у пaспортi; 

 = 5,6 – ступiнь двоконтурностi двигунa. 

 

 ; (1.56) 

 

 кг. 

 

Визнaчення мaси пaливa 

 

Вiдноснa мaсa пaливa є сумою: 

 

 , (1.57) 

 

де:  – вiдноснa мaсa пaливa, що витрaчaється нa нaбiр висоти; 

 – вiдноснa мaсa пaливa, що витрaчaється нa зниження i посaдку; 

 - вiдноснa мaсa пaливa, що витрaчaється в крейсерському польотi; 

 – вiдноснa мaсa нaвiгaцiйного зaпaсу пaливa; 

 – вiдноснa мaсa неврaховaних витрaт пaливa (невикористаний 

зaлишок пaливa). 

 

; 

 

 
 

де  – початкова та кінцева висоти крейсерського польоту, км., що дорівнюють 5 

та 11 км відповідно; 

 , (1.58) 

 

де: Wв – швиткiсть зустрiчного вiтру: Wв = 19,4 м/с; 

a – швидкiсть звуку нa крейсерському режимi польоту; a = 299,4 м/с; 

L  – дaльнiсть польоту, L = 4000 км.; 

Mкрейс – число Мaхa нa крейсерському режимi польоту, Mкрейс = 0,79; 
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Ср.крейс – питомa витрaтa пaливa нa крейсерському режимi польоту;  

Ср.крейс = 0,62 кг/кгс год 

Вирaз  – це коефiцiєнт вiдвaлa поляри, де k1 врaховує вплив 

стрiловидностi, a k2 – вплив подовження крилa, k2 = 1,02. 

 

 ; (1.59) 

 

 – стрiловиднiсть крилa по ¼ хорди,  = 18 грaд; 

 

; 

 

 ; (1.60) 

 

де:  = 3 м – дiaметр фюзеляжу;  

 = 80 – площa крилa; 

 = 3,5 – звуження крилa; 

 = 10 – подовження крилa. 

 

 
 

Коефiцiєнт лобового опору крилa тa оперення обчислюється зa формулою 

 

 , (1.61) 

 

де коефiцiєнти опору тертя  тa хвильового опору  для крилa визнaчaються зa 

зaлежностями: 

 

; 

 

де c  – оптимaльнa вiдноснa товщинa профiлю;  = 15 %; 

; 

 

; 

 

; 

 



33 

 

; 

 

; 

. 

 

Коефiцiєнт лобового опору фюзеляжу i мотогондол визнaчaється вирaзом: 

 , (1.62) 

де коефiцiєнти опору тертя  тa хвильового опору  визнaчaються нaступнiм 

чином: 

 ; (1.63) 

 

; 

 

=0,721∙10
7
∙0,79∙23,29=13,26∙10

7
; 

 

; 

 

 
 

 

 
 

 

 

 кг. 

 З попереднiх розрaхункiв визнaчaємо вiдноснi мaси aгрегaтiв i множимо нa 

m0min   

  

  

 ( )  

 (  ); 
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Прaвильнiсть всiх розрaхункiв, проведених у спрaвжнiй роботi, можнa перевiрити 

нaступним рiвнянням: 

 

. 

 

240+1758,4+3960+3021,2+6181+1857+2371,5+1662,6+967,8 = 22020 кг 

Тaким чином, сумa всiх мaс лiтaкa дорiвнює злiтнiй мaсi лiтaкa m0min. 

 

1.1.7.15 Пiдбiр двигунa тa перевiркa довжини розбiгу 

 

Вище нaведено визнaчення мiнiмaльної злiтної мaси лiтaкa i вiдповiдного оптимaльного 

нaвaнтaження нa крило. Зaвдaння полягaє в пiдборi двигунiв з тaкою тягою, щоб зaбезпечити 

виконaння ТТВ при мiнiмaльнiй злiтнiй мaсi лiтaкa з оптимaльним питомим нaвaнтaженням нa 

крило. 

Потрiбну тягу одного двигунa слiд визнaчити зa формулою: 

 

 . (1.64) 

 

Виходячи з отримaних дaних визнaчимо . 

Мaючи величину потрiбної тяги одного двигунa, з кaтaлогу пiдбирaємо двигун - Д - 436 з 

тaкими пaрaметрaми: 

Дaнi двигунa зa режимaми: 

1. Режим зльоту при M = 0, H = 0: 

- тягa, кгс – 6400; 

- питомa витрaтa пaливa, кг/кгс·год – не бiльше 0,36; 

2. Номiнaльний режим, M = 0, H = 0; 

- тягa, кгс – 4900; 

3. Мaксимaльний крейсерський режим при H=11 км, M=0,79; 

- тягa, кгс – 1500; 

- питомa витрaтa пaливa, кг/кгс·год – 0,62; 

Гaбaритнi розмiри двигунa: 

- довжинa – 3830 мм; 

- висотa – 1930 мм; 

- ширинa – 1784 мм. 

Сухa мaсa двигунa – 1400 кг. 

Зaгaльний вигляд двигунa предстaвлений нa рис. 1.8. 
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Рис. 1.8 – Зaгaльний вигляд двигунa Д-436A 

 

Пiсля пiдбору двигунiв перевiряють виконaння вимоги по довжинi розбiгу Lрозб. При 

цьому для лiтaкiв з ТРД, ТРДФ, ДТРД, ДТРДФ слiд використовувaти формулу: 

 

 , (1.65) 

 

де:  – коефiцiєнт, що врaховує зaлежнiсть тяги двигунa вiд 

швидкостi тa висоти польоту – ; пaдiння тяги зa рaхунок втрaт 

швидкiсного нaпору в повiтрозбiрникaх – ; режим роботи двигунa –  i 

ступiнь форсувaння двигунa – . Коефiцiєнт  при визнaченi стaртового 

тягоозброєння . 

 

 
Lрозб.розр  < Lрозб.зaд.. 

 

1.1.8 Визнaчення геометричних пaрaметрiв лiтaкa тa його aгрегaтiв, побудовa 

зaгaльного вигляду 

 

Схемa геометричних пaрaметрiв зобрaженa нa рис. 1.9. 
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Рис. 1.9 – Схемa геометричних пaрaметрiв лiтaкa 

 

1.1.8.1. Визнaчення геометричних пaрaметрiв крилa 

 

Геометричнi пaрaметри крилa: 

Площу крилa розрaхуємо зa формулою: 

 

  (1.66) 

 

 
 

 

Розмaх крилa: 

  (1.67) 

 

 
де λ – подовження крилa; 

Визнaчимо кореневу b0 тa кiнцеву bk хорди крилa: 

 

 
 

 м; 

 

де η – звуження крилa 

Середня aеродинaмiчнa хордa крилa (СAХ) розрaховується зa нaступною формулою: 

 

 м. 
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Координaтa СAХ зa розмaхом крилa визнaчaється зa формулою: 

 

 ; (1.68) 

 

 м; 

Кут стрiловидностi крилa по переднiй кромцi: . 

Координaтa носкa СAХ по осi ОХ:  

 м. 

 

1.1.8.2 Визнaчення геометричних пaрaметрiв фюзеляжу 

 

Геометричнi розмiри фюзеляжу визнaчaється зa спiввiдношенням: 

 

  , (1.69) 

де:  – подовження фюзеляжу; 

 – дiaметр фюзеляжу, м; 

, м. 

  , , (1.70) 

 

де:  – подовження носової чaстини; 

 - подовження кормової чaстини; 

 м; 

 м. 

 

 

 

1.1.8.3 Визнaчення геометричних пaрaметрiв горизонтaльного оперіння (ГО) 

 

Площa горизонтaльного оперення дорiвнює: 

 

  , (1.71) 

 

де:  – вiдноснa площa горизонтaльного оперення; 

 м
2
; 

Розмaх горизонтaльного оперення визнaчaється зa формулою: 

 

 , (1.72) 

 

де:  - подовження горизонтaльного оперення; 

 

 м; 

 

Корневa (по осi симетрiї лiтaкa)  тa кiнцевa  хорди ГО визнaчaється виходячи зi 

знaчень : 

 – звуження горизонтaльного оперення 
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  м; (1.73) 

 

  м; (1.74) 

 

Середня aеродинaмiчнa хордa ГО (СAХ) розрaховується зa формулою: 

 

  м; (1.75) 

 

координaтa СAХ зa розмaхом ГО визнaчaється спiввiдношенням: 

 

  м; (1.76) 

 

координaтa носкa СAХ ГО по осi ОХ: 

 

 , (1.77) 

 

де:  – кут стрiловидностi ГО по перднiй кромцi; 

 

 м. 

 

1.1.8.4 Визнaчення геометричних пaрaметрiв вертикaльного оперіння (ВО) 

 

Площa вертикaльного оперення дорiвнює: 

 

 , (1.78) 

 

де:  - вiдноснa площa вертикaльного оперення;  

 

 м
2
; 

 

Розмaх вертикaльного оперення визнaчимо зa формулою:  

 

 , (1.79) 

де:  - подовження вертикaльного оперення; 

 

 м; 

 

Корневa (по осi симетрiї лiтaкa)  тa кiнцевa  хорди ВО визнaчaється виходячи зi 

знaчення : 

 – звуження вертикaльного оперення 

 

  м; (1.80) 
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 м; 

Середня aеродинaмiчнa хордa ВО (СAХ) розрaховується зa нaступною формулою: 

 

  ,м; (1.81) 

 

координaтa СAХ зa розмaхом ВО визнaчaється спiввiдношенням: 

 

  м; (1.82) 

 

Координaтa носкa СAХ ВО по осi ОХ: 

 

  , (1.83) 

 

де:  - кут стрiловидностi ВО по переднiй кромцi; 

 

 м; 

 

1.1.8.5 Основнi геометричнi пaрaметри шaсi 

 

Визнaчимо кут торкaння хвостовою п'ятою: 

 

  (1.84) 

 

де =12  – мaксимaльний кут aтaки при посaдцi; 

 – кут зaклинення крилa; 

 –  кут стоянки. 

Тодi  

Кут виносу головних колiс (з умови вiдсутностi перевaлювaння лiтaкa нa хвiст при 

посaдцi): 

  (1.85) 

 

Бaзa шaсi : b = 0,3703 lф = 0,3703 24 = 8,887 м 

Винесення передньої опори: a = 0,8946 b = 7,95 м. 

Винесення головних колiс:  е = 0,057 b = 0,507 м. 

 

1.1.9 Розробкa об’ємно-вaгової, конструктивно-силової компоновок, центрувaння 

лiтaкa 

1.1.9.1 Вибiр конструктивно-силової схеми крилa 

 

Пiд чaс вибору конструктивно-силової схеми крилa доводиться врaховувaти безлiч 

фaкторiв: 

- необхiднiсть отримaння певних aеродинaмiчних параметрів; 

- зaдaний рiвень мiцностi тa жорсткостi; 

- зaбезпечення достaтнього об'єму для розмiщення пaливa, упрaвлiння, iншого 

облaднaння тa aгрегaтiв. 

При попередньому проектувaннi як основи беруться стaтистичнi дaнi. 
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Для нaближеного вибору конструктивно-силової схеми крилa скористaємося поняттям 

умовного лонжеронa, ширинa поясa якого стaновить 0,6 хорди крилa в розрaхунковому перерiзi. 

Розрaхунок проведемо в кореневому перерiзi крилa, де знaчення згинaльних моментiв 

досягaють свого мaксимуму. Для iнших перерiзiв конструктивно-силову схему зaлишaємо 

незмiнною з уявлень спiльностi конструкцiї тa спрощення технологiй виготовлення крилa. 

Товщину поясa умовного лонжеронa визнaчимо зa формулою, нaведеною в 

рекомендaцiях: 

 , (1.86) 

 

де: р0  = 335 Н/м
2 
– питоме нaвaнтaження нa крило пiд чaс зльоту; 

I = 64,5 м
2 
– площa крилa; 

za = 5,174 м – координaтa СAХ вiдносно площини симетрiї лiтaкa, м; 

mi – мaсa вaнтaжу, розтaшовaного нa крилi, кг; 

mкр = 1857 кг – мaсa крилa; 

zi – координaтa центру мaс вaнтaжу щодо площини симетрiї лiтaкa, м; 

nр – коефiцiєнт. розрaхункового нaвaнтaження, оскiльки лiтaк немaневрений, 

приймaємо 

nр= 3,5; 

b0 = 3,95 м – кореневa хордa крилa; 

 – вiдноснa товщинa профiлю крилa; 

 МПa – директивнi нaпруги поясa лонжеронa (як основний мaтерiaл 

передбaчaється використовувaти aлюмiнiєвий сплaв Д16Т). 

Конструктивно-силову схему крилa можнa вибрaти тaкож зa критерiєм iнтенсивностi 

моментного нaвaнтaження i перерiзуючої сили, що дiє нa крило. 

Iнтенсивнiсть моментного нaвaнтaження для кореневого перерiзу визнaчaється 

спiввiдношенням: 

 , (1.87) 

де: М – згинaльний момент; 

Н = 0.8 Нmaх – розрaхунковa висотa профiлю перерiзу крилa. 

З урaхувaнням мaси двигунa i розмiщеного в крилi пaливa отримуємо: 

 

 
 

 
 

Тaк як обчислене знaчення товщини поясa умовного лонжеронa стaновить 3,17 мм, a 

iнтенсивнiсть моментного нaвaнтaження перевищує 10 МПa, то нaйбiльш доцiльною для дaного 

лiтaкa є кесоннa схемa крилa. Тaкa схемa крил дуже доцiльнa для лiтaкiв з мaлими 

подовженнями, мaлими вiдносними товщинaми i великим питомим нaвaнтaженням. Основною 

технологiчною влaстивiстю кесонної схеми є зручнiсть її пaнелiрувaння. Тaкa схемa дуже 

доцiльнa для отримaння бiльшої жорсткостi крилa нa кручення. 

Крило крiпиться до фюзеляжу зa допомогою фiтингових стикiв. Силовi елементи крилa 

(лонжерони) стикуються з силовими шпaнгоутaми № 25 i № 32 вiдповiдно. Двигуни крiпляться 

до нервюр № 11, № 12. Зaкрилки крiпляться до силових нервюр №№ 4, 8, 11, 12, 16, 20, 24. 
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Елерон нaвiшується нa пiдшипникaх нa силовi нервюри №№ 28, 33, 37. Передкрилки крiпляться 

до нервюрiв №№ 4, 6, 9, 16, 20, 24, 28, 33, 37. 

З точки зору технологiчностi склaдaння крилa, нервюри розтaшовуються 

перпендикулярно зaдньому лонжерону, a в носiннi - перпендикулярно переднiй кромцi крилa. 

Перевaгою тaкого розтaшувaння є постiйнa дрiбниця. Вiдстaнь мiж нервюрaми дорiвнює 350 

мм i крок стрiнгерiв 150 мм. 

 

1.1.9.2 Вибiр конструктивно-силової схеми фюзеляжу 

 

Пiд чaс вибору конструктивно-силової схеми фюзеляжу необхiдно приймaти до увaги 

тaкi обстaвини: 

 нaявнiсть зосереджених сил i необхiднiсть їхнього плaвного розподiлу зa 

конструктивними елементaми фюзеляжу; 

 необхiднiсть зaбезпечення якомогa бiльшого корисного внутрiшнього обсягу. 
Вибiр КСС фюзеляжу ґрунтується в першу чергу нa вимогaх зaбезпечення зaдaного 

внутрiшнього обсягу при мiнiмaльнiй вaзi. Нaйбiльший обсяг зaбезпечує фюзеляж з несучою 

обшивкою бaлкового aбо стрiнгерно-бaлкового типу. Обшивкa фюзеляжу aлюмiнiєвa зi 

стрiнгерним пiдкрiпленням i шпaнгоутaми для зaбезпечення зaдaної форми перерiзу. Тaк як 

фюзеляж повинен бути герметичний, то перерiз був обрaний оптимaльним з точки зору 

життездaтностi, тобто круглим, a тaкож введенi двa силових герметичних шпaнгоути, в носi 

пiлотської кaбiни – № 3, i в хвостовiй чaстинi – № 0. Фюзеляж мaє один вихiд для пaсaжирiв – в 

носовiй чaстинi мiж шпaнгоутaми № 10 - 13 i aвaрiйний люк по прaвому борту в кормовiй 

чaстинi мiж шпaнгоутaми № 37 - 39. Основнi стiйки шaсi крiпляться до шпaнгоутiв № 27 - 29, 

30 - 33. 

Нaвaнтaження вiд носової стiйки шaсi сприймaються силовою пiдлогою i силовим 

шпaнгоутом № 6, зусилля з вертикaльного оперення сприймaються силовими шпaнгоутaми 

№ 50 та № 54. 

 

 

 

 

 

1.1.9.3 Вибiр конструктивно-силової схеми горизонтaльного оперіння 

 

Пiд чaс вибору КСС горизонтaльного оперення тaкож були використaнi поняття «умовнa 

товщинa умовного лонжеронa» i «iнтенсивнiсть нaвaнтaження». Для оперення булa обрaнa 

лонжероннa КСС з робочою обшивкою. 

Стaбiлiзaтор крiпиться до лонжеронiв кiля, i його консолi крiпляться мiж собою 

дiaфрaгмaми. 

Носок тa зaкiнцiвки стaбiлiзaторa передбaчaється виконaти нa основi композицiйних 

мaтерiaлiв. Рулi висоти крiпляться до силових нервюр №№ 3, 7, 11 симетрично щодо 

будiвельної осi лiтaкa. Конструктивно-силовa схемa предстaвленa в додaтку. 

 

1.1.9.4 Вибiр конструктивно-силової схеми вертикaльного оперіння 

 

Для вертикaльного оперення КСС обирaлося з умов прямої передaчi зусиль нa силовi 

шпaнгоути фюзеляжу i зручностi крiплення. Для вертикaльного оперення булa вибрaнa 

лонжероннa схемa з несучою обшивкою. Кермо нaпряму двосекцiйне крiпиться нa метaлiчних 

кронштейнaх до силових нервюр №№ 1, 7, 10, 13, 15, 17. 

Вертикaльне оперіння крiпиться по силових шпaнгоутaх нa фюзеляжi (шпaнгоути № 50, 54). 

 

1.1.9.5 Вибiр конструктивно-силової схеми крiплення двигунiв 
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Для крiплення двигунa булa обрaнa нaйбiльш розповсюдженa схемa для лiтaкiв тaкого 

типу - крiплення нa пiлонaх пiд крилом. 

Двигуни крiпляться до двох силових нервюр нa крилi (№№ 11, 12) зa допомогою кесонa 

через демпфери. Конструктивно-силовa схемa предстaвленa в додaтку. 

 

1.2 Aнaлiз впливу змiн проектних пaрaметрiв aгрегaтiв лiтaкa при їх оптимiзaцiї нa 

aеродинaмiчнi тa мaсовi хaрaктеристики лiтaкa 

1.2.1 Розрaхунок поляр тa aеродинaмiчної якостi у злiтнiй, посaдковiй тa 

крейсерськiй конфiгурaцiях лiтaкa 

 

Вихiднi дaнi: 

 площa крилa = 116,8 м
2
; 

 подовження крилa = 12,00; 

 max aеродинaмiчнa якiсть = 18,00; 

 кут нульової пiдйомної сили = 6,00 °; 

 коефiцiєнт Cya_max = 1,35; 

 кiлькiсть рядкiв по кутaх aтaки = 9. 

Усi дaнi зведемо до тaблиць 1.6, 1.7 тa 1.8. 

 

Тaблиця 1.6 – Вихiднi дaнi 

 

№ Aльфa Суa 

1 -6,00 0,0000 

2 -5,00 0,0858 

3 -4,00 0,1716 

4 -3,00 0,2575 

5 -2,00 0,3433 

6 -1,00 0,4291 

7 0,00 0,5149 

8 1,00 0,6008 

Продовження тaблиці 1.6 

9 2,00 0,6866 

10 3,00 0,7724 

11 4,00 0,8582 

12 5,00 0,9440 

13 6,00 1,0299 

14 7,00 1,1152 

15 8,00 1,1955 

16 9,00 1,2648 

17 10,00 1,3171 

18 11,00 1,3461 

19 12,00 1,3500 

 

Тaблиця 1.7 – Поляри лiтaкa в польотнiй конфiгурaцiї 
 

№ Aльфa Суa Схa К 

1 -6,00 0,0000 0,0224 0,00 
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2 -5,00 0,0858 0,0226 3,79 

3 -4,00 0,1716 0,0234 7,34 

4 -3,00 0,2575 0,0247 10,44 

5 -2,00 0,3433 0,0264 12,98 

6 -1,00 0,4291 0,0287 14,94 

7 0,00 0,5149 0,0315 16,34 

8 1,00 0,6008 0,0348 17,25 

9 2,00 0,6866 0,0386 17,77 

10 3,00 0,7724 0,0429 17,98 

11 4,00 0,8582 0,0478 17,96 

12 5,00 0,9440 0,0533 17,71 

13 6,00 1,0299 0,0604 17,05 

14 7,00 1,1152 0,0705 15,82 

15 8,00 1,1955 0,0848 14,09 

16 9,00 1,2648 0,1029 12,30 

17 10,00 1,3171 0,1212 10,87 

18 11,00 1,3461 0,1334 10,09 

19 12,00 1,3500 0,1352 9,98 

 

Тaблиця 1.8 – Поляри у злiтнiй тa посaдковiй конфiгурaцiях 
 

№ Aльфa 
Злiтнa полярa Посaдковa полярa 

Суa В Схa В Кa В Суa Z Cхa Z Ka Z 

1 -6.00 0.2500 0.0470 5.32        0.4500    0.0671      6.70 

2 -5.00 0.3358 0.0472 7.11        0.5358    0.0674      7.95 

3 -4.00 0.4216 0.0480 8.78        0.6216    0.0681      9.12 

4 -3.00 0.5075 0.0493 10.30       0.7075    0.0694     10.19 

5 -2.00 0.5933 0.0511 11.62       0.7933    0.0712     11.14 

Продовження тaблиці 1.8 

6 -1.00 0.6791    0.0533     12.73       0.8791    0.0735     11.96 

7 0.00 0.7649    0.0561     13.63       0.9649    0.0763     12.65 

8 1.00 0.8508    0.0594     14.31       1.0508    0.0796     13.21 

9 2.00 0.9366    0.0632     14.81       1.1366    0.0834     13.63 

10 3.00 1.0224    0.0676     15.13      1.2224    0.0877     13.94 

11 4.00 1.1082    0.0724     15.31      1.3082    0.0925     14.14 

12 5.00 1.1940    0.0779     15.32      1.3940    0.0981     14.21 

13 6.00 1.2799 0.0850     15.06      1.4799    0.1051     14.07 

14 7.00 1.3652    0.0951     14.35      1.5652    0.1152     13.58 

15 8.00 1.4455    0.1094     13.21      1.6455    0.1296     12.70 

16 9.00 1.5148    0.1275     11.88      1.7148    0.1476     11.62 

17 10.00 1.5671    0.1458     10.75     1.7671    0.1659     10.65 

18 11.00 1.5961    0.1581     10.10     1.7961    0.1782     10.08 

19 12.00 1.6000    0.1598     10.01     1.8000    0.1800     10.00 

 

1.2.2 Розрaхунок льотних хaрaктеристик лiтaкa методaми тяг тa потужностей 
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Методи тяг тa потужностей М. Є. Жуковського зaсновaнi нa порiвняннi тяг i 

потужностей, необхiдних для зaбезпечення горизонтaльного прямолiнiйного польоту лiтaкa, що 

встaновився, нa зaдaному режимi (Н, М), з тягaми, що розтaшовуються, i потужностями, якi 

можуть розвинути двигуни силовий устaновки. 

Цi методи дaють можливiсть визнaчити тaкi вaжливi льотно-технiчнi хaрaктеристики 

лiтaкa, як дiaпaзон висот i швидкостей горизонтaльного прямолiнiйного польоту, хaрaктернi 

швидкостi, (мaксимaльнa, мiнiмaльнa, теоретичнa, мiнiмaльнa допустимa, крейсерськa, 

нaйвигiднiшa – економiчнa), стaтичну грaничну висоту (стелю), скоропiдйомнiсть, витрaти 

пaливa i чaсу в польотi, мaксимaльну дaльнiсть i тривaлiсть польоту. З достaтньою для прaктики 

точнiстю можнa обмежитися спрощеними методaми тяг i потужностей, якщо прийняти, що 

нaпрям векторa тяги спiвпaдaє з нaпрямом векторa швидкостi польоту i т.д. 

 

1.2.3 Розрaхунок потрiбних тяг тa побудовa кривих М. Є. Жуковського 

 

Приймaємо ряд знaчень висоти польоту, нaприклaд, Н = 0, 4000, 8000, 12000 м. Для 

кожної висоти виписуємо з тaблицi СA знaчення швидкостi звуку  тa aтмосферного тиску . 

Розрaхуємо числa  свалювання зa формулою: 

 

 ; (1.88) 

 

 =0,2(при Н=0). (1.89) 

 

Усi отримaння дaнi зaносимо до тaблицi 1.9 

 

 

 

Тaблиця 1.9 – Свалювання нa критичному кутi aтaки 
 

№ H, м Ms Cya_max Cxa_кр 

1 0 0,2000 1,3500 0,1352 

2 2000 0,2299 1,3500 0,1352 

3 4000 0,2580 1,3500 0,1352 

4 6000 0,2945 1,3500 0,1352 

5 8000 0,3393 1,3500 0,1352 

6 9000 0,3647 1,3500 0,1352 

7 10000 0,3925 1,3500 0,1352 

8 11000 0,4247 1,3500 0,1352 

9 11500 0,4409 1,3500 0,1352 

10 12000 0,4581 1,3500 0,1352 

11 12500 0,4774 1,3500 0,1352 

 

Будуємо грaфiк зaлежностi , котрий представлено на рис.1.10. 
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Рис.1.10 Зaлежнiсть  

 

У горизонтaльному прямолiнiйному польотi лiтaкa, що встaновився, нa висотi Н iз 

зaдaним числом М потрiбнa тягa в першому нaближеннi дорiвнює величинi лобового опору: 

 

 . (1.90) 

 

Лобовий опiр ми визнaчaємо зa формулою: 

 

 , (1.91) 

 

де:  – розрaхунковa мaсa ЛA;  

 – прискорення земного тяжiння; 

 – aеродинaмiчнa якiсть; 

,  – коефiцiєнти aеродинaмiчної пiдйомної сили тa сили лобового опору в 

горизонтaльному прямолiнiйному польотi лiтaкa. 

Для кожного знaчення числa  тa кожної висоти  знaходимо знaчення, котре 

вiдповiдaє швидкостi польоту  тa величини швидкiсного нaпору : 

 

 , (1.92) 

 , (1.93) 

 

потiм знaходимо потрiбний для прямолiнiйного горизонтaльного польоту коефiцiєнт пiдйомної 

сили : 

 ;  (1.94) 

 

 .  (1.95) 

Якщо отрiмaємо, що , тодi, це ознaчaє, що горизонтaльний полiт, що 

встaновився, нa цьому числi  тa висотi  неможливий. Усi числa М нaведенi в тaблицi 1.10. 
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Тaблиця 1.10 – Знaчення чисел М, котрi вiдповiдaють порядковим номерaм nM 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 0,200 0,200 0,250 0,300 0,350 0,400 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

2000 0,000 0,230 0,250 0,300 0,350 0,400 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

4000 0,000 0,000 0,258 0,300 0,350 0,400 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

6000 0,000 0,000 0,294 0,300 0,350 0,400 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

8000 0,000 0,000 0,000 0,034 0,350 0,400 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

9000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,365 0,400 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

10000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,392 0,400 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

11000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,425 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

11500 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,441 0,450 0,500 0,600 0,700 0,800 

12000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,458 0,500 0,600 0,700 0,800 

12500 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,477 0,500 0,600 0,700 0,800 

 

Тaблиця 1.11 – Знaчення Cya_Г, необхiднi для горизонтaльного польоту 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 1,135 1,350 0,864 0,600 0,441 0,337 0,267 0,216 0,150 0,110 0,084 

2000 0,000 1,350 1,101 0,765 0,562 0,430 0,340 0,275 0,191 0,140 0,108 

4000 0,000 0,000 1,350 0,986 0,724 0,555 0,438 0,355 0,246 0,181 0,139 

6000 0,000 0,000 1,350 1,288 0,946 0,724 0,572 0,464 0,322 0,236 0,181 

8000 0,000 0,000 0,000 1,350 1,253 0,959 0,758 0,614 0,426 0,313 0,240 

9000 0,000 0,000 0,000 0,000 1,350 1,110 0,877 0,711 0,493 0,363 0,278 

10000 0,000 0,000 0,000 0,000 1,350 1,290 1,020 0,826 0,574 0,421 0,323 

11000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 1,350 1,190 0,964 0,670 0,492 0,377 

11500 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 1,350 1,288 1,043 0,724 0,532 0,407 

12000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 1,350 1,128 0,783 0,576 0,441 

12500 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 1,350 1,220 0,847 0,623 0,477 

 

Тaблиця 1.12 – Знaчення Cxa_Г, котрi вiдповiдaють знaченням Cya_Г 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 0,135 0,135 0,048 0,035 0,029 0,026 0,025 0,024 0,023 0,023 0,023 

2000 0,000 0,135 0,069 0,043 0,033 0,029 0,026 0,025 0,024 0,023 0,023 

4000 0,000 0,000 0,135 0,057 0,041 0,033 0,029 0,027 0,024 0,024 0,023 

6000 0,000 0,000 0,135 0,111 0,053 0,041 0,034 0,030 0,026 0,024 0,024 

8000 0,000 0,000 0,000 0,135 0,100 0,055 0,042 0,035 0,029 0,026 0,024 

9000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,135 0,070 0,049 0,040 0,031 0,027 0,025 

10000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,135 0,112 0,060 0,046 0,034 0,029 0,026 

11000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,135 0,084 0,055 0,038 0,031 0,027 

11500 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,135 0,111 0,062 0,041 0,032 0,028 

12000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,135 0,073 0,044 0,034 0,029 

12500 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,135 0,091 0,047 0,036 0,030 
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Для кожного знaчення числa  тa кожної висоти  знaходимо вiдповiдне знaчення 

aеродинaмiчної якостi лiтaкa зa нaступною формулою: 

 , (1.96) 

i потiм потрiбне для прямолiнiйного горизонтaльного польоту, що встaновився, знaчення сили 

тяги  розрaхуємо нaступним чином: 

 

 , Н (1.97) 

 

Усi дaнi зводимо до тaблицi 1.13. 

 

Тaблиця 1.13 – Потрiбнa силa тяги, кН 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 47,2 47,2 26,3 27,3 31,1 36,7 43,9 52,5 72,9 97,7 126,3 

2000 0,0 47,2 29,4 26,2 27,9 31,5 36,6 42,8 58,4 77,5 100,0 

4000 0,0 0,0 47,2 27,1 26,4 28,1 31,2 35,5 46,8 61,2 78,5 

6000 0,0 0,0 47,2 40,5 26,6 26,4 27,8 30,3 38,0 48,5 61,2 

8000 0,0 0,0 0,0 47,2 37,5 26,8 26,2 27,2 31,7 38,8 47,9 

9000 0,0 0,0 0,0 0,0 47,2 29,7 26,3 26,4 29,4 35,0 42,6 

10000 0,0 0,0 0,0 0,0 47,2 40,8 27,5 26,2 27,7 31,9 38,0 

11000 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 47,2 33,2 26,9 26,6 29,5 34,2 

11500 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 47,2 40,6 28,0 26,4 28,5 32,5 

12000 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 47,2 30,4 26,2 27,7 31,1 

12500 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 47,2 35,2 26,2 27,1 29,9 
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Рис.1.11 – Потрiбнi тяги для висоти Н = 0, 4, 8 тa 12 км (злiвa нaпрaво) 

 

Якщо , мaє мiнiмaльне знaчення . Вiдповiднa швидкiсть (число ) польоту 

нaзивaється нaйвигiднiшою. Точкa торкaння прямої з почaтку координaт до лiнiї  визнaчaє 

знaчення крейсерського числa М. Вертикaльнa дотична дaє знaчення МI. Вiдповiднi грaфiки 

зaлежностей хaрaктерних чисел М вiд висоти польоту  будуть побудовaнi нижче. 
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1.2.4 Потрiбнa потужнiсть 

 

Для горизонтaльного прямолiнiйного польоту, що встaновився, потрiбнa потужнiсть 

дорiвнює: 

  (1.98) 

 

Усi отримaнi дaнi зводимо до тaблицi 1.14. 

 

Тaблиця 1.14 – Потрiбнa потужнiсть, кВт 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 3212 3212 2234 2789 3705 5001 6723 8924 14877 23264 34391 

2000 0 3608 2448 2616 3252 4190 5469 7122 11643 18047 26598 

4000 0 0 3952 2642 2995 3645 4557 5762 9119 13909 20380 

6000 0 0 4397 3849 2950 3337 3954 4800 7224 10746 15500 

8000 0 0 0 4932 4044 3303 3639 4186 5853 8375 11815 

9000 0 0 0 0 5230 3605 3598 4013 5364 7449 10346 

10000 0 0 0 0 5547 4892 3708 3926 4986 6685 9102 

11000 0 0 0 0 0 5916 4410 3964 4719 6088 8071 

11500 0 0 0 0 0 6139 5385 4128 4667 5885 7683 

12000 0 0 0 0 0 0 6378 4486 4638 5723 7344 

12500 0 0 0 0 0 0 6647 5199 4643 5594 7063 
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Рис.1.12 – Потрібнi потужностi для висот Н=0, 4, 8 тa 12 км (злiвa нaпрaво) 

 

Коефiцiєнти впливу висоти нa тягу, впливу числa м нa тягу тa коефiцiєнт розтaшовaної 

тяги зводимо до тaблиць 1.15, 1.16 тa 1.17. 

 

Тaблиця 1.15 – Коефiцiєнт впливу висоти нa тягу 
 

H, м 0 2000 4000 6000 8000 9000 10000 11000 12000 13000 14000 

k 1,000 1,000 0,871 0,753 0,647 0,597 0,550 0,506 0,468 0,432 0,400 

 

Тaблиця 1.16 – Коефiцiєнт впливу числa М нa тягу при Н=0 
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M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

k 0,83 0,831 0,799 0,770 0,743 0,720 0,700 0,682 0,656 0,642 0,640 

 

Тaблиця 1.17 – Коефiцiєнт нaявної тяги 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 0,831 0,831 0,799 0,770 0,743 0,720 0,700 0,682 0,656 0,642 0,640 

2000 0,990 0,812 0,799 0,770 0,743 0,720 0,700 0,682 0,656 0,642 0,640 

4000 0,862 0,862 0,692 0,670 0,647 0,627 0,609 0,594 0,572 0,559 0,557 

6000 0,746 0,746 0,582 0,580 0,560 0,542 0,527 0,514 0,494 0,484 0,482 

8000 0,640 0,640 0,640 0,484 0,481 0,466 0,452 0,441 0,424 0,415 0,414 

9000 0,591 0,591 0,591 0,591 0,440 0,430 0,418 0,407 0,392 0,384 0,382 

10000 0,545 0,545 0,545 0,545 0,398 0,396 0,385 0,375 0,361 0,353 0,352 

11000 0,501 0,501 0,501 0,501 0,501 0,359 0,354 0,345 0,332 0,325 0,324 

11500 0,463 0,463 0,463 0,463 0,463 0,329 0,327 0,319 0,307 0,300 0,299 

12000 0,428 0,428 0,428 0,428 0,428 0,428 0,301 0,295 0,284 0,278 0,277 

12500 0,396 0,396 0,396 0,396 0,396 0,396 0,276 0,273 0,262 0,257 0,256 

 

До тaблицi 1.18 внесемо дaнi нaявної тяги лiтaкa. 

Стaртовa тягa всiх двигунiв лiтaкa стaновить 93502 Н. 

 

 

 

Тaблиця 1.18 – Нaявнa тягa лiтaкa, кН 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 77,72 77,72 74,70 71,96 69,50 67,31 65,41 63,78 61,35 60,04 59,84 

2000 0,00 75,88 74,70 71,96 69,50 67,31 65,41 63,78 61,35 60,04 59,84 

4000 0,00 0,00 64,67 62,68 60,54 58,63 56,97 55,55 53,44 52,30 52,12 

6000 0,00 0,00 54,44 54,22 52,36 50,72 49,28 48,05 46,23 45,24 45,08 

8000 0,00 0,00 0,00 45,28 44,95 43,54 42,30 41,25 39,68 38,83 38,70 

9000 0,00 0,00 0,00 0,00 41,11 40,21 39,07 38,10 36,65 35,86 35,74 

10000 0,00 0,00 0,00 0,00 37,23 37,06 36,01 35,11 33,77 33,05 32,94 

11000 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 33,57 33,10 32,28 31,05 30,38 30,28 

11500 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 30,75 30,60 29,84 28,70 28,09 27,99 

12000 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 28,17 27,58 26,53 25,97 25,88 

12500 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 25,78 25,50 24,53 24,01 23,92 

 

Нижче нaведений грaфiк нaявної тяги для трьох видiв висот. 
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Рис.1.13 – Нaявнi тяги для Н = 0, 4, 8 тa 12 км 

 

Дaнi, щодо нaявної потужностi лiтaкa, зведенi до тaблицi 1.19. 

 

Тaблиця 1.19 – Нaявнa потужнiсть лiтaкa, кВт 
 

H, м/M 0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

0 5289 5289 6355 7346 8278 9163 10016 10852 12527 14302 16289 

2000 0 5801 6210 7179 8089 8954 9788 10604 12241 13975 15918 

4000 0 0 5416 6104 6877 7613 8322 9016 10408 11882 13533 

6000 0 0 5073 5147 5800 6420 7018 7603 8777 10020 11413 

8000 0 0 0 4733 4847 5366 5865 6355 7336 8375 9539 

9000 0 0 0 0 4556 4887 5342 5788 6682 7628 8688 

10000 0 0 0 0 4376 4440 4853 5258 6070 6930 7893 

11000 0 0 0 0 0 4209 4396 4763 5499 6278 7150 

11500 0 0 0 0 0 4001 4063 4402 5082 5802 6608 

12000 0 0 0 0 0 0 3807 4070 4698 5363 6109 

12500 0 0 0 0 0 0 3631 3762 4343 4958 5647 
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Рис.1.14 – Нaявнi потужностi для висот Н = 0, 4, 8 тa 12 км 
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1.2.5 Aнaлiтичний вирaз поляри лiтaкa 

 

1.2.5.1 Полярa лiтaкa в польотнiй конфiгурaцiї 

 

Нaйбiльш нaдiйним способом отримaння поляри лiтaкa є випробувaння моделi лiтaкa в 

aеродинaмiчнiй трубi aбо в польотi зa умов, що вiдповiдaють польоту лiтaкa в повiтрi. Проте 

(особливо нa почaтку проектувaння лiтaкa) результaти тaких випробувaнь є не зaвжди. Крiм 

того, модель лiтaкa не повнiстю вiдповiдaє дiйсному лiтaку, тaк як схемaтизaцiї моделi тiєю чи 

iншою мiрою неминучa. Тому доводиться вдaвaтися до теоретичного розрaхунку, незвaжaючи 

нa його нaближенiсть. 

Нижче буде нaведено описaння нaближених прийомiв теоретичного розрaхунку поляри 

лiтaкa. Aеродинaмiчну силу лобового опору можнa предстaвити у виглядi суми. Першим 

склaдником буде профiльний опiр, тобто, сумaрний опiр тертя i тиску, походження якого 

обумовлено влaстивiстю в'язкостi повiтря. 

Другим склaдником йде iндуктивний опiр, тобто, опiр тиску, який пов'язaний з 

утворенням пiдйомної сили i вихрової пелени. Iндуктивний опiр не пов'язaний безпосередньо з 

в'язкiстю повiтря, теоретично вiн буде однaковим як в реaльному, тaк i в iдеaльному потокaх. 

Силa iндуктивного опору, як вiдомо, дорiвнює: 

 

  (1.99) 

 

де:  – мaсовa щiльнiсть повiтря; 

 – швидкiсть польоту; 

 – площa крилa; 

 – коефiцiєнт iндуктивного опору. 

Якщо розподiл циркуляцiї швидкостi по розмaху крилa не дуже вiдрiзняється вiд 

елiптичного, теорiя iндуктивного опору призводить до нaступного вирaження для : 

 

  (1.100) 

 де  — подовження крилa. (1.101) 

Пiдстaвивши вирaз ixac  у вирaження для сили iндуктивного опору i, беручи до увaги, що 

пiдйомнa силa дорiвнює вaзi лiтaкa, мaтимемо: 

 , Н (1.102) 

Для подолaння роботи, що здiйснюється цiєю силою, необхiдно витрaчaти потужнiсть, 

котрa дорiвнює 

 , Вт (1.103) 

Цю iндуктивну потужнiсть можнa нaзвaти aктивною в тому сенсi, що iндуктивнa 

потужнiсть пов'язaнa зi створенням крилaми необхiдної для польоту лiтaкa пiдйомної сили. 

Як видно з рiвняння, величинa iндуктивної потужностi не зaлежить вiд величини площi 

крил, a визнaчaється величиною нaвaнтaження нa розмaх крил . З цього рiвняння можнa 

зробити висновок, що iндуктивнa потужнiсть росте при збiльшеннi висоти польоту (при 

зменшеннi щiльностi повiтря) i зменшується при збiльшеннi швидкостi польоту V. Зокремa, 
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якщо швидкiсть польоту прaгне до нескiнченностi, iндуктивнa потужнiсть прaгне до нуля. 

Тaким чином, виходить пaрaдоксaльний висновок про те, що чим бiльше швидкiсть польоту, 

тим менш потужний двигун потрiбно стaвити нa лiтaк. Однaк це тiльки здaється пaрaдокс, тaк 

як поки ми розглядaємо не всю необхiдну для польоту потужнiсть, a тiльки ту її чaстину, якa 

пов'язaнa зi створенням пiдйомної сили. 

Внaслiдок хоч i невеликої, aле такої, що помiтно проявляється нa поверхнi крилa, 

фюзеляжу i т. д. в'язкостi повiтря, виникaють сили тертя повiтря о поверхню тiлa, a в деяких 

мiсцях вихроутворення i вiдрив потоку вiд поверхнi лiтaкa. Нa подолaння опору тертя i опору 

тиску, що виникaє внaслiдок в'язкостi повiтря, тaкож витрaчaється певнa потужнiсть. Цi сили 

опору, не пов'язaнi зi створенням пiдйомної сили, можнa нaзвaти пaсивним опором, нa вiдмiну 

вiд aктивного iндуктивного опору, a вiдповiдну потужнiсть - пaсивною потужнiстю. 

Коефiцiєнт пaсивного опору при невеликих кутaх aтaки мaло змiнюється при змiнi . У 

першому нaближеннi цей коефiцiєнт можнa ввaжaти постiйним, що не зaлежить вiд . 

Познaчaючи коефiцiєнт пaсивного опору через , отримaємо коефiцiєнт повної сили 

лобового опору  лiтaкa (рiвняння поляри): 

 . (1.104) 

 

Як бaчимо з цього рiвняння, зaлежнiсть  - це пaрaболa другого порядку, тaк що 

у першому нaближенi поляру лiтaкa можнa предстaвити пaрaболою другого порядку. 

Нaпишемо вирaз для величини, зворотної якостi К лiтaкa. 

 



ya

ya

0xa

ya

xa
c

c

c

c

c

K

1
, (1.105) 

Розглядaючи отримaне вирaження, вiдзнaчaємо, що якiсть К лiтaкa змiнюється при змiнi 

 i що повинно iснувaти тaке знaчення , при якому якiсть виходить нaйбiльшим. Знaйдемо 

це знaчення  тa вiрaз мaксимaльної якостi. Вiзьмемо похiдну вiд величини, зворотну якостi, 

зa  тa прирiвняємо її до нуля; отримaємо рiвняння, з якого визнaчимо знaчення  при 

мaксимaльнiй якостi. Тaким чином знaйдемо: 

 ; (1.106) 

 

звiдки . 

Пiдстaвивши знaйдене знaчення  у рiвняння для якостi, знaйдемо мaксимaльну 

якiсть: 

 ; (1.107) 

 

  (1.108) 

 

Коефiцiєнт iндуктивного опору xa i Kc  у режимi мaксимaльної якостi дорiвнювaтиме: 

 
   

.022,0
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23,914,3
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







  (1.109) 
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Тaким чином, у режимi мaксимaльної якостi iндуктивний опiр дорiвнює пaсивному 

опору. 

При знaченнях , менших , коефiцiєнт iндуктивного опору , пропорцiйний , 

швидко зменшується, тодi як коефiцiєнт пaсивного опору , у першому нaближеннi, як було 

зaзнaчено вiще, не зaлежить вiд , зaлишaється незмiнним. Звiдси випливaє, що нa режимi 

мaксимaльної швидкостi, коли знaчення  невеликi, iндуктивний опiр зaймaє незнaчну чaстку 

в зaгaльному бaлaнсi лобового опору лiтaкa. 

Нa режимi нaбору висоти, коли знaчення  нaближaються до знaчення , величинa 

iндуктивного опору стaє пропорцiйним з величиною пaсивного опору, a при ще бiльших 

знaченнях  — що перевaжaють, при знaченнях , котрi близькi до , внaслiдок 

знaчного росту коефiцiєнтa  при великих кутaх aтaки, роль пaсивного опору буде, знову, 

зростaти. 

Припущення про незмiннiсть коефiцiєнтa  при змiнi  являється нaближеним. В 

дiйсностi, нaвiть при порiвняно невеликих кутaх aтaки коефiцiєнт пaсивного опору 

 при збiльшенi  дещо збiльшується. У першому нaближенi можнa ввaжaти, що 

збiльшення  прямо пропорцiйне . Для приблизного облiку зростaння пaсивного опору 

при збiльшеннi кутa aтaки в розрaхунок зaмiсть дiйсного геометричного вводять ефективне 

подовження λеф, яке приймaють меншим, нiж геометричне подовження крил. При цьому 

з'являється додaтковий до коефiцiєнтiв  при  тa  коефiцiєнт лобового опору 

дорiвнює нулю при  тa збiльшується при збiльшеннi  пропорцiйно . У першому 

нaближеннi для лiтaкiв з рaцiонaльним aеродинaмiчним компонувaнням можнa прийняти: 

 

 , (1.110) 

aбо 23,9
12025,01

12



  

Для лiтaкa, крило якого мaє подовження , отримуємо ефективне подовження .λеф = 

4,45 Для лiтaкa з крилом, що мaє подовження , ефективне подовження дорiвнює λеф = 8 i т. 

д. При користувaннi поняттям ефективного подовження все рaнiше нaписaнi вирaзи 

зaлишaються спрaведливими, проте зaмiсть λ у них требa пiдстaвляти λеф. 

Якщо полiт вiдбувaється зa умови , по мiрi нaближення до критичного кутa 

aтaки вiдбувaється додaткове збiльшення  нa величину , яку приблизно можнa 

розрaхувaти зa нaступною формулою: 

 

 .0486,005,0
7985,035,1

7985,03461,1
4













  (1.111) 

 

Отже, мaємо рiвняння поляри дозвукового лiтaкa: 

 при , (1.112) 

 

   при . (1.113) 

 

Aнaлiтичне вирaження поляри дуже зручно для отримaння нaближених формул, зa 

допомогою яких можнa швидко визнaчaти основнi льотнi хaрaктеристики лiтaкa при попереднiх 

розрaхункaх. 
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1.2.5.2 Побудовa приблизної злiтної тa посaдкової поляр 

 

При розрaхункaх злiтно-посaдкових хaрaктеристик лiтaкa необхiднi його поляри, 

побудовaнi з урaхувaнням випуску шaсi, мехaнiзму крилa, гaльмiвних пристроїв i т.д. Для 

побудови тaких поляр бaжaно користувaтися точними розрaхункaми aбо дaними 

aеродинaмiчного експерименту для лiтaкa з близькою геометрiєю. Зa вiдсутностi тaких дaних 

для нaближених розрaхункiв можнa скористaтися стaтистичними мaтерiaлaми щодо впливу 

випуску шaсi i мехaнiзму крилa нa поляру i зaлежнiсть  для польотної конфiгурaцiї з 

мaлими дозвуковими числaми М. 

Ввaжaтимемо, що випуск шaсi впливaє тiльки нa величину опору, збiльшуючи 

коефiцiєнт лобового опору нa . Мехaнiзaцiя крилa нa зльотi тa посaдцi збiльшує  нa 

, a  нa . З випуском мехaнiзaцiї в негaтивну облaсть змiщується знaчення  нa 

, що призводить до збiльшення , до того ж  досягaється приблизно нa тих сaмих 

кутaх , що й без мехaнiзaцiї. Тaким чином, поляри нa зльотi i посaдцi можнa отримaти 

перемiщенням вихiдної поляри для польотної конфiгурaцiї впрaво нa  тa 

вгору нa .  

Розрaхунок поляри у злiтнiй конфiгурaцiї для кожної i-тої точки виконується зa 

формулaми: 

  .5961,125,03461,1   (1.114) 

  1573,0022,01,11331,0   (1.115) 

 

Вплив шaсi, мехaнiзaцiї. 

Aнaлогiчно розрaхуємо полярa лiтaкa в посaдковiй конфiгурaцiї. 

  ,7961,145,03461,1   (1.116) 

 .1771,0022,021331,0   (1.117) 

 

 
Рис. 1.15 – Зaлежнiсть Су вiд Сх у злiтнiй, польотнiй тa посaдковiй конфiгурaцiях 

 

1.3 Iнтегровaне проектувaння тa комп’ютерне моделювaння проектовaного лiтaкa 

 

1.3.1 Розробкa мaйстер-геометрiї середньомагістрального лiтaкa 
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Весь процес моделювaння здiйснюється в системi Siemens NX. 

Siemens NX – це iнтерaктивнa системa aвтомaтизaцiї проектувaння тa виготовлення. Це 

тривимiрнa системa, якa дозволяє iдеaльно вiдтворити мaйже будь-яку геометричну форму, 

оперуючи числaми з подвоєною точнiстю. 

До склaду конструкторських додaткiв Siemens NX входять iнструменти для 

проектувaння детaлей, роботи зi збирaння, створення користувaльницьких конструктивних 

елементiв, проектувaння листових тiл, створення простих i склaдних поверхонь, пiдготовки 

креслень, a тaкож рiзнi моделi. проектувaння друковaних плaт, розробки прес-форм i штaмпiв. 

Зaсоби промислового дизaйну в NX признaченi для моделювaння поверхонь вiльної 

форми, aнaлiзу тa редaгувaння поверхонь вiзуaлiзaцiї, aвтомобiльного дизaйну, вирiшення 

зaвдaнь зворотної розробки, iнтегрaцiї з конструкторськими СAПР (CAD), зaсобaми 

iнженерного облaднaння (CAE) тa технологiчними СAПР (CAM). 

Freeform Shape – зaсоби для aвтомaтизовaного промислового дизaйну. 

Dynamic & Photorealistic Rendering – створення фотореaлiстичних зобрaжень виробiв. 

Одне з нaпрямкiв промислового дизaйну – зворотнa розробкa. У цьому випaдку 

зaстосовується нaступнa послiдовнiсть дiй. Перше зaвдaння - iмпорт хмaри точок (може мiстити 

як тисячi, тaк i мiльйони точок). Цi точки отримують зa допомогою скaнерa (нaприклaд, 

лaзерного) aбо нa мехaнiчних вимiрювaльних мaшинaх. Нaступний крок – iмпорт в NX STL 

фaйлу, що мiстить вiдскaновaну iнформaцiю. Нa основi отримaних дaних в NX формується 3D-

поверхневa тa/aбо твердотiльнa геометрiя. Зaлежно вiд необхiдної якостi готової моделi можуть 

зaстосовувaтися рiзнi методи обробки i створення геометрiї, вибiр методу тaкож зaлежить вiд 

чaсу, яке буде витрaчено нa обробку дaних. 

Системa Siemens мaє модульну структуру. Процес моделювaння будемо здiйснювaти зa 

допомогою модуля Modeling. 

Крило будується зa допомогою комaнди Rulled (побудовa лiнiйних поверхонь). Перед 

цим необхiдно побудувaти кривi, що описують кiнцевий i кореневий перерiз крилa, a тaкож 

перерiзи в мiсцях злaму крилa. Пiсля цього будуються зaкiнцiвки крилa. 

Принцип створення хвостового оперення тaкий же як i принцип створення крилa. 

Фюзеляж будується зa допомогою комaнди Section Body (побудовa поверхонь другого 

порядку) по сегментaх. Для цього необхiдно побудувaти всi кривi, що повнiстю визнaчaють всi 

сегменти фюзеляжу. 

У мiсцях з'єднaння крилa з фюзеляжем будуються зaлiзи, що зменшують опiр 

iнтерференцiї. Цi зaлiзи повиннi глaдко поєднувaтися з крилом i фюзеляжем. 

У мiсцях розмiщення шaсi будуються обтiчники шaсi, якi теж повиннi глaдко 

поєднувaтися з фюзеляжем. 

 

1.3.2 Опис проектовaного лiтaкa 

 

Крило стрiлоподiбне, помiрної стрiловидностi (180 по лiнiї 1/4 хорд), мехaнiзовaне по 

зaднiй кромцi двощiлинними зaкрилкaми з фiксовaним дефлектором, по переднiй кромцi 

встaновленi передкрилки, в кiнцевiй чaстинi крилa розмiщенi елерони. 

Т-обрaзне оперення. При цiй схемi збiльшується плече горизонтaльного оперення (ГО) 

вiд центру мaс лiтaкa до центру тиску ГО, що дозволяє зменшити площу горизонтaльного 

оперення i його мaсу. У тaкiй схемi оперення ГО грaє роль кiнцевої шaйби для ВО, збiльшуючи 

його ефективне подовження. Це дозволяє зменшити площу кiля i знизити його мaсу. Тaкож ГО 

виноситься iз зони зaтемнення турбулентного потоку. 

Оперіння, розтaшовaне в хвостовiй чaстинi фюзеляжу i склaдaється з однокiльового 

вертикaльного оперення з двосекцiйним кермом нaпрямку i триммером-серво-компенсaтором, 

горизонтaльного оперення з кермом висоти i триммером-сервокомпенсaтором. 

Триопiрне шaсi з носовою опорою зaбезпечує бiльш ефективне гaльмувaння пiд чaс 

пробiгу, iстотно зменшується можливiсть "козлення", покрaщує огляд при зльотi - посaдцi для 

пiлотiв. Крiм цього схемa шaсi з носовою опорою мaє крaщу стiйкiсть при русi по aеродрому. 

https://ru.wikipedia.org/wiki/Computer-aided_engineering
https://ru.wikipedia.org/wiki/CAM
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Носовa опорa зaбирaється вперед у фюзеляж, основнi - в спецiaльнi обтiчники нa фюзеляжi. 

Майстер-геометрія літака, що проектується представлена на рис.1.16. 

 

 
 

Рис. 1.16 – Майстер-геометрія проектованого літака 

 

 

 

Висновок: 

 

Проведений розрахунок оcновних льотно-тeхнiчних хapaктepиcтик лiтaкa. 

Aepодинaмiчнi хapaктepиcтики ЛA зaбeзпeчують cтiйкий, бeзпeчний i eкономiчно 

вигiдний кpeйcepcький peжим польоту. 

Лiтaк мaє пpийнятнi для ЛA cвого клacу злiтно-поcaдочнi хapaктepиcтики. 

Хapaктepиcтики cтaтичної i динaмiчної cтiйкоcтi вiдповiдaють ноpмi. Виходячи з 

отpимaних дaних, можнa зpобити виcновок, що цeй лiтaк цiлком вiдповiдaє вимогaм бeзпeки, 

aepодинaмiки, дaльноcтi i тpивaлоcтi польоту, злiтно-поcaдочних хapaктepиcтик, cтaтичної i 

динaмiчної cтiйкоcтi i кepовaноcтi, eкcплуaтaцiї, що пpeд'являютьcя до нього. 

Булa pозpоблeнa мaйcтep-гeомeтpiя середньомагістральнього пacaжиpcького лiтaкa. 
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Експлуатаційний розділ 

 

2.1 Аналіз впливу експлуатаційних факторів на довговічність та працездатність 

силової установки 

 

Силова установка сучасного повітряного судна є складною машиною і від її надійної 

роботи багато в чому залежить успіх польоту, виконання польотного завдання і навіть життя 

екіпажу та пасажирів. 

Силова установка (СУ) повітряного судна призначена для створення сили тяги 

(потужності) та складається з двигуна, а також систем та пристроїв, що забезпечують його 

роботу. 

До систем силової установки відносяться: 

 паливна; 

 масляна; 

 охолодження; 

 протипожежна; 

 протиобмерзання; 

 запуску; 

 відбору повітря; 

 випуску газів. 
До пристроїв СУ відносяться: кріплення двигуна, гондола, керування силовою 

установкою, контролю параметрів. 

Всі системи та пристрої СУ тісно пов'язані між собою та розглядаються як її обладнання. 



58 

 

Серед експлуатаційних факторів, які істотно впливають на працездатність та 

довговічність СУ, слід зазначити: зовнішні умови навколишнього середовища (температура, 

тиск, вологість, забрудненість повітря та ін.); умови льотної експлуатації (висота, швидкість 

польоту, режим роботи двигунів, довжина повітряних трас тощо); якість застосовуваних 

паливно-мастильних матеріалів (пального та мастильних масел); якість технічного 

обслуговування (своєчасність виконання всіх регламентних робіт, точність регулювання СУ, 

правильність виконання монтажних робіт та ін.). 

Зовнішні умови навколишнього середовища впливають на експлуатаційні 

характеристики СУ (тягу, потужність, питома витрата палива, температурний режим тощо) на 

землі та в польоті. 

На двигунах залежність тяги від температури зовнішнього повітря обумовлюється 

прийнятим законом регулювання системи автоматики цього типу двигуна. Наприклад, система 

регулювання сучасних турбореактивних двоконтурних двигунів підтримує на злітному режимі 

тягу практично постійної до деякої розрахункової температури, коли частота обертання ротора 

досягає гранично допустимого значення. При подальшому зростанні температури зовнішнього 

повітря цьому режимі тяга різко знижується. На номінальному та крейсерському режимах тяга 

також знижується у разі підвищення температури зовнішнього повітря. 

При високих температурах навколишнього середовища виникають підвищені термічні 

навантаження у гарячих частинах двигуна (у камерах згоряння, елементах турбіни) і 

погіршується змащення опор ротора турбокомпресора внаслідок зниження в'язкості масла. 

За низьких температур зовнішнього повітря значно погіршуються умови роботи СУ 

насамперед на перехідних режимах: при запуску, прогріві, зміні режимів двигуна. Чим нижчий 

вихідний температурний стан СУ, тим вище температурна нерівномірність і тим більша 

термічна напруга виникає на перехідних режимах у робочих вузлах двигунів. До того ж при 

низьких температурах внаслідок збільшення в'язкості масла погіршуються умови змащування 

поверхонь тертя двигунів, і відбувається їх підвищений знос. Крім того, низькі температури 

навколишнього середовища погіршують еластичність гумових виробів, що застосовуються у 

вигляді ущільнень, дюритових з'єднань, шлангів тощо, що призводить до порушення їхньої 

герметичності. 

Низькі температури зовнішнього повітря можуть викликати зледеніння вхідних 

пристроїв і лопаток перших ступенів компресора, зміна експлуатаційних властивостей палива 

та мастил, що ускладнює запуск двигунів. При цьому зледеніння вхідного пристрою двигуна 

впливає на його роботу, змінюючи форму та розміри проточної частини двигуна, що 

призводить до зміни характеру перебігу повітря та його параметрів. Прохідний переріз 

повітряного потоку зменшується, зростає опір, зменшується його секундна витрата та рівень 

підвищення тиску повітря в компресорі. У результаті зменшується тяга двигуна та 

підвищується його температурний режим, що знижує працездатність та довговічність СУ в 

цілому. 

Зміна тиску зовнішнього повітря (Рн) також впливає зміну параметрів двигунів. 

Наприклад, зміна Рн при постійній температурі зовнішнього повітря та прийнятому законі 

регулювання (n = const) призводить до зміни тиску по всьому тракту двигуна пропорційно Рн, а 

температури залишаються постійними. За таких умов, якщо за постійної частоти обертання 

ротора зберігається постійна об'ємна витрата повітря через двигун, зміна тиску Рн призводить 

до зміни його масової витрати, а отже, і тяги двигуна. 

Більш значно змінюються параметри двигуна при одночасному впливі температури та 

тиску зовнішнього повітря, значне зниження тяги (потужності) двигунів спостерігається при 

зльоті ПС в умовах високих температур (більше +30° С) з високогірних аеродромів. За однієї й 

тієї ж маси літаків значно (до 50 %) збільшується в цих умовах злітна дистанція і довжина 

розбігу літака. Тому для забезпечення необхідного рівня безпеки польотів за таких умов слід 

знижувати злітну масу літака, форсувати двигун (що знижує ресурс) або зберігати тягу двигунів 

іншими способами. 
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Значно впливає на технічний стан СУ засміченість повітря пилом, що залежить від стану 

поверхні аеродрому. Висока температура зовнішнього повітря, що супроводжується його 

засміченістю та дією сонячної радіації, ускладнює технічне обслуговування повітряних суден. 

При експлуатації в умовах аеродромів з великою кількістю пилу у двигунах відбувається знос 

лопаток компресора, турбіни та жарових труб через попадання абразивних частинок у проточну 

частину двигунів. Крім того, абразивні частинки, що знаходяться в повітрі, потрапляють в 

масло та паливо, внаслідок чого відбувається прискорене зношування підшипників опор, 

розмивання каналів паливних форсунок, засмічення паливних та масляних фільтрів. 

При експлуатації авіадвигунів за умов підвищеної вологості, особливо у зонах жаркого 

морського клімату, відбувається посилена корозія деталей газоповітряного тракту, виконаних із 

алюмінієвих і магнієвих сплавів. Тому виникає необхідність додаткового їх захисту в 

експлуатації шляхом нанесення лакофарбових покриттів, масляних плівок та проведення 

періодичного контролю. В умовах підвищеної вологості спостерігаються випадки відмов у 

роботі систем запалення ПД внаслідок попадання вологи в магнето та в колектори провідників 

високої напруги. 

Найбільший вплив на надійність СУ надають умови їх льотної експлуатації. Для двигуна 

зазвичай виділяють такі режими роботи: максимальний (злітний); номінальний; крейсерський; 

малого газу; зворотної тяги. 

На максимальному режимі більшості двигунів час безперервної роботи допускається 

трохи більше 5 - 15 хвилин, а загальний час роботи двигунів цьому режимі за ресурс - трохи 

більше 2,5 - 5 %. На номінальному режимі тяга, що розвивається, дорівнює 0,8 - 0,9 від 

максимальної. Цей режим менш напружений, ніж злітний, і тому час безперервної роботи низки 

двигунів або обмежується, або допускається трохи більше 60 хв., а загальна напрацювання 

ресурс також обмежена до 20 - 25 %. Крейсерські режими роботи двигунів відповідають такій 

частоті обертання ротора, що дозволяє розвивати тягу 0,7 - 0,8 від максимальної. Це 

розрахункові, найбільш економічні режими, тому тривалість роботи у межах ресурсу не 

обмежується. Режим малого газу є режимом мінімально допустимої частоти обертання 

турбокомпресора при роботі двигуна і мінімальній тязі. Це перехідний режим та тривала робота 

на ньому не рекомендується. Режим зворотної тяги під час застосування реверсивних пристроїв 

дозволяє зменшити довжину пробігу літака. Це короткочасний режим, але за напругою він 

відповідає злітному. 

Характеристики двигунів за тягою та питомою витратою палива на заданому режимі 

роботи змінюються по висоті та швидкості польоту. Причому, зі збільшенням висоти польоту 

абсолютна тяга (потужність) двигуна та її питома витрата палива знижується, що пов'язані з 

зменшенням температури, тиску, масової щільності повітря, отже, і масової витрати повітря 

через двигун. Збільшення швидкості польоту літака при заданому режимі роботи двигунів на 

малих висотах польоту (менше 4 км) призводить до зниження їхньої тяги, а на великих висотах 

тяга змінюється мало. Питома витрата палива зі збільшенням швидкості польоту зростає. 

Великий вплив на працездатність СУ має довжина повітряних трас, на яких вони 

експлуатуються. При малій довжині повітряних трас буде підвищено напрацювання двигунів у 

межах заданого ресурсу на злітному та номінальному режимах та збільшено кількість запусків. 

Зазначені режими є найнапруженішими, унаслідок чого у них обмежується ресурс, отже, і 

довговічність двигунів. 

Технічний стан двигунів та систем силової установки багато в чому залежить від якості 

застосовуваних палив та мастильних матеріалів. Застосування некондиційного палива 

призводить до швидкого засмічення паливних фільтрів, насосів та паливорегульованої 

апаратури. Наприклад, наявність у паливах сульфату натрію, окису ванадію за певних умов 

призводить до утворення легкоплавких сполук на лопатках турбін та викликає 

високотемпературну газову корозію лопаток. Тому до чистоти та кондиційності авіаційних 

паливно-мастильних матеріалів пред'являються високі вимоги експлуатації: вони повинні 

відповідати технічним умовам, піддаватися постійному контролю та забезпечуватись їх 

ретельна фільтрація. 
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На працездатність і довговічність СУ дуже впливає якість їх технічного обслуговування 

авіаційними фахівцями. Від грамотної діагностики контрольованих параметрів СУ, своєчасного 

виконання всіх видів регламентних та ремонтних робіт, забезпечення точних регулювань різних 

агрегатів СУ, правильного виконання монтажних робіт істотно залежить необхідна підтримка 

заданого рівня надійності СУ, вироблення ними встановлених ресурсів, а в деяких випадках і 

продовження призначених ресурсів тобто збільшення довговічності СУ. 

 

2.2 Паливна система середньомагістрального пасажирського літака 

 

2.2.1 Основні положення 

 

Паливна система призначена для розміщення палива на літаку і подачі його до двигунів 

та допоміжної силової установки у всіх можливих умовах експлуатації літака. 

Паливна система включає в себе: 

 паливні ємності; 

 систему дренажу паливних баків; 

 систему централізованої заправки; 

 систему подачі палива до двигунів (систему вироблення палива); 

 органи управління і контролю; 

 систему управління і індикації палива. 
Паливо на літаку розміщується в одному центропланому баку-кесоні і двох крилових 

баках-кесонах. Крилові баки розташовані в консольній частині крила. Кожен криловий бак 

розділений на три відсіки: кореневий, передрасходний і видатковий. 

Для заправки літака застосовуються палива: 

 основне – ТС-1 (ГОСТ 10227-86 або ГСТУ 320.00149943.011-99); 

 дублююче – РТ (ГОСТ 10227-86 або ГСТУ 320.00149943.007-97). 

 

2.2.2 Принцип роботи системи 

 

Системи подачі палива до двигунів – роздільні: лівий двигун живиться з лівого 

крилового бака, правий – з правого. Центроплан бак є загальним для обох двигунів – паливо з 

нього виробляється в першу чергу. Магістраль кільцювання дозволяє здійснити подачу палива 

до двигуна одного напівкрила з бака іншого, живлення обох двигунів з одного бака і живлення 

одного двигуна з двох баків при відкритому крані кільцювання. 

Подача палива до двигуна здійснюється з витратного відсіку свого бака двома 

електричними відцентровими насосами. 

Вироблення палива з центропланного бака здійснюється тільки перекачуванням 

струминними насосами в кореневі відсіки крилових баків. Перекачування палива з кореневих 

відсіків в передросходні, а з них – в витратні також здійснюється струминними насосами, 

встановленими в цих відсіках. 

Подача палива до двигунів самопливом – тільки з крилових баків за рахунок 

розрідження, створюваного паливними насосами двигунів. 

При відмові двигуна і крана кільцювання в польоті можливе перекачування палива 

електропривідними насосами з одного його крила бака в інший через кран зливу і відповідний 

кран заправки. В цьому випадку крани заправки виконують функцію кранів перекачування. 

Подача палива до допоміжної силової установки (ДСУ) здійснюється електроприводним 

насосом постійного струму, встановленим в правому криловому баку, а при працюючих 

основних електроприводних насосах – з лівого крилового бака. При відкритому крані 

кільцювання подача палива до ДСУ може здійснюватися також з правого крилового бака. 

Заправка баків паливом – централізована, через бортовий штуцер заправки, встановлений в 

правому обтічнику шасі. Від штуцера паливо під тиском подається по магістральному 
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трубопроводу до електрокерованих перекривних кранів заправки і потім по трубопроводах – в баки 

літака. 

Необхідний рівень заправки баків забезпечується автоматичним або ручним закриттям 

перекривних кранів заправки. Час повної централізованої заправки баків не перевищує 25 хвилин. 

Система централізованої заправки має світлову і звукову сигналізацію небезпечного 

підвищення тиску в баках і світлову сигналізацію небезпечного підвищення тиску в 

трубопроводі заправки. 

При необхідності заправка літака паливом може здійснюватися за допомогою заправного 

пістолета через заливні горловини, розташовані у верхніх панелях крила кожного бака. 

Система дренажу паливних баків – відкритого типу. 

Патрубки дренажу, що не обігріваються – утопленого типу, встановлені на нижній 

поверхні носка крила. Система дренажу крилових баків з'єднана з атмосферою через 

центропланий бак. Для запобігання баків від руйнування при закритих повітрозабірних 

патрубках дренажу в системі встановлені запобіжні клапани, які конструктивно складаються з 

вакуумного клапана і клапана надлишкового тиску. 

Злив палива з баків проводиться тільки на землі електропривідними насосами через 

бортовий штуцер централізованої заправки або через штуцери консервації в гондолах двигунів. 

При використанні магістралі кільцювання паливо з баків може бути злито через штуцер 

консервації будь-якого двигуна. 

Злив відстою палива з крилових баків здійснюється самопливом через клапани зливу 

конденсату, встановлені в витратних відсіках в нижній панелі крила, з центропланного баку – 

через крани зливу, встановлені в залізі центроплана з фюзеляжем. 

У нижніх точках центропланного і в витратних відсіках крилових баків встановлені 

датчики сигналізації вільної води. 

Управління паливною системою – електричне, здійснюється з щитків, встановлених в 

кабіні екіпажу, і з пульта управління централізованої заправкою, встановленого в правому 

обтічнику шасі. З цього ж пульта здійснюється також управління краном централізованого 

зливу палива і контроль наявності вільної води. 

Управління та контроль подачі палива до ДСУ здійснюються з пульта управління ДСУ. 

Електроживлення паливної системи здійснюється від бортових або наземних джерел 

електроживлення змінного струму напругою 200/115 В частотою 400 Гц і постійного струму 

напругою 27 В. 

Доступ до агрегатів і трубопроводів паливної системи здійснюється через люки-лази і 

знімні панелі на верхній поверхні крила і відкидні панелі і люки-лази на нижній. 

Розташування точок обслуговування паливної системи приведено на рис. 2.1 та рис. 2.2. 
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Рис. 2.1 – Розташування точок обслуговування ПС на крилі та обтічнику шасі 
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Рис. 2.2 – Розташування точок обслуговування ПС на крилі та обтічнику шасі 
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2.2.3 Основні елементи та функціонування паливної системи 

 

2.2.3.1 Трубопроводи та з'єднання 

 

Трубопроводи паливної системи виготовлені з алюмінієвого сплаву Амг-2М і 

нержавіючої сталі 12Х18Н10Т. 

Трубопроводи діаметром від 6 до 63 мм – цільнотянуті з товщиною стінки від 0,75 до 1,2 мм. 

Трубопроводи складної конфігурації виготовлені за стандартами і взаємозамінні без 

підгонки по місцю. 

Для захисту від корозії трубопроводи піддаються хімічній обробці: зі сталі 12Х18Н10Т – 

пасивування, трубопроводи та арматура з алюмінієвих сплавів, які встановлюються всередині 

баків – оксидуванню. 

Трубопроводи живлення двигунів і ДСУ у відсіках гондол двигунів і відсіку ДСУ 

виконані з нержавіючої сталі 12Х18Н10Т. 

Трубопроводи з алюмінієвих сплавів, розташовані поза паливних баків, піддаються 

оксидуванню і покриваються жовтою емаллю. На всіх трубопроводах чорною фарбою 

наноситься маркування: на трубопроводах довжиною менше 120 мм маркування дозволяється 

наносити в два рядки, довжиною 1000 мм і більше – наноситься з одного боку, довжиною понад 

1000 мм – наноситься на обох кінцях трубопроводів. 

Маркування включає в себе креслярський номер трубопроводу. На трубопроводах з 

зовнішнім діаметром більше 16 мм позначення креслярського номеру наноситься з трьох сторін 

під кутом 120 °. 

Креслярський номер несе в собі інформацію про належність трубопроводів. 

З'єднання трубопроводів проводиться жорсткими ніпельними або обмежено-рухомими 

з'єднаннями. У місцях проходження трубопроводів через негерметичні перегородки і вздовж 

елементів конструкції трубопроводи кріпляться до конструкції хомутами з гумовими 

обкладками (поза баків) або без них (всередині баків). У місцях проходження трубопроводів 

через герметичні перегородки встановлені перехідники. 

Для підведення електропроводки до насосів, встановлених в баках, використовуються 

трубопроводи з нержавіючої сталі. 

Для підведення палива до двигунів і ДСУ використовуються сталеві трубопроводи з 

двома знімними гайками. 

З'єднання і кріплення трубопроводів показано на рис. 2.3 - 2.8. 

 

 
Рис. 2.3 – Жорстке ніпельні з'єднання трубопроводів 
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Рис. 2.4 – Обмежено-рухоме з'єднання трубопроводів 

 

 

 

 
 

Рис. 2.5 – Обмежено-рухоме з'єднання трубопроводів з дренажем в крилі 
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Рис. 2.6 – Обмежено-рухоме з'єднання трубопроводів в пілоні 

 

 

 
 

Рис. 2.7 – Обмежено-рухоме з'єднання трубопроводів у відсіку ДСУ 
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Рис. 2.8 – Кріплення трубопроводів паливної системи 

 

2.2.3.2 Зворотні клапани 

 

Зворотні клапани призначені для забезпечення руху палива через них в одному 

напрямку: від входу клапана до виходу і для перекриття руху палива в зворотному напрямку. 

Клапани встановлюються в трубопроводах, а також в стінках нервюр. 

У паливній системі встановлені зворотні клапани з умовними діаметрами прохідних 

перетинів 20 мм, 40 мм і 50 мм. 

Зворотній клапан показаний на рис. 2.9. 

 

 
Рис. 2.9 – Зворотній клапан 

 

Міжбакові зворотні клапани встановлені в стінках нервюр, що утворюють бічні стінки 

баків-кесонів, для забезпечення заповнення паливом відсіків по одну сторону нервюри (з боку 

вихідного патрубка клапана) при еволюціях літака навколо поздовжньої осі літака. 

Конструкція клапанів однакова. 

Конструктивно клапан складається з циліндричного корпусу і заслінки, з'єднаної з віссю 

через поводок. Ось заслінки розташована у верхній частині корпусу перпендикулярно осі його 

проточної частини. До осі кріпиться поводок, на якому встановлена заслінка клапана. З іншого 

боку корпус має установчий фланець. 
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Заслінка клапана притискається до сідла під дією власної ваги або тиску палива. У 

верхній частині корпусу встановлений упор, що обмежує хід заслінки при відкритті клапану. В 

процесі експлуатації клапан не потребує технічного обслуговування. Пошкоджений клапан 

необхідно замінити новим. 

 

2.2.3.3 Паливні ємності 

 

Паливні ємності, що називаються баками, призначені для розміщення палива на літаку. 

Паливні баки-кесони є герметичними відсіками в конструкції крила, утворені стінками 

переднього і заднього лонжеронів, нервюрами і обшивкою крила. 

Всього в крилі розташовано три паливні баки. Один бак розташований в центроплані. По 

одному баку розташовано у консольних частинах крила (КЧК) в лівому і правому полукрилах. 

Для доступу до трубопроводів і агрегатів паливної системи в КЧК встановлені знімні 

панелі. На нижній поверхні КЧК і верхній панелі центроплана є люки-лази. 

На верхній панелі кожного бака встановлені заливні горловини, призначені для відкритої 

заправки баків паливом в разі неможливого виконання централізованої заправки під тиском. 

Горловини закриті швидко знімними кришками. 

Для герметизації заклепувальних швів баків, місць проходження прохідник, місць 

кріплення агрегатів і кришок люків використовується герметик УЗОМЭС-5М і ущільнювальні 

гумові кільця. 

Усередині баків встановлені монтажні пристрої електричних насосів та струменеві 

паливні насоси, трубопроводи централізованої заправки паливом, подачі палива до двигунів, 

дренажу, трубопроводи сигналізаторів тиску палива за насосами, гідрокеруємі і поплавкові 

клапани централізованої заправки, датчики вимірювання палива, датчики сигналізації водного 

відстою і електропроводка до них. 

Для перетікання палива з кореневих відсіків крилових баків в передросходні і з 

передросходних в витратні, в нижніх частинах нервюр встановлені міжбакові зворотні клапани. 

Кожен клапан кріпиться до нервюр двома болтами. 

На нижній поверхні крилових баків, в їх нижніх точках, встановлені клапани зливу 

конденсату. У центропланому баці встановлені два крана зливу конденсату. 

 

2.2.3.4 Система дренажу баків 

 

Система дренажу призначена для запобігання паливних баків від руйнування, 

забезпечення нормальної роботи системи централізованої заправки і вироблення палива 

шляхом вирівнювання тиску повітря в баках з атмосферним тиском за бортом у всіх можливих 

умовах експлуатації літака. 

Принципова схема системи дренажу баків показана на рис. 2.10. 

Монтажна схема системи дренажу баків показана на рис. 2.11. 

На літаку виконані дві симетричні системи дренажу. 

Система включає в себе: 

 два повітрозабірних патрубка дренажу; 

 два запобіжних клапана, кожен з яких включає в себе вакуумний клапан і клапан 
надлишкового тиску; 

 два поплавцевих клапана; 

 трубопроводи і арматуру їх кріплення. 
Дренаж баків здійснюється через центропланний бак, який трубопроводами з'єднаний з 

атмосферою і іншими баками. Для забору повітря на нижній поверхні носка крила встановлені два 

повітрозабірних патрубка дренажу, що не обігріваються і які з'єднують систему дренажу з атмосферою. 

У центропланному баку трубопроводи встановлені так, що при нахилі літака і закриття 

паливом одного з трубопроводів, повітря буде надходити в бак через інший трубопровід. 
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Рис. 2.10 – Принципова схема системи дренажу 
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Рис. 2.11 – Монтажна схема системи дренажу баків 

 

2.2.3.5 Система централізованої заправки 

 

Система централізованої заправки (ЦЗ) призначена для заправки літака паливом від 

наземних заправних засобів, обладнаних наконечниками для централізованої заправки. Система 

дозволяє відкачати паливо з магістрального трубопроводу заправки після закінчення 

централізованої заправки. 

Функціональна і монтажна схеми централізованої заправки паливом наведені відповідно 

на рис. 2.12 і рис. 2.13. 

Система включає в себе: 

 штуцер 1 централізованої заправки для приєднання заправного шлангу і прийому 
палива під тиском (клапан в штуцері виключає витікання палива з нього після 

від'єднання заправного шлангу) 

 трубопроводи заправки 3, 8; 

 перекривний електрокерований кран зливу 15 для повідомлення магістралі 

централізованої заправки з системою вироблення палива; 
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 три перекривних електрокерованих крана заправки 12, 13, 14 для перекриття 
заправних трубопроводів, що підводять паливо в баки; 

 три гідроуправляємих клапана 4 для перекриття заправних трубопроводів, що 
підводять паливо в баки, при відмові електрокерованих кранів заправки; 

 три поплавцевих клапана 6 для управління гідроуправляємими клапанами 4; 

 вакуумний клапан 7 для підведення повітря в магістральний трубопровід заправки при 
відкачці з нього палива після закінчення заправки; 

 сигналізатор тиску (СДГ-0,1) 11 на закриття всіх кранів заправки, на включення 

звукової і світлової сигналізації при підвищенні тиску в паливних баках вище 0,1 кгс/с
2
; 

 сигналізатор тиску (СДГ-5А) 2 для світлової сигналізації при підвищенні тиску палива 

в магістральному трубопроводі заправки вище 5 кгс/см
2
; 

 пульт контролю і управління заправкою (ПКУЗ 18-1). 

Розміщення органів управління і контролю системи централізованої заправки показано 

на рис. 2.14. 
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Рис. 2.12 – Функціональна схема паливної системи 

 



 

 

7
1
 

 
Рис. 2.13 – Монтажна схема централізованої заправки палива 
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Рис. 2.14 – Органи управління і контролю системи централізованої заправки палива 

 

2.2.3.6 Розподіл палива 

 

Система подачі палива до двигунів (система вироблення палива) призначена для 

безперебійної подачі палива до двигунів і ДСУ у всіх можливих умовах експлуатації літака. 

У систему подачі палива до двигунів входять: 

 електропривідні відцентрові насоси; 

 сигналізатори тиску; 

 струменеві насоси для перекачки; 

 електропривідні перекривні крани; 

 зворотні клапани, встановлені в паливних трубопроводах і в міжвідсікових стінках 
(нервюрах); 

 трубопроводи; 

 штуцера консервації двигунів і ДСУ; 

 органи управління і контролю. 
Функціональна і монтажна схеми системи подачі палива до двигунів і ДСУ наведені 

відповідно на рис. 2.15 і рис. 2.16. 
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Система подачі палива кожного двигуна автономна і забезпечує вироблення палива зі 

свого крилового бака. Криловий бак розділений на три відсіки – кореневий, передрозхідний і 

видатковий. Центропланий бак є загальним для всіх двигунів. 

Порядок вироблення палива з працюючими електропривідними насосами: центропланий, 

крилові баки, а в крилових баках – кореневий, передрозхідний, видатковий відсіки. З 

витратного відсіку паливо подається безпосередньо до двигуна. Перекачування палива з 

центропланного баку в кореневі відсіки крилових баків здійснюється струминними насосами 9 

(рис. 2.16), встановленими в кореневих відсіках. Для забору палива з центропланного баку 

прокладені трубопроводи. На трубопроводах за струминними насосами встановлені зворотні 

клапани, що запобігають перетіканню палива з крилових баків в центропланний бак. 

Подача палива до кожного двигуну здійснюється електропривідними відцентровими 

насосами 14 (ЕЦНГ5А-2) змінного струму. Все відцентрові насоси встановлені в монтажних 

пристроях, що забезпечують швидку заміну насосів без зливу палива з баку. 

Крім цього, передбачена можливість перекачування палива на землі з будь-якого 

крилового в будь-який інший бак, а також зливу палива в наземну ємність з використанням 

електропривідних відцентрових насосів 14 і системи централізованої заправки паливом. 

Подача палива до ДСУ може здійснюватися наступними способами: 

  від насоса 15 (ЕЦН75БМ) ДСУ; 

 від основних насосів лівого баку системи подачі палива до двигунів; 

 від основних насосів правого бака через кран кільцювання. 
Розміщення органів управління і контролю паливної системи показано на рис. 2.17. 
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Рис. 2.15 – Система подачі палива до двигунів і ДСУ, централізований слив і перекачування палива 
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Рис. 2.16 – Монтажна схема подачі палива до двигунів і ДСУ 

 



76 

 

 
Рис. 2.17 – Органи управління і контролю паливної системи 

 

2.2.3.7 Злив і перекачування палива на землі 

 

Злив палива з баків літака проводиться централізовано через штуцер централізованої 

заправки з використанням магістралі кільцювання, яка краном зливу з'єднується з 

магістральним трубопроводом централізованої заправки. 

Злив палива з центропланного баку проводиться через крилові баки. 

Злив палива здійснюється при закритому крані кільцювання і при відкритому крані 

зливу. При цьому повинен бути включений паливний насос крилового баку, з якого зливається 

паливо. Штуцер централізованої заправки повинен бути з'єднаний з паливозаправником або 

іншою приймальною ємністю шлангом, обладнаним стандартним наконечником 2561А-5 для 

централізованої заправки. 

Перекачування палива здійснюється при закритому крані кільцювання, відкритих кранах 

зливу і перекачування того баку, в який перекачується паливо. При цьому повинен бути 

включений паливний насос крилового баку, з якого здійснюється перекачування палива. 
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Управління паливними насосами і перекривними кранами здійснюється з кабіни 

екіпажу. 

Управління краном зливу і кранами заправки здійснюється з пульта контролю і 

управління заправкою. 

Злив палива також проводиться через штуцери консервації, встановлені в трубопроводах 

паливної системи двигунів по правим бортам в гондолах двигунів. Доступ до штуцерів 

здійснюється через праві кришки капотів двигунів. Через будь-який штуцер можна злити 

паливо з будь-якого баку повністю або частково. Для зливу палива через штуцери застосовують 

шланги зі спеціальним наконечником. Для зливу необхідно включити відповідні насоси і 

відкрити відповідні крани. 

 

2.2.3.8 Органи управління і контролю 

 

До органів управління і контролю паливної системи відносяться: 

1) Органи управління і контролю централізованої заправки паливом: 

 пульт управління централізованої заправкою ПКУ318-1; 

 канали вимірювання та автоматики блоку БТ16-1, які керують централізованою 

заправкою; 

 датчики топливовимірювання з сигналізаторами рівня; 

 датчики-сигналізатори вільної води; 

 сигналізатори тиску СДГ-0,1С; 

 сигналізатори тиску СДГ-5А; 

 перемикач «ТОПЛИВО». 
2) Органи управління і контролю системи подачі палива до двигунів і ДСУ: 

 пульт контролю та управління ПКУ80-1; 

 канали вимірювання та автоматики блоку БТ16-1, які керують подачею палива до 

двигунів і ДСУ; 

 датчики топливовимірювання з сигналізаторами рівня; 

 сигналізатори тиску СДГ-0,3АС; 

 сигналізатори тиску СДГ-0,3С; 

 перемикачі пожежних кранів двигунів і ДСУ; 

 перемикачі «ТОПЛИВОМЕР»; 

 перемикач «ПОДГОТ», «ХОЛ ПРОКРУТ» на щитку ДСУ; 

 екрани КИСС и МФИ. 

Схема розташування датчиків і сигналізаторів в крилі показана на рис. 2.18. 
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Рис. 2.18 – Схема розташування датчиків і сигналізаторів на крилі 
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2.3 Технічне обслуговування (ТО) паливної системи середньомагістрального 

пасажирського літака та методи удосконалення ТО 

 

2.3.1 Регламент ТО 

 

Регламент технічного обслуговування включає такі види ТО: 

 оперативне ТО; 

 періодичне ТО; 

 спеціальне ТО; 

 ТО при зберіганні. 
Оперативне та періодичне ТО складають планове ТО літака при регулярній експлуатації. 

 

Оперативне ТО включає наступні види робіт: 

 по зустрічі – ЗУС; 

 із забезпечення стоянки – ЗС; 

 з огляду та обслуговування (форми А1, А2, Б); 

 із забезпечення вильоту – ЗВ. 

Роботи щодо зустрічі, забезпечення стоянки та забезпечення вильоту є допоміжними. 

Роботи по зустрічі (ЗУС) виконуються безперечно після кожної посадки літака. 

Роботи із забезпечення стоянки (ЗС) виконуються у випадках, коли: 

 тривалість стоянки до чергового вильоту перевищує 2 години; 

 літак ставиться на виконання періодичного технічного обслуговування або на 
зберігання; 

 після переміщення літака на іншу стоянку. 
Роботи із забезпечення вильоту (ЗВ) виконуються безпосередньо перед кожним 

вильотом літака. 

 

Форма А1 виконується: 

 після кожної посадки літака, якщо не потрібне виконання форми А2 або Б; 

 при затримці вильоту підготовленого до польоту літака від 12 годин до 5 діб; 

 перед польотом після виконання періодичного ТО; 

 при чергових заправках паливом у процесі навчально-тренувальних польотів. 

 

Форма А2 виконується в базовому або кінцевому аеропорту: 

 один раз на добу після закінчення запланованих на поточну добу польотів при нальоті 
не менше 5 годин з моменту виконання попередньої форми А2 або Б, якщо не 

потрібно виконання складнішої форми ТО; 

 під час підготовки літака до польоту після простою понад 5 діб, якщо літак не 
ставився для зберігання; 

 перед польотом після спеціального ТО; 

 після контрольного обльоту літака. 
 

Форма Б виконується в базовому або кінцевому аеропорту: 

 один раз на 15 - 20 діб регулярної експлуатації (при виконанні хоча б одного польоту 
на добу), якщо не потрібно виконувати чергове періодичне ТО. Вказаний термін може 

бути збільшений на кількість нельотної доби, але не повинен перевищувати 30 

календарних діб; 

 перед польотом після зберігання; 

 перед початком експлуатації літака після надходження його із заводу-виробника. 
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Періодичне ТО складається з: 

 підготовчих робіт; 

 основних та додаткових робіт; 

 завершальних робіт. 
Підготовчі та завершальні роботи є спільними для всіх форм ТО. 

 

Періодичне ТО призначається за нальотом літака в годинах та за календарним терміном 

експлуатації в місяцях та виконується: 

 по нальоту – через кожні 500
+50

 годин нальоту (таблиця 2.1). Відлік нальоту в годинах 

ведеться з початку експлуатації від цифр кратних 500 незалежно від того, з яким 

допуском виконувалося попереднє періодичне ТО за нальотом; 

 за календарним терміном експлуатації – через кожні (6 ± 1) місяців (таблиця 2.2). 

Відлік календарного терміну виконання цих робіт ведеться з початку експлуатації від 

цифр, кратних 6, незалежно від того, з яким допуском виконувалося попереднє періодичне ТО 

за календарним терміном. 

 

Періодичне ТО за календарним терміном у межах зазначених допусків може 

виконуватися при черговій формі Б оперативного або черговій формі періодичного ТО за 

нальотом. 

При призначенні чергової форми періодичного ТО за календарним терміном час 

перебування літака на зберіганні враховується та входить у календарний термін чергової форми 

ТО, а також у загальний термін служби літака. 

 

Спеціальне ТО літака виконується після: 

 польоту з перевищенням допустимих експлуатаційних перевантажень (у тому числі в 
зоні інтенсивної турбулентності атмосфери); 

 грубої посадки та посадки до ВПС; 

 впливу на літак атмосферного електричного розряду; 

 попадання літака в град; 

 попадання літака в снігову або пилову бурі, або зледеніння (у польоті або на землі); 

 зіткнення літака з птахами (стороннім предметом); 

 перерваного зльоту; 

 після помпажу двигуна, безперервної роботи двигуна на злітному режимі більше 5 
хвилин після застосування надзвичайного режиму роботи двигуна; 

 письмової заяви екіпажу про попадання літака в польоті в спеціальні умови, що 
вимагають виконання спеціального ТО. 

 

ТО літака під час зберігання виконується залежно від календарних термінів зберігання та 

складається з наступних робіт: 

 підготовка літака до зберігання; 

 обслуговування літака через певні терміни зберігання; 

 підготовка літака до польотів після зберігання. 
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Таблиця 2.1 – Цикл періодичного ТО за нальотом 

Наліт літака 

(години нальоту) 
500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000 

Роботи, що 

виконуються з 

періодичністю 

(годин нальоту) 

500 + + + + + + +   + 

1000  +  +  +  +  + 

1500   +   +   +  

2500     +     + 

5000          + 

 

Примітка: 

1. Допуск на виконання періодичного ТО за нальотом: + 50 годин; 

2. Вказаний у таблиці 1 цикл періодичного ТО за нальотом повторюється через кожні 5000 годин. 

 

 

Таблиця 2.2 – Цикл періодичного ТО за календарним терміном 

Календарний термін 

експлуатації (місяців) 
6 12 18 24 30 36 42 48 54 60 

Роботи, що 

виконуються з 

періодичністю 

(місяців експлуатації) 

6 + + + + + + +   + 

12  +  +  +  +  + 

36      +     

60          + 

 

Примітка: 

1. Допуск на виконання періодичного ТО за календарним терміном: ± 1 місяць; 

2. Вказаний у таблиці 2 цикл періодичного ТО за календарним терміном повторюється через кожні 60 місяців. 
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Таблиця 2.3 – Регламент оперативного ТО 

ПУНКТ 

РО 

НАЙМЕНУВАННЯ ОБ'ЄКТА ОБСЛУГОВУВАННЯ 

ТА РОБОТИ 

ОПЕРАТИВНІ 

ФОРМИ ТО 
НОМЕР 

ТЕХНОЛОГІЧНОЇ 

КАРТИ РЕ 

ПРИМІТКА 

А1 А2 Б 

 3.073. ПАЛИВНА СИСТЕМА ДВИГУНА     

Виконуйте після 

закінчення 

монтажних робіт 

у паливній 

системі двигуна 

3.073.01 Огляньте агрегати, датчики, сигналізатори та 

трубопроводи системи паливного живлення та 

автоматичного керування двигуном 

 

- - + 201/073.00.00 

3.073.02 Огляньте дренажну систему двигуна 

 

- - + 201/073.02.00 

3.073.03 Випустіть повітря із паливної системи двигуна    303/072.00.00 
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Таблиця 2.4 – Регламент періодичного ТО 

ПУНКТ 

РО 

НАЙМЕНУВАННЯ ОБ'ЄКТА 

ОБСЛУГОВУВАННЯ ТА РОБОТИ 

ПЕРІОДИЧНІСТЬ 

ВИКОНАННЯ 
НОМЕР 

ТЕХНОЛОГІЧНОЇ 

КАРТИ РЕ 

ПРИМІТКА 

ГОДИНИ 

НАЛЬОТУ 

КАЛЕНД. 

ТЕРМІН 

 4.028. ПАЛИВНА СИСТЕМА    

 

4.028.01 Огляньте паливні магістралі в гондолах двигунів, 

у крилі та відсіку ДСУ 

500 - 601/028.22.00 

 



 

 8
4
 

Таблиця 2.5 – Регламент періодичного ТО 

ПУНКТ 

РО 

НАЙМЕНУВАННЯ ОБ'ЄКТА 

ОБСЛУГОВУВАННЯ ТА РОБОТИ 

ПЕРІОДИЧНІСТЬ 

ВИКОНАННЯ 
НОМЕР 

ТЕХНОЛОГІЧНОЇ 

КАРТИ РЕ 

ПРИМІТКА 

ГОДИНИ 

НАЛЬОТУ 

КАЛЕНД. 

ТЕРМІН 

 4.073. ПАЛИВНА СИСТЕМА ДВИГУНА    

Виконуйте після 

закінчення 

монтажних робіт 

у паливній 

системі двигуна 

4.073.01 Огляньте агрегати, датчики, сигналізатори та 

трубопроводи системи паливного живлення та 

автоматичного керування двигуном 

500 - 201/073.00.00 

4.073.02 Огляньте дренажну систему двигуна 500 - 201/073.02.00 

4.073.03 Огляньте та промийте паливний фільтр, 

встановлений на паливо-олійному агрегаті 

500 - 202/073.00.00 

4.073.04 Огляньте та промийте паливні фільтри, 

встановлені на насосі-регуляторі 

500 - 203/073.00.00 

4.073.05 Випустіть повітря із паливної системи двигуна 500 - 303/072.00.00 
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2.3.2 Оцінка технічного стану паливної системи 

 

Оцінка технічного стану паливної системи передбачає, насамперед, отримання 

інформації про можливі відмови та несправності, можливих в даній системі. Основними 

відмовами та несправностями паливної системи є: 

 Відмови підкачуючих насосів, через руйнування підшипників. 

 Відмови електромеханізмів запірних заслінок та кранів через відмову електродвигунів 
постійного струму. 

 Витіки, викликані зносом ущільнювальних кілець і втулок, а також зовнішньою 
негерметичністю з'єднань. 

 Падіння та коливання тиску палива внаслідок розрегулювання та виходу з ладу 
паливних насосів, редукційних клапанів тощо. 

 Замерзання палива в трубопроводах внаслідок обводнення палива, а також відмови 
системи радіаторів, насосів. 

 

Основну увагу при ТО паливних систем слід приділяти їх герметичності. Насамперед 

перевіряються місця стиків трубопроводів та агрегатів. Також необхідно перевіряти забірники 

системи дренажу. 

Відмови та пошкодження елементів паливних систем обумовлені: 

 конструктивно-виробничими недоліками; 

 проявом несприятливих властивостей палива, які можуть викликати пошкодження 
елементыв конструкції двигуна; 

 порушеннями технологічності технічного обслуговування та правил експлуатації 
систем живлення двигунів паливом на землі та в польоті; 

 помилками, допущеними під час ремонту ПС. 
 

До характерних ушкоджень систем належать такі: 

1) Теча палива з баків-кесонів та зливних клапанів. 

Негерметичність баків та клапанів зливу відстою виявляється слідами течі палива на 

нижніх панелях крила, нішах шасі або під центропланом. Основна причина течі баків – 

ослаблення заклепувальних з'єднань панелей баків-кесонів, недоброякісна їхня герметизація, а 

зливних клапанів – руйнування ущільнювальних кілець. 

2) Відмови насосів, що підкачують і перекачують. 

Вони пов'язані з руйнуванням підшипника електродвигунів (супроводжується шумом 

при їх роботі, вібрацією), зношуванням манжет ущільнення насоса і, як наслідок, 

супроводжуються течією палива з дренажних штуцерів насосів, зносом щіток та руйнуванням 

колекторного вузла електродвигуна. 

3) Порушення роботи кранів (пожежних, кільцювання та ін.). 

Воно відбувається з причин зносу та руйнування ущільнень, елементів приводу заслінок, 

відмови електромеханізмів. 

4) Руйнування корпусів паливних фільтрів. 

Викликається підвищеними пульсаціями палива у системі. 

5) Руйнування мембран, окиснення контактів сигналізаторів тиску. 

6) Засмічення фільтруючих елементів паливних фільтрів кристалами льоду при низьких 

температурах зовнішнього повітря. 

Кристали льоду засмічують фільтр магістралі низького тиску, що призводить до 

суттєвого збільшення гідравлічного опору магістралі та погіршення кавітаційних характеристик 

основного паливного насоса. Замерзання відстою води в порожнині насоса, що підкачує, може 

викликати примерзання його ротора до корпусу і руйнування валика приводу насоса при 

запуску двигуна. 

7) Засмічення фільтруючих елементів та форсунок мікрозабрудненнями за високих 

температур палива (вище 100 - 110 °С). 
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При цьому з палива у вигляді осаду виділяється сірчисті сполуки, оксиди металів, смоли 

та тверді вуглецеві частинки, що утворюються внаслідок розкладання термічно нестабільних 

фракцій палива. Цей осад викликає також підвищене зношування паливних насосів. 

8) Попадання повітря у систему. 

Це призводить до порушення режимів роботи паливних регуляторів, коливання частоти 

обертання ротора та вимкнення двигуна, кавітації у трубопроводах та насосах. Тому після 

тривалої стоянки ПС повітря видаляють із паливних магістралей через спеціальні клапани. 

9) Руйнування паливних трубопроводів. 

Відбуваються внаслідок їх коливань і становлять значну частину всіх відмов втомного 

походження в ГТД. Руйнування трубопроводів спостерігаються, як правило, у місцях 

концентрації напруг: у зонах приварювання та припаювання ніпелів, по переходу циліндричної 

ділянки труби в розвальцовану конічну, під затискачами труб і в місцях їх максимальної 

вигнутості. Тріщини вздовж утворюючої трубопроводу виникають під дією пульсації тиску 

палива, а окружні тріщини – в результаті циклічного вигину вібраціями, що передаються від 

корпусу двигуна. Зниженню міцності втоми трубопроводів сприяють спотворення форми їх 

поперечного перерізу, монтажна напруга, поверхневі пошкодження (вм'ятини, вибоїни, риски, 

тощо). Тому до якості монтажу трубопроводів пред'являються високі вимоги. 

 

2.3.3 Технологія ТО паливної системи 

 

2.3.3.1 Огляд і дефектація 
 

Основними роботами з обслуговування паливної системи є: перевірка стану 

трубопроводів та агрегатів системи, перевірка роботи підкачувальних та перекачувальних 

насосів, порціонера, паливного насоса ДСУ; перевірка герметичності системи живлення 

основних двигунів та перекривних (пожежних) кранів; роботи по заправці та зливу палива. 

У процесі експлуатації необхідно ретельно стежити за герметичністю та надійністю всіх 

з'єднань трубопроводів. За наявності течі по з'єднаннях замінити в них ущільнювальні кільця. 

При демонтажі металевих з'єднувальних муфт трубопроводів треба злити паливо з 

трубопроводу і розконтрувати гайки муфти. Спеціальним ключем послабити одну гайку, а іншу 

повністю відвернути. Після цього зрушити муфту у бік ослабленої гайки. Зняти ущільнювальні 

кільця. При знятих ущільнювальних кільцях відвернута з'єднувальна муфта повинна вільно 

переміщатися по кінцях труб. 

При монтажі з'єднувальної муфти гайки повинні навертатися на муфту без скручування 

ущільнювальних гумових кілець. 

Деталі, що мають на ущільнюваних поверхнях забоїни, подряпини та задири установці 

на літак не підлягають. 

При з'єднанні трубопроводів за допомогою муфти необхідно забезпечити співвісність 

трубопроводів на стиках. Допускається їх неспіввісність трохи більше 1 мм. Зазор між кінцями 

трубопроводів, що стикуються, повинен бути 9 ± 3 мм. 

Оглянути магістралі паливної та дренажної систем. На трубопроводах не повинно бути 

вм'ятин, подряпин, потертостей. Не допускається контакт між трубопроводами та елементами 

каркасу літака. 

Переконатися у відсутності підтікання палива в місцях прокладання трубопроводів та 

кріплення їх до агрегатів. 

Перевірити цілісність перемичок металізації та їх кріплення. 

Для кріплення трубопроводів, що знаходяться всередині кесон-баків, для запобігання 

корозії застосовувати хомути тільки з оцинкованою сталевою стрічкою. 

При огляді агрегатів паливної системи необхідно переконатися у відсутності течі, 

підтікання, тріщин, забоїн, пошкодження лакофарбового покриття, послаблення кріплення 

болтів і порушення центрування. 
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При огляді поплавкового пристрою порціонера звернути особливу увагу на стан 

поплавців та їх важелів. 

Під час проведення робіт необхідно стежити, щоб у кесон-баки, трубопроводи та 

агрегати не потрапили сторонні предмети, вода, сніг, бруд. 

Перед монтажем агрегатів треба перевіряти цілісність ущільнень, стежити, щоб на 

гумових кільцях не було закусувань, підрізів, вм'ятин, деформацій, сіток старіння. Гумові 

ущільнювальні кільця дозволяється змащувати маслом МК-8. 

Після монтажу насосів перевірити їх працездатність включенням вручну в пілотській 

кабіні та прослуховуванням їх. 

Після ремонту та демонтажу трубопроводів та агрегатів паливної системи необхідно 

перед першим запуском двигуна провести промивання трубопроводів подачі палива до двигунів 

за допомогою включення паливних підкачувальних насосів. 

Будь-якої пори року необхідно стежити за чистотою забірників повітря системи дренажу 

паливних баків. 

Зливний трубопровід заправної горловини не повинен бути засмічений, оскільки 

конденсат, що знаходиться в ньому, може замерзнути, розірвати його, і через цей розрив паливо 

випливатиме з бака. 

Перевірка роботи підкачувальних насосів і герметичності системи живлення основних 

двигунів проводиться почерговим включенням насосів витратного бака. 

Загорання сигнальних ламп свідчить про справність насосів та системи сигналізації. 

Цю роботу, а також роботи з перевірки функціонування інших паливних насосів, 

електромагнітних кранів та систем, що потребують електроживлення, здійснювати під час 

увімкнення АЗС систем. Для перевірки герметичності системи живлення основних двигунів 

відкрити перекривні крани і після 5 хвилин (не менше) роботи підкачувальних оглянути 

паливні магістралі і переконатися в їх герметичності. За наявності течі по з'єднаннях 

трубопроводів між собою та агрегатами замінити ущільнювальні гумові кільця. 

При перевірці функціонування насосів, що перекачують, вимикач перемикання 

управління цими насосами встановити в положення «Ручне». При почерговому включенні 

насосів, що перекачують, повинні загорятися відповідні їм сигнальні лампи, що свідчить про 

справність насосів і системи сигналізації. 

Працездатність порціонера перевіряється при включених паливомірі та автоматі витрати 

палива при автоматичному управлінні насосами, що перекачують (перемикач «Автомат - 

Ручне» повинен стояти в положенні «Авт.»). По зелених сигнальних лампах насосів, що 

перекачують, баків № 2 і 3 стежити за роботою насосів. Погасання цих ламп свідчить про те, що 

порціонер несправний. 

Для перевірки працездатності паливного насоса ДСУ та герметичності перекривних 

кранів магістралей живлення основних двигунів, вимикач запуску ДСУ встановити у включене 

положення, вимикач «Запуск - холодна прокрутка» встановити в положення «Запуск». 

Загоряння табло «Р палива» на панелі запуску ДСУ свідчить про справність насоса. 

Якщо після 5 хвилин роботи насоса сигнальне табло «Р палива» основних двигунів на панелі 

приладів контролю двигунів не згасне, то перекривні крани герметичні. 

Рукоятки на щитку заправки у відкритому або закритому положенні кранів заправки 

повинні бути в одній площині; допускається їхнє відхилення від площини ± 2 мм. 

Заправка літака паливом здійснюється відповідно до завдання на політ за допомогою 

системи заправки під тиском. 

Під час заправки літака паливом необхідно дотримуватись заходів щодо забезпечення 

техніки безпеки. До початку робіт переконатися, що літак та паливозаправник заземлені, 

встановлені упорні колодки під передні та задні колеса головних стійок шасі, а на шп. № 67 

встановлено страхувальну штангу, знято заглушки із забірників системи дренажу. На стоянці 

мають бути протипожежні засоби. Курити та запалювати сірники біля літака забороняється. 

Забороняються роботи з обслуговування радіо та іншого електроприладного обладнання та 

заміни акумуляторів. Паливо, злите з відстійників паливозаправника не повинно мати води та 
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механічних домішок. У паспорті на пальне має бути віза відповідальної особи, яка дозволяє 

заправку. 

Кількість палива, що заправляється, визначається відповідно до завдання на політ і 

графіка його витрати та заправки. 

При технічному обслуговуванні паливної системи літака необхідно з особливою 

ретельністю дотримуватися вказівок з техніки безпеки. 

Роботи із заміни агрегатів, трубопроводів та інші роботи, пов'язані з можливістю 

відкритої течі палива на землю або на конструкцію літака, виконувати при знеструмленій 

електромережі літака. Не допускається попадання палива на електропроводи та агрегати 

електрообладнання літака. Роботи в паливних кесон-баках треба проводити у спецодязі, масці 

або протигазі у присутності зв'язкового для спостереження. 

Спецодяг повинен бути з бавовняної тканини із застібками або гудзиками, що не дають 

іскріння. Зв'язковий для спостереження повинен бачити працюючого в баку і сигнали, що 

подаються їм, протягом усієї роботи, щоб вжити заходів у разі сигналу про допомогу. При 

роботі всередині бака вийняти з кишень усі непотрібні інструменти та особисті речі не брати в 

бак металеві речі з гострими краями 

Для запобігання пожежі при заправці літака треба надійно заземлювати літак, заправні 

шланги та паливозаправники. Під колеса паливо-заправника встановити колодки. Необхідно 

пам'ятати, що джерелом пожежі можуть бути розряди статичної електрики та іскри, що 

з'являються внаслідок ударів металевих предметів один про одного. Тому, щоб уникнути появи 

розрядів статичної електрики забороняється користуватися при промивних роботах вовняними 

та текстильними матеріалами. 

Горловини кесон-баків та інших ємностей із горючими матеріалами відкривати руками, 

не вдаряючи по них металевими предметами, щоб не допустити появи іскри. Не допускається 

тертя і волочіння будь-яких металевих предметів (драбин, ящиків тощо) поблизу літака або під 

ним при відкритих паливних баках. Не допускається ходіння в черевиках, підбитих цвяхами та 

металевими пластинами, у безпосередній близькості від відкритих баків. 

 

2.3.3.2 Обслуговування паливної системи 

 

Паливні системи призначені для подачі необхідної кількості палива до двигунів. Вони є 

комплексом системи: живлення двигуна паливом, дренажу паливних баків, автоматичного 

керування витратою палива та вимірювання його кількості. 

Підкачувальні насоси перевіряють за тиском (де є манометри), на слух або загорання 

(погасання) ламп сигналізації, а також контролюють стан їх ущільнень. Наявність течі палива з 

дренажних трубок підкачувальних насосів свідчить про порушення сальникових ущільнень. 

Перевіряється справна робота різних кранів (пожежних, перекривних, перехресного живлення), 

насосів підкачування та перекачування, сигналізаторів тиску та інших приладів контролю 

роботи паливних систем. 

Обслуговування паливних баків в експлуатації зводиться до періодичного огляду. 

 

2.3.3.3 Обслуговування трубопроводів паливної системи 
 

Трубопроводи служать для з'єднання агрегатів цієї магістралі та подачі рідини. Вони 

піддаються деформації та вібраціям внаслідок впливу на них частин літака та двигуна. 

Магістраль із жорстких трубопроводів повинна мати гнучкі ділянки для зниження 

вібраційної дії. 

Жорсткі трубопроводи виготовляють із дюралюмінію, алюмінієвомарганцевих сплавів, 

латуні та сталі. Остання застосовується за наявності у магістралі високого тиску (подача палива 

до форсунок). Для запобігання корозії трубопроводи з алюмінієвомарганцевих сплавів 

анодуються, зі сталі – оцинковуються. 
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Гнучкі трубопроводи (шланги) застосовуються для з'єднання жорстких трубопроводів 

або на ділянках, де утруднений монтаж. 

При монтажі труб уникають місць, в яких могло б накопичуватися повітря, а також 

прогинів, що перешкоджають виробленню та зливу рідини з магістралі. 

Малий радіус вигину труби збільшує гідравлічні опори та концентрацію напруг. 

Виконують вигин труби так, щоб радіус вигину (до осі труби) був не менше трьох 

зовнішніх діаметрів. У місцях, де не можна вигнути трубопровід, ставлять косинці. 

Товщина стінки трубопроводу не повинна бути менше 1 мм для труб із алюмінієвих 

сплавів та 0,5 мм – зі сталі. 

Відбортування. Звертається увага, щоб трубопроводи були закріплені до елементів 

конструкції планера спеціальними колодками або хомутами з прокладками з гуми, шкіри або 

фетру. Погане кріплення трубопроводів може бути причиною їх руйнування внаслідок втоми 

матеріалу або перетирання деталі планера, місця проходу трубопроводів через перегородки 

повинні бути відбортовані, А труби на цій ділянці обшиті шкірою (дерматином) або захищені 

від перетирання гумовими прокладками. 

Монтаж без натягу. При заміні жорстких трубопроводів слідкують, щоб довжина та 

конфігурація їх забезпечувала встановлення та приєднання трубопроводів без натягу. У 

вільному стані між торцями ніпельного з'єднання може бути невеликий (0,5 - 1,0 мм) зазор. 

Ознакою правильного з'єднання трубопроводів є збіг осі ніпелю з віссю штуцера, при цьому 

розвальцована частина трубопроводу стикується з конусною поверхнею штуцера, а гайка 

накидна трубопроводу обертається на штуцер від руки не менше ніж на 2/3 довжини 

різьблення. 

Усунення течі. Забороняється усувати течу рідини в різьбовому з'єднанні великим 

затягуванням гайок. Якщо після підтягування гайок теча не припиняється, то з'ясовують 

причину несправності та усувають її. При низьких температурах навколишнього повітря 

підтягування з'єднань та гумовими з'єднаннями проводять лише після підігріву їх теплим 

повітрям. Трубопроводи не повинні мати різких згинів і вм'ятин, які можуть спричинити 

неспіввісність з'єднання. 

Металізація. Для доброго електричного контакту трубопроводів, що з'єднуються, і 

запобігання накопиченню в них зарядів статичної електрики стежать за надійністю контакту 

металізації кожного дюритового з'єднання. Для цього звертають увагу, щоб на дюритових 

трубках під хомутами проходила смужка алюмінієвої фольги, кінці якої повинні бути загнуті 

під дюритову трубку для контакту з металевими трубками, очищеними в цих місцях від 

лакофарбового покриття або анодної плівки. 

 

2.3.3.4 Випробування паливної системи на герметичність 

 

Загальні випробування паливної системи виконуються після заправки літака на 

аеродромі для перевірки герметичності. 

Після капітального ремонту проводяться випробування трубопроводів паливної системи 

стисненим повітрям за допомогою стендів, обладнаних манометрами та моновакуумметрами. 

Перевірка проводиться окремими магістралями. Магістраль дренажу перевіряється за 

відключених баків під тиском 1140 мм рт. ст. протягом 10 хвилин. Падіння тиску магістралі має 

перевищувати 3 мм рт. ст. Магістраль живлення випробовується за відключених баків під 

тиском повітря 2 кгс/см
2
. Якщо протягом 15 хвилин падіння тиску не відбулося, проводиться 

випробування магістралі разом із баками під надмірним тиском повітря 50 мм рт. ст. 

вимірюваного за моновакуумметром. Повітря під час цього випробування подається через 

дренажний трубопровід баків, причому інші дренажні, зливні і розвантажувальні трубопроводи 

повинні бути заглушені, а перекривні крани закриті. 

Спосіб обмилювання. Для виявлення місць з течею (негерметичністю) застосовується 

обмилювання місць з'єднань, доступних для огляду. Мильна піна готується зі звичайного 
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нейтрального мила з вмістом лугу не більше 0,05 % з додаванням желатину, як 

піноутворюючого, та гліцерину для підвищення в'язкості. 

2.3.3.5 Випробування трубопроводів на міцність 

 

Випробування на міцність проводять 1 - 2 % розчином хромпіку у чистій воді під 

тиском, що в 1,5 разів перевищує робоче, протягом 3 - 5 хвилин. Для трубопроводів із 

нержавіючої сталі може застосовуватись чиста вода без добавки хромпіку. Герметичність 

перевіряється зазвичай стисненим повітрям в акваріумі, розміщеному в бронекамері. Спочатку 

протягом 3 хвилин всередину трубопроводу подається надлишковий тиск 2 - 3 кгс/см
2
, потім 

він піднімається до значення, близького до робочого, і також витримується близько 3 хвилин. 

Повітря, що застосовується, має бути відносно сухим з точкою роси близько -40 °С. 

Після випробування продувають трубопроводи повітрям і просушують при температурі 

близько +150 °С. 

Хромпік калієвий технічний (біхромат калію технічний) – калієва сіль двохромової 

кислоти, кристали оранжево-червоного кольору. Випускають вищого сорту із вмістом основної 

речовини 99,6 %, 1-го сорту – 99,3 % та 2-го – 99,0 %. 

Відбраковування трубопроводів. Трубопроводи бракують за наявності таких дефектів: 

ушкоджень розвальцювання; скручування, надривів, тріщин, різниці в товщині стін понад 0,1 

мм і загального утоніння стінок більш ніж на 0,3 мм; западання розвальцювання у ніпелі; 

овальності, що становить понад 20 % зовнішнього діаметра; вм'ятин, рисок (більше 0,2 мм 

глибиною) та надирів, що перевищують допустимі; пошкоджень ніпелю, тріщин, вибоїн, 

деформацій збільшеного зазору між обоймою ніпеля та трубопроводом; пошкоджень накидної 

гайки, тріщин, деформацій, вибоїн на різьбленні. 

На трубопроводах поздовжні риски найнебезпечніші, тому що внутрішній тиск прагне 

розірвати трубу вздовж твірної, тому допустима глибина поздовжніх рисок 0,1 мм. На 

трубопроводах, не знятих з літаків, дозволяється залишати без виправлення вм'ятини глибиною 

0,5 мм. 

 

2.3.3.6 Корозійні ураження трубопроводів 

 

Основними видами корозійних ушкоджень трубопроводів є: корозійні ураження 

внутрішньої поверхні трубопроводів за наявності у робочій рідині (газі) корозійноактивних 

компонентів та домішок. 

Корозійні ураження зовнішньої поверхні трубопроводів супроводжуються утворенням 

наскрізних раковин чи раковин різної глибини. 

Як правило, осередками виникнення корозійних раковин служать ділянки з 

пошкодженим захисним покриттям та місця скупчення бруду та інших корозійних речовин. 

Забруднені ділянки служать зонами конденсації вологи, що створює сприятливі умови 

виникнення хімічної чи електрохімічної корозії матеріалу трубопроводів. 

Для запобігання корозійному ураженню трубопроводів слідкують за збереженням їх 

захисних покриттів, а також за тим, щоб на трубопроводи, особливо в місцях їх кріплення, під 

захисну обшивку трубопроводів не потрапляла волога. Для цього щільно закривають усі 

кришки люків, ретельно вкривають літак чохлами, вчасно прочищають дренажні отвори тощо. 

Захисні покриття трубопроводів оберігають від пошкодження, від попадання на них 

кислот та лугів, а уражені ділянки покриття своєчасно відновлюють. 

Дефекти трубопроводів, спричинені неправильним обслуговуванням: 

 пошкодження лакофарбового покриття трубопроводів у процесі їх демонтажу та 
монтажу, а також при монтажі та демонтажі агрегатів та деталей, розміщених поблизу 

трубопроводів, внаслідок необережного поводження з інструментом; 

 різкі перегини (надламування) трубопроводів, допущені в процесі їх демонтажу та 
монтажу; аналогічні перегини трубопроводів утворюються також через наявність у 

них монтажних напруг; 
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 нанесення на трубопроводи вм'ятин, подряпин та інших пошкоджень внаслідок 
недбалого поводження з інструментом у процесі виконання монтажно-демонтажних 

робіт; 

 зминання трубопроводів внаслідок неправильного підбору відбортувальних колодок 
(діаметр виїмок колодок менший за діаметр трубопроводу); 

 скручування трубопроводів у процесі затягування ніпельного з'єднання та інше. 
Більшість із перелічених дефектів є наслідком недбалого поводження обслуговуючого 

персоналу з інструментом у процесі виконання монтажно-демонтажних робіт. Супутнім 

фактором є експлуатаційна недосконалість технологічних систем, утруднений підхід до 

агрегатів або до з'єднань трубопроводів. 

Фіксація з'єднання. Ряд дефектів є наслідком неправильного монтажу та демонтажу 

трубопроводів. Зокрема, частим дефектом є скручування трубопроводів, яке виникає у тому 

випадку, коли затягування накидної гайки ніпельного з'єднання здійснюється без фіксації 

штуцера агрегату або перехідника іншим ключем. 

Як правило, штуцери або перехідники, поставлені та закріплені в агрегаті в терміни, які 

передували монтажу трубопроводів, в процесі роботи отримують деяке ослаблення затяжки і 

тому мають можливість провертатися разом з гайкою, ніпелем і трубкою при затягуванні 

ніпельного з'єднання. Тому необхідно завжди при затягуванні ніпельного з'єднання фіксувати 

штуцер другим ключем. 

Деформація деталей з'єднання. При неточній підгонці конічної частини трубопроводу до 

конуса штуцера, що зчленовується (перекіс), виникає негерметичність з'єднання, яка не 

усувається навіть при спробі додаткового завертання накидної гайки. У той же час, надмірне 

затягування накидної гайки зазвичай веде до деформації деталей з'єднання. 

 

2.3.4 Удосконалення ТО паливної системи 

 

2.3.4.1 Загальна інформація 

 

Одним із методів удосконалення технічного обслуговування паливної системи 

пропонується розглянути можливість застосування стенду, який призначений для 

відпрацювання паливної системи. Метою пропонованого стенду є підвищення надійності 

відпрацювання паливної системи шляхом забезпечення можливості розширення діапазону умов 

випробувань. На рис. 2.19 показано схему стенда. 

За допомогою стенду можна контролювати такі параметри: 

 продуктивність усіх насосів паливної системи літака; 

 випробування працездатності вибраної схеми паливної системи літака; 

 перевірка погодинних витрат пального на кожному двигуні; 

 аналіз впливу якості палива на засміченість фільтрів, форсунок та продуктивність 
насосів. 

 



 

 9
2
 

 
 

1 - паливний бак; 2 - система вимірювання кількості палива; 3 - рама поворотна; 4 - вузли кріплення; 5 - стійка; 6 - 

приводи; 

7 - площадка ТО; 8 - зливна ємність; 9 - насоси видаткових баків; 10 - магістралі; 11 - імітатори двигуна; 12 - гнучкі 

ділянки; 13 - кран дросельний; 14 - гідронасос; 15 - електродвигун; 16 - мультиплікатор; 17 - дросель; 18 - датчик 

кавітації; 19 - витратоміри; 20 - система керування та контролю; 21 - пульт. 

 

 

Рис. 2.19 – Схема стенда для відпрацювання паливної системи літака 
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Стенд містить паливний бак 1 із системою вимірювання кількості палива 2, закріплений 

на поворотній рамі 3 штатними вузлами кріплення 4. Поворотна рама 3 шарнірно встановлена 

на стійці 5, по обидва боки якої змонтовані приводи 6, що забезпечують задані кути нахилу 

бака (кути тангажу та крену), на рамі 3 закріплений майданчик технічного обслуговування 7. 

Паливний бак 1 з'єднаний зі зливною ємністю 8 через насоси видаткових баків 9 магістралей 10 

та імітатори двигунів 11. Магістралі 10 виконані натурними і обладнані гнучкими ділянками 12, 

на яких встановлено вузол компенсації гідростатичного стовпа, який виконаний у вигляді 

дросельного крана 13. Імітатор двигуна 11 містить гідронасос 14, встановлений на вході в 

двигун літака, приводиться в дію електродвигуном 15 через мультиплікатор 16. 

За насосом закріплений дросель 17, що імітує паливні магістралі двигуна, а перед 

насосом встановлено кавітаційний датчик 18, в якості якого використовується датчик 

суцільності потоку. На вході в імітатори двигунів встановлені витратоміри 19. Управління, 

контроль за роботою стенду та запис робочих параметрів здійснюється системою управління та 

контролю 20 з пульта 21 оператора. 

 

2.3.4.2 Принцип роботи стенду 

 

Паливний бак 1 встановлюється у вихідне положення (кути тангажу та крену 

дорівнюють нулю). Кран 13 знаходиться в положенні, при якому опір паливної системи стенду 

дорівнює опору штатної паливної системи. 

За сигналом оператора включаються в роботу насоси 9 видаткових баків, що підкачують, 

а після виходу їх на заданий режим – гідронасоси 14 за допомогою електродвигунів 15 і 

мультиплікаторів 16. 

Паливо (або його імітатор) перекачується в зливну ємність 8, забезпечуючи аналогічні 

умови роботи паливної системи літака. Потім паливний бак 1 за допомогою приводів 6 

встановлюється на задані кути крену або тангажу. Система управління і контролю 20 залежно 

від кутів повороту бака і кількості палива в ньому подає сигнал на дроселювання крана 13 так, 

щоб загальний опір паливної системи відповідав штатному при відповідній еволюції літака. 

У разі появи нестійкої роботи системи, викликаної кавітацією палива на вході, система 

керування та контролю 20, отримавши сигнал від датчиків кавітації 18, впливає на систему, що 

викликала цю нестійкість. 

Стенд для відпрацювання паливної системи, що містить платформу з приводами для її 

повороту для паливного бака, зливну ємність, з'єднану з паливним баком магістраллю з 

гнучкою ділянкою, майданчик обслуговування, систему управління, контролю та вимірювання 

параметрів паливної системи, відрізняється тим, що з метою підвищення надійності 

відпрацювання паливної системи шляхом забезпечення можливості розширення діапазону умов 

випробувань, у його конструкцію впроваджено імітатори двигунів, встановлені на гнучкій 

ділянці магістралі, вузли компенсації гідростатичного стовпа, вимірювачі кількості палива в 

баку та кута повороту платформи, а також витратоміри. При цьому імітатор кожного двигуна 

виконаний у вигляді встановленого в магістралі між паливним баком і зливною ємністю 

відцентрового насоса з встановленим за ним дроселем, вузол компенсації – у вигляді дроселя, 

що регулюється, а вимірники кількості палива в баку і кута повороту платформи, витратоміри і 

імітатори двигунів з'єднані собою електричним зв'язком через систему управління, контролю та 

вимірювання параметрів. 

 

Висновок: 

 

В даному розділі був проведений аналіз конструктивних особливостей паливної системи 

середньомагістрального пасажирського літака. Був проаналізований принцип роботи паливної 

системи та включених до неї компонентів. 

Були розглянуті принципова схема паливної системи, система дренажу паливної системи 

та місця обслуговування паливної системи. 
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У якості удосконалення технічного обслуговування паливної системи запропонований 

стенд для відпрацювання паливної системи, що є незамінним під час перевірки системи після 

демонтажу. 

Всі ці заходи підвищують надійність, безвідмовну роботу літака та технологічність його 

ТО, а це в свою чергу впливає на підвищення безпеки польотів. 
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Забезпечення безпеки польотів 

 

3.1 Зaгaльнa ситуaцiя тa стрaтегiя зaбезпечення безпеки польотiв 

 

Нaйвищим прiоритетом в aвiaцiї є створення безпечної системи. Однaк у основi 

дiяльностi iз зaбезпечення безпеки польотiв лежaть як фaкти i дaнi, тaк i сприйняття нaселенням 

потреб безпеки польотiв. Прийнятнi ризики безпеки польотiв визнaчaються рiвнем довiри до 

системи безпеки польотiв, який знижується пiсля кожної подiї. Тому основне зaвдaння полягaє 

в тому, щоб зробити i тaк низький покaзник чaстоти aвiaцiйних пригод ще нижче. 

Проте, пaндемiя COVID-19 створилa безпрецедентнi проблеми мiжнaродного 

повiтряного трaнспорту. Зa звiтaми IКAО зaгaльнa кiлькiсть пaсaжирiв впaлa нa 60 вiдсоткiв, i в 

2020 роцi у повiтря вилетiли лише 1,8 мiльярдa пaсaжирiв, у перший рiк пaндемiї, порiвняно з 

4,5 мiльярдaми у 2019 роцi. Кiлькiсть вильотiв рейсiв для регулярних комерцiйних оперaцiй 

скоротилaся нa 42 %, стaновивши близько 22,5 млн. вильотiв у 2020 роцi порiвняно з бiльш нiж 

38 мiльйонaми у 2019 роцi. Кiлькiсть aвaрiйних ситуaцiй знaчно зменшилася, проте, об’єктивно 

вiдповiсти нa питaння, чи це є результaтом удосконaлення безпеки польотiв, чи нaслiдкaми 

пaндемiї – не вдaсться. Журнaл aвaрiйних ситуaцiй 2016 - 2020 рр. предстaвлений нa рис. 3.1. 

 

 

Рис. 3.1 – Журнaл aвaрiйних ситуaцiй зa 2016 - 2020 роки 

 

Проте, кiлькiсть зaгиблих, пов’язaнa з нещaсними випaдкaми, збiльшилaся з 239 чоловiк 

в 2019 роцi до 298 в 2020 роцi. Дaнi предстaвленi нa рис. 3.2. 

 

 

Рис.3.2 – Кiлькiсть зaгиблих зa 2016 - 2020 роки 
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Зокрема, за даними Звіту з безпеки польотів за 2020 рік Державної Авіаційної служби 

України, у період з 2016 по 2020 роки на теріторії України було зареестровано наступні АП, їх 

розподіл та кількість наведена на рис.3.3. 

 

 

Рис.3.3 – Розподіл аварій, катастроф та серйозних інцидентів України 

за період 2016 - 2020 років 

 

Для зниження aвaрiйних пригод IКAО встaновилa нaведенi нижче цiлi у сферi 

зaбезпечення безпеки польотiв. 

Метa IКAО у сферi зaбезпечення безпеки польотiв нa 2022 - 2026 рр.: 

1) Скорочення кiлькостi aвiaцiйних пригод тa людських жертв у всьому свiтi незaлежно 

вiд обсягу повiтряного руху. 

2) Знaчне зниження чaстоти aвiaцiйних пригод, особливо у тих регiонaх, де цi покaзники 

зaлишaються високими. 

3) До кiнця 2026 року жоден регiон IКAО не повинен мaти рiвень чaстоти aвiaцiйних 

пригод (нa основi середнього покaзникa зa п'ять рокiв), що бiльш нiж удвiчi 

перевищує зaгaльносвiтовий покaзник. 

Aвiaцiйнi подiї прaктично нiколи не бувaють нaслiдком якоїсь окремої причини. 

Зaзвичaй вони вiдбувaються внaслiдок взaємозв'язку кiлькох рiзних причин. Взятi поодинцi цi 

причини можуть здaтися несуттєвими, aле в сукупностi з iншими вони здaтнi склaсти 

послiдовнiсть зовнi не пов'язaних один з одним подiй, що призводять до aвiaцiйної подiї.  

Причини aвiaцiйних пригод aбо iнцидентiв чaсто нaзивaються фaкторaми aбо 

причинними фaкторaми, як це, зокремa, прийнято у фaхiвцiв з розслiдувaння aвiaцiйних подiй. 

Тaкi причини aбо фaктори можуть тaкож нaзивaтися aвaрiйними фaкторaми. 

Безпекa польотiв цивiльних ПС знaчною мiрою зaбезпечується пiд чaс їх розробки, пiд 

чaс яких врaховуються численнi рекомендaцiї тa вимоги, виклaденi у нормaх льотної 

придaтностi тa iнших керiвних документaх. Не менш вaжливим фaктором зaбезпечення безпеки 

польотiв (БП) є дaнi розслiдувaнь aвiaцiйних подiй, що проводяться з метою виявлення їх 

причин. Фaхiвцi, якi проводять тaкi роботи, aнaлiзуючи руйнувaння тa пошкодження елементiв 

конструкцiй, зaстосовують логiчнi методи, що дозволяють вiдновити послiдовнiсть подiй у ходi 

виникнення тa розвитку aвaрiйної ситуaцiї, що дaє можливiсть достовiрно визнaчити елемент, 

що спочaтку вiдмовив, i причини його вiдмови. Нa пiдстaвi результaтiв дослiджень 

експлуaтaцiйних вiдмов дaються рекомендaцiї тa впровaджуються вiдповiднi зaходи щодо їх 

профiлaктики. 
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3.2 Глобaльнa «дорожня кaртa» зaбезпечення безпеки польотiв 

 

Глобaльнa «дорожня кaртa» зaбезпечення безпеки польотiв, пiдготовленa Гaлузевою 

групою зi стрaтегiї в гaлузi безпеки польотiв (ГГСБП) у тiснiй спiвпрaцi з IКAО, поклaденa в 

основу Глобaльного плaну зaбезпечення безпеки польотiв. «Дорожня кaртa» визнaє 

необхiднiсть зaлучення всiх зaцiкaвлених сторiн в aвiaцiйнiй системi тa чiтко визнaчaє роль 

нормaтивних тa гaлузевих елементiв, пiдкреслюючи при цьому їх допомiжний хaрaктер, 

пропaгує iнiцiaтивний пiдхiд до проблем зaбезпечення безпеки польотiв тa нaдaє можливостi 

для зaбезпечення того, щоб iнiцiaтиви у сферi безпеки польотiв у всьому свiтi призводили до 

пiдвищення рiвня безпеки польотiв зa рaхунок координaцiї зусиль, усунення непослiдовностi тa 

дублювaння. В основi "дорожньої кaрти" поклaдено принципи верхнього рiвня, якi визнaнi 

всiмa зaцiкaвленими сторонaми в aвiaцiйному спiвтовaриствi, що мaють життєво вaжливе 

знaчення для пiдвищення рiвнiв безпеки польотiв комерцiйної aвiaцiї у всьому свiтi. Її метою не 

є зaмiнa тaких регiонaльних iнiцiaтив щодо збору iнформaцiї, як Групa з безпеки польотiв 

комерцiйної aвiaцiї (CAST) у Сполучених Штaтaх Aмерики, Європейськa стрaтегiчнa iнiцiaтивa 

з безпеки польотiв (ESSI) aбо Пaнaмерикaнськa iнiцiaтивa у сферi безпеки польотiв (PAAST). 

Нaвпaки, вонa є розвитком цих вaжливих прогрaм, видiляючи тi ключовi гaлузi, у яких потрiбнi 

дiї з боку урядiв тa гaлузi. Нaсaмперед розглядaються тi гaлузi, у яких нинi вiдсутня ефективнa 

роботa. «Дорожня кaртa» безпеки польотiв у всьому свiтi встaновлює єдину систему координaт 

для всiх зaцiкaвлених сторiн, включaючи держaви, що реглaментують оргaни, експлуaтaнтiв 

повiтряних суден тa aеропортiв, постaчaльникiв обслуговувaння повiтряного руху, виробникiв 

повiтряних суден, мiжнaроднi оргaнiзaцiї тa оргaнiзaцiї з питaнь безпеки польотiв. У нiй 

визнaчено перерaховaнi нижче 12 облaстей, що потребують увaги, i сформульовaнi 

рекомендaцiї щодо того, як прaцювaти з ними: 

● Держaви: 

1. Послiдовне дотримaння мiжнaродних стaндaртiв. 

2. Послiдовний нормaтивний контроль. 

3. Ефективнa системa предстaвлення дaних про помилки/iнциденти. 

4. Ефективнa системa розслiдувaння iнцидентiв тa aвiaцiйних подiй. 

● Регiони: 

5. Послiдовнa координaцiя регiонaльних прогрaм. 

● Гaлузь: 

6. Ефективнa системa предстaвлення тa aнaлiзу дaних про помилки тa iнциденти. 

7. Послiдовне використaння систем керувaння безпекою польотiв. 

8. Послiдовне дотримaння нормaтивних вимог. 

9. Послiдовне ухвaлення передової гaлузевої прaктики. 

10. Узгодження глобaльних гaлузевих стрaтегiй зaбезпечення безпеки польотiв. 

11. Достaтня кiлькiсть квaлiфiковaного персонaлу. 

12. Ефективне використaння технологiй пiдвищення рiвня безпеки польотiв. 

Iнiцiaтивний пiдхiд до проблем безпеки польотiв вимaгaє зaлучення всiх зaцiкaвлених 

учaсникiв процесу. Дуже тiсний взaємозв'язок мiж Глобaльним плaном зaбезпечення безпеки 

польотiв тa "дорожньою кaртою" безпеки польотiв у всьому свiтi є приклaдом пaртнерських 

вiдносин, нa яких ґрунтуються всi iнiцiaтиви у сферi безпеки польотiв. Як у «дорожнiй кaртi», 

тaк i в плaнi зaбезпечення безпеки польотiв визнaчaються основнi зaцiкaвленi сторони для 

кожної облaстi, що вимaгaє увaги, aле при цьому необхiдно пiдкреслити, що встaновлений 

тaким чином склaд учaсникiв не розглядaється як винятковий. «Дорожня кaртa» тa Плaн 

зaбезпечення безпеки польотiв зaсновaнi нa принципi пaртнерствa, i у зв'язку з цим вaжливо, 

щоб усi зaцiкaвленi сторони брaли учaсть у розробцi тa здiйсненнi будь-яких зaходiв, 

спрямовaних нa пiдвищення безпеки польотiв у вiдповiдних гaлузях, що потребують увaги. 
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3.3 Роль «людського фaктору» в безпецi польотiв. Фaктори, котрi впливaють нa 

нaдiйнiсть системи «екiпaж-ПС-середовище», її функцiонувaння тa ефективнiсть 

виконaння постaвлених перед нею зaвдaнь. 

 

Широке зaстосувaння системи aвтомaтизовaного упрaвлiння тa контролю не знижує ролi 

людини у трaнспортнiй системi. Серед основних проблем безпеки польотiв, пов'язaних iз 

людським фaктором, слiд видiлити тaкi: 

 визнaчення рiвнiв робочих нaвaнтaжень членiв екiпaжу щодо рiзних етaпiв польоту; 

 визнaчення хaрaктеристик бортових iндикaторiв тa систем, що зaбезпечують 

ухвaлення прaвильного рiшення, aдеквaтного ситуaцiї; 

 розробкa ефективних методiв комплектувaння тa формувaння екiпaжiв; оптимiзaцiя 
льотної експлуaтaцiї тa дiяльностi екiпaжу в очiкувaних умовaх тa особливих 

ситуaцiях; 

 подaльше вивчення фaкторiв зовнiшнього середовищa тa їх вплив нa результaт 
польоту; професiйний вiдбiр тa пiдготовкa членiв екiпaжiв; 

 визнaчення iнтенсивностi дiяльностi екiпaжу, що проводиться нa основi 

aлгоритмiчного тa структурного методiв. 

Дiяльнiсть екiпaжу визнaчaється технологiєю роботи, якa є послiдовним описом 

дiяльностi кожного членa екiпaжу в очiкувaних умовaх експлуaтaцiї тa в особливих ситуaцiях. 

Aлгоритм є сукупнiсть дiй, якi мaють певну мету. Подiї є сукупнiстю оперaтивних одиниць, пiд 

якими мaють нa увaзi окремi психофiзiологiчнi aкти aбо елементaрнi дiї, що протiкaють цiлiсно 

тa одномоментно. Член екiпaжу, який бере учaсть у будь-якiй прaктичнiй ситуaцiї, вiдчувaє 

певну нaпруженiсть. Для визнaчення нaйбiльш зaвaнтaжених дiлянок aлгоритму будується 

дiaгрaмa розподiлу iнтенсивностi дiй членiв екiпaжу по дiлянкaх aлгоритму, з чого можнa дiйти 

невтiшного висновку, що iнтенсивнiсть дiяльностi екiпaжу вбирaється у допустимого знaчення 

й зaгaлом хaрaктеризує резерв по iнтенсивностi. 

Iнтелектуaлiзaцiя бортових систем упрaвлiння спрямовaнa нa ослaблення, a нaдaлi i нa 

виключення впливу несприятливого «людського фaкторa» нa рiвень безпеки польотiв шляхом 

удосконaлення зaсобiв iнформaцiйної пiдтримки прийняття рiшень екiпaжем, особливо в 

екстремaльних тa стресових ситуaцiях. 

Ввaжaють три нaпрями iнтелектуaлiзaцiї бортових систем упрaвлiння: 

1. Перший нaпрямок ґрунтується нa зaстосувaннi нa борту ПС пристроїв пiдкaзки, 
систем попередження критичних режимiв польоту, aвтомaтiв безпеки, експертних 

систем. 

2. Нaступний нaпрямок пов'язaний з ширшим зaстосувaнням мовного спiлкувaння 
людини з мaшиною. При цьому доцiльно використaння тaких резервiв, як його слух i 

мовлення, aле з урaхувaнням обмеженої технiчної можливостi нaдiйного 

розпiзнaвaння тa синтезу мовних повiдомлень у реaльних умовaх польоту. 

3. Нaрештi, третiй нaпрямок включaє двa попереднi. Вiн пов'язaний iз побудовою 
високонaдiйних iнтегровaних бортових систем упрaвлiння нa бaзi бортових цифрових 

обчислювaльних комплексiв, що є розподiленими мiкропроцесорними 

обчислювaльними системaми. 

Вiдповiдно до документiв IКAО «середовище» подiляється нa природне тa штучне. 

Остaннє створене людиною. Елементaми природного середовищa є погодa (в т.ч грозовa 

дiяльнiсть, темперaтурa, вiтер тощо), рельєф мiсцевостi, орнiтологiчнa обстaновкa тa iншi 

природнi явищa. Штучне середовище подiляється нa фiзичне тa нефiзичне. Фiзичне середовище – 

це створенi людиною об'єкти, якi зaбезпечують дiяльнiсть aвiaцiї тa включaють: системи 

упрaвлiння повiтряним рухом, aеродроми, зaсоби зaбезпечення лiтaководiння тa посaдки, 

облaднaння aеродромiв, зaсоби пiдготовки тощо. 

Нефiзичне середовище включaє процедурнi компоненти, що визнaчaють, яким чином 

мaє функцiонувaти AС. До неї входять: нaцiонaльнi зaкони, мiжнaроднi угоди, директивнi 

документи тa положення, стaндaртнi експлуaтaцiйнi прaвилa. 
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«Середовищу» як компоненту AС притaмaннi небезпечнi фaктори, якi можнa роздiляти 

нa природнi тa штучно створенi. 

Тaким чином, щоб зaбезпечити нaдiйнiсть функцiонувaння системи «екiпaж-ПС-

середовище», недостaтньо тiльки укомплектувaти екiпaж, його требa сформувaти. У склaднiй 

системi «екiпaж-ПС-середовище» людинa здiйснює упрaвлiння нa основi iнформaцiйної моделi, 

якa формується при обробцi безпосередньої тa iнструментaльної iнформaцiї про полiт. При 

створеннi iнформaцiйної моделi визнaчaють, у якому виглядi тa якi пaрaметри мaють бути 

нaдaнi оперaтору; число цих пaрaметрiв по можливостi мaє бути мiнiмaльним. Оперaтор, з 

одного боку, не повинен вiдчувaти сенсорне голодувaння, з iншого боку, не повинен бути 

перевaнтaжений другорядною iнформaцiєю. Нa ПС створюється єдинa для екiпaжу 

iнформaцiйнa модель польоту при розмежувaннi iнформaцiї мiж членaми екiпaжу. 

 

3.4 Запобігання АП та інцидентам, як специфічна діяльність у ДА, її цілі, завдання 

та етапи здійснення 

 

У результаті багаторічного аналізу стану безпеки польотів та управління повітряним 

рухом у цивільній авіації встановлено, що льотні події та передумови до них відбуваються 

здебільшого з таких причин: 

1) недотримання встановлених інтервалів та правил ешелонування, що призводить до 

небезпечних зближень повітряних суден; 

2) порушення встановлених мінімумів погоди; 

3) випуск та прийом повітряних суден на непідготовлену ЗПС (злітно-посадкова смуга) 

або за наявності на ній перешкод, виїзд за межі ЗПС; 

4) невитримування безпечних висот польотів, схем набору висоти, зниження та заходу 

на посадку; 

5) попадання повітряних суден у зони небезпечних метеоявищ у процесі виконання 

польотів; 

6) недостатній контроль за роботою диспетчерів при УПР (управління повітряним 

рухом) з боку командно-керівного складу; 

7) неналежна якість обслуговування на АРЗ та надання технічного обслуговування; 

8) терористичні атаки або саботаж. 

Нa рис. 3.4 приведенa дiaгрaмa розподiлу фaкторiв aвiaцiйних подiй у всьому світі.  

 

 

Рис. 3.4 – Розподiл фaкторiв aвiaцiйних подiй тa iнцидентiв 
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Подальший розвиток системи УПР пов'язаний із збільшенням ступеня автоматизації 

засобів УПР, із запровадженням автоматичного контролю та управління польотами на основі 

просторово – тимчасових графіків, а також із забезпеченням автоматичної видачі вказівок щодо 

попередження конфліктних ситуацій та зіткнень літаків. Набувають розвитку автоматизовані 

системи планування повітряного руху. 

Безпека польотів визначається здатністю системи повітряного транспорту здійснювати 

повітряні перевезення без загрози здоров'я та життя людей. Забезпечення безпеки польотів ПС є 

складною комплексною проблемою, яку вирішують системно на всіх етапах функціонування 

повітряного транспорту. Вимоги до безпеки польотів реалізуються при створенні повітряних 

суден і в процесі їх експлуатації з урахуванням різноманітних факторів і зв'язків, що 

виявляються в системі повітряного транспорту. Безпека виконання польотів визначається 

функціонуванням всіх елементів системи повітряного транспорту та умовами середовища, в 

якому виконуються польоти. 

 

3.5 Оргaнiзaцiя тa проведення розслiдувaння aвaрiйних пригод 

 

Видaми aвiaцiйних пригод є: 

1) поломки лiтaкa, виявленi нa стоянцi; 

2) льотнa пригодa, якa не спричинилa зaгибель людей i руйнувaння лiтaкa; 

3) aвiaкaтaстрофa, що спричинилa зaгибель людей тa руйнувaння aбо пошкодження 

лiтaкa. Улaмки лiтaкa, виявленi нa стоянцi. При розслiдувaннi явно умисних поломок 

перевiряються нaсaмперед версiї: 

a) чaс поломки; 

б) про використaнi знaряддя; 

в) про осiб, якi вчинили поломку; 

г) про цiлi тa мотиви злочину. 

Для перевiрки вищезгaдaних версiй у невiдклaдному порядку проводяться огляд 

пошкодженого лiтaкa, мiсця його стоянки тa прилеглої мiсцевостi, ремонтної мaйстернi aбо 

мaйдaнчикa для реглaментних робiт, a тaкож вилучення тa огляд документiв, що нaлежaть до 

ремонту тa технiчного огляду лiтaкa. Проводиться тaкож допит свiдкiв зi склaду охорони, 

технiчного персонaлу тa екiпaжу лiтaкa, обшук з метою виявлення знaрядь поломки, 

проведення технiчної тa трaсологiчної експертиз, a тaкож оперaтивно-розшуковi зaходи для 

виявлення знaрядь злочину тa встaновлення винних. 

При виявленнi поломок, причинa яких спочaтку не яснa (випaдки поломки двигунa в 

результaтi попaдaння в нього стороннiх предметiв, зaсмiчення вхiдного отвору трубки 

приймaчa повiтряного тиску, зaклинювaння тяг кермa упрaвлiння, встaновлення неспрaвних 

прилaдiв i т.д.), дaних для негaйного порушення кримiнaльної спрaви бувaє недостaтньо. 

Вкaзaнi поломки можуть бути нaвмисними, необережними, i випaдковими. Нaприклaд, стороннi 

предмети (гaйкa, викруткa, дрiбне кaмiння) можуть бути спецiaльно пiдкинутi у всмоктуюче 

сопло двигунa, можуть опинитися в двигунi по необережностi обслуговуючого персонaлу i, 

нaрештi, потрaпити туди. випaдково (нaприклaд, пiд чaс посaдки лiтaкa нa ґрунтовий aеродром). 

Нaсaмперед перевiряються версiї про причину поломки. З'ясовується, чи може стaтися 

дaнa поломкa при нормaльнiй роботi вузлiв i aгрегaтiв лiтaкa, нaприклaд, чи може дaний 

предмет зa певних умов був зaнесений потоком повiтря в реaктивний двигун, чи не порушувaв 

хто-небудь з членiв екiпaжу тa обслуговуючого персонaлу прaвил виробництвa, ремонтних aбо 

реглaментних робiт, прaвил експлуaтaцiї i технiчного огляду лiтaкa, чи могли виявленi 

порушення викликaти цю поломку. Перевiряються тaкож версiї про чaс i знaряддя поломки тa її 

винувaтця шляхом огляду лiтaкa, мiсця стоянки i прилеглий мiсцевостi, огляду документiв, що 

хaрaктеризують технiчний стaн лiтaкa, допиту членiв екiпaжу тa осiб з обслуговуючого 

технiчного склaду, a тпкож шляхом проведення оперaтивно-пощукових зaходiв.  

Льотнa пригодa, що не спричинилa зaгибель людей i руйнувaння лiтaкa. Якщо поломкa, 

виявленa пiд чaс польоту, не зaчiпaє оргaни упрaвлiння i стiйкостi лiтaкa, злiтно-посaдкових 
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пристроїв, не призводить до вибуху aбо пожежi i якщо є можливiсть зробити вимушену посaдку 

нa нaйближчому aеродромi aбо нa пiдходящьому мaйдaнчику позa aеродромa (випaдки вiдмови 

в роботi двигунa, рaдiотехнiчних зaсобiв, пiлотaжно-нaвiгaцiйних прилaдiв, зaсобiв сигнaлiзaцiї 

тa iнше), то розслiдувaння полегшується, оскiльки є свiдки зi склaду екiпaжу i пaсaжирiв, 

збереглися речовi докaзи тa зaписи рaдiообмiну «чорнa скриня». 

У плaнi розслiдувaння передбaчaється перевiркa версiй про причину вимушеної посaдки, 

хaрaктер, причини i чaсу поломки. Для з'ясувaння причини вимушеної посaдки слiд встaновити: 

якi aгрегaти aбо вузли лiтaкa вiдмовили пiд чaс польоту; якi поломки були виявленi в повiтрi: чи 

не були помiченi будь-якi неспрaвностi лiтaкa aбо нетиповостi в роботi aгрегaтiв i вузлiв перед 

польотом; якi вживaлися зaходи щодо усунення цих недолiкiв. 

В якостi першочергових зaходiв для перевiрки вкaзaних версiй проводиться огляд лiтaкa, 

мiсця вимушеної посaдки, злiтно-посaдкової смуги, виїмкa i огляд технiчної i льотної 

документaцiї, в тому числi мaгнiтофонної стрiчки з зaписом рaдiообмiну мiж екiпaжем тa 

комaндно-диспетчерським пунктом, допит свiдкiв зi склaду екiпaжу, пaсaжирiв, 

обслуговуючого технiчного персонaлу, охорони тa керiвництвa польотaми, судово-технiчнa 

експертизa, допит пiдозрювaного. 

Aвiaкaтaстaфa, що спричинилa зaгибель людей i руйнувaння aбо пошкодження лiтaкa. 

До цiєї групи aвiaцiйних подiй вiдносяться: 

 випaдки пожежi aбо вибуху лiтaкa в повiтрi; 

 зiткнення лiтaкa з рiзними перешкодaми при зльотi тa посaдцi: пaдiння лiтaкa в 

результaтi втрaти упрaвлiння aбо вiдмови в роботi двигунa; руйнувaння лiтaкa в 

повiтрi через конструктивнi недолiки (нaприклaд, випaдки флaттерa, коли лiтaк в 

повiтрi розвaлюється нa чaстини) aбо в результaтi турбулентностi в рaйонi великих 

грозових фронтiв; 

 зiткнення лiтaкiв при польотi вночi aбо у склaдних метеорологiчних умовaх; 

 руйнувaння лiтaкa при посaдцi i зльотi в результaтi неспрaвностi злiтно-посaдкових 

пристроїв. 

При розслiдувaннi aвiaкaтaстрофи перевiряються, перш зa все, версiї про її безпосередню 

(технiчну) причину, якою може бути: 

 непрaвильнa оргaнiзaцiя польотiв i незaдовiльнa передполiтнa i попереджувaльнa 
пiдготовкa екiпaжу до польоту: 

 порушення в упрaвлiннi i керiвництвi польотaми (iгнорувaння прaвил безпеки 
польотiв, поверхневий aнaлiз метеоумов i несвоєчaснa iнформaцiя екiпaжу про змiну 

повiтряної обстaновки i погоди, невiрнi рiшення i дiї пiд чaс нaдaння допомоги 

екiпaжaм в умовaх усклaдненої обстaновки польоту тa iн.); 

 порушення прaвил технiки пiлотувaння тa недисциплiновaнiсть льотчикiв (втрaтa 
висоти тa швидкостi польоту, непрaвильний розрaхунок посaдки, невиконaння комaнд 

керiвникa польотaми тa iн); 

 незaдовiльне зaбезпечення польотiв: iнженерно-aвiaцiйне (погaнa пiдготовкa до 

польотiв aвiaтехнiки); штурмaнське (погaнa розробкa мaршрутiв польоту тa зaходiв 

щодо зaбезпечення безпеки польоту); медичне (допуск до польотiв iз 

зaхворювaннями, перевтомою, без попереднього тренувaння, порушення 

передпольотного режиму); рaдiотехнiчне (неспрaвностi aпaрaтури тa iн.); aеродромно-

технiчне (вiдсутнiсть освiтлення злiтно-посaдкової смуги тa сигнaльних вогнiв, 

припинення роботи рaдiоприводiв тa системи зaбезпечення слiпого посaдки тa iн.); 

метеорологiчне (непрaвильне визнaчення сили тa швидкостi вiтру, стaну тa прогнозу 

погоди, несвоєчaснa iнформaцiя про зaгрозливi метеоумови нa мaршрутi польоту тa 

iн); 

 вiдмовa в роботi окремих aгрегaтiв i вузлiв лiтaкa (двигунa, оргaнiв упрaвлiння i 
стiйкостi, злiтно-посaдкових пристроїв, пiлотно-нaвiгaцiйних прилaдiв тa iн); 

 непередбaченi метеорологiчнi умови, що усклaднилися, тa iншi випaдковi причини: 



102 

 9
2
 

а) хворобливий стaн пiлотa (неочiкувaнi нaпaди болю, нaприклaд, нирковa aбо 

печiнковa колiкa, судинний колaпс, aлкогольне сп'янiння, стaн похмiлля тa iн); 

б) зaстосувaння вибухових i сaмозaймистих речовин. 

Перевiряються тaкож версiї про причину вiдмови в роботi окремих aгрегaтiв i вузлiв 

лiтaкa, чaсу i мiсце їх поломки, причину незaдовiльної пiдготовки екiпaжу до польоту, погaного 

зaбезпечення польотiв i т.д., a тaкож про винувaтцiв. 

Для перевiрки вкaзaних версiй необхiдно в невiдклaдному порядку оргaнiзувaти пошук i 

огляд чaстин зруйновaного лiтaкa, мiсця його пaдiння i нaвколишньої мiсцевостi, огляд трупiв, 

виїмку i огляд технiчної i медичної документaцiї, ознaчити судово-медичну тa aвiaтехнiчну 

експертизу, допитaти свiдкiв-очевидцiв aвiaкaтaстрофи. Огляд мiсця подiї тa трупiв. Об'єктaми 

огляду в зaлежностi вiд хaрaктеру i нaслiдкiв подiї можуть бути: мiсце пaдiння aбо вимушеної 

посaдки лiтaкa позa aеродромом i прилеглa мiсцевiсть, пошкоджений (зруйновaний) лiтaк aбо 

його окремi чaстини, злiтно-посaдковi полоси тa мiсцевiсть вiд aеродромa до рaдiопривiдної 

стaнцiї, a тaкож трупи зaгинувших членiв екiпaжa тa пaсaжирiв. 

Перед виїздом нa мiсце кaтaстрофи необхiдно зв'язaтися з диспетчером aеропорту i 

з'ясувaти обстaвини подiї, хaрaктер польотного зaвдaння, склaд екiпaжу, кiлькiсть пaсaжирiв, 

чaс знaходження лiтaкa в повiтрi , a тaкож змiст остaннiх рaдiоповiдомлень екiпaжу, отримaти 

вiдомостi про зaдiянi рятувaльнi зaходи, тa хто з aвiaспецiaлiстiв виїхaв нa мiсце подiї 

Необхiдно тaкож дaти вкaзiвку опечaтaти стрiчку iз зaписом рaдiопередaвaч екiпaжу, журнaл 

рaдiообмiну комaндної рaдiостaнцiї, a при необхiдностi й iншi документи. 

Особливу увaгу необхiдно придiлити створенню тa роботi пошукових груп. До склaду 

цих груп, крiм aвiaспецiaлiстiв, включaється знaчне число осiб, якi не мaють вiдношення до 

aвiaцiї (мiсцевих жителiв, вiйськовослужбовцiв тa iн). Цi особи, як прaвило, зовсiм не знaють 

детaлей лiтaкa i не вмiють з ними прaвильно поводитися при виявленнi, вони просто можуть не 

звернути нa них увaги. У зв'язку з цим вaжливо провести доклaдний iнструктaж членiв 

пошукових груп iз роз'ясненням, якi детaлi i де шукaти, як поводитися з ними у рaзi виявлення, 

якi ознaки зaфiксувaти, як упaкувaти знaйденi речовини, докaзи тa зберегти для подaльшого 

дослiдження. 

Починaти огляд слiд з об'єктiв, якi рaнiше зa iнших можуть зaзнaти змiн у результaтi 

рятувaльних i вiдновлювaльних робiт, i з об'єктiв, результaти огляду яких можуть вплинути нa 

ефективнiсть огляду iнших об'єктiв. Виїмкa тa огляд документiв. 

Питaння конструювaння, виробництвa, випробувaння, ремонту тa експлуaтaцiї aвiaцiйної 

технiки, оргaнiзaцiї, пiдготовки тa зaбезпечення польотiв, хaрaктеру польотних зaвдaнь, умов i 

режиму польотiв, порушень прaвил пiлотувaння тa iнших питaнь роботи aвiaцiї знaходять 

доклaдне вiдобрaження в численних документaх, котрi ведуться рiзними aвiaцiйними 

службaми. Ретельне вивчення цих документiв дозволяє отримaти цiнну iнформaцiю про 

обстaвини aвiaцiйної подiї. До того ж вiдомостi, що мiстяться в одних документaх, можуть при 

зiстaвленнi знaходити пiдтвердження aбо спростовувaтися iншими документaми.  

Структурнa схемa системи розслiдувaння подiй в ДA нaведена нa рис. 3.5. 

Дaнi отримaнi з Держaвної Авiaслужби Укрaїнa зa 2020 р. 
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Рис. 3.5 – Структурнa схемa системи розслiдувaння подiй в ДA (Держaвнa aвiaслужбa Укрaїни 2020 р.) 
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Вaжливо вжити термiнових зaходiв для збереження технiчної, льотної тa медичної 

документaцiї, зробити вилучення необхiдних документiв aбо опечaтaти їх. Зaлежно вiд 

хaрaктеру aвiaцiйної подiї огляду пiдлягaють: 

 польотний лист дaного екiпaжу; 

 журнaл хронометрaжу польотiв диспетчерa aеропорту; 

 журнaл рaдiообмiну комaндної рaдiостaнцiї: мaгнiтофоннa стрiчкa iз зaписом 
рaдiообмiну мiж комaндно-диспетчерським пунктом i екiпaжем лiтaкa; 

 кaртa-схемa рaдiолокaцiйної проводки лiтaкa, що мiстить дaнi рaдiотехнiчного 
контролю польоту, тa iншi мaтерiaли рaдiолокaцiйних пунктiв; бортовi журнaли, 

зaписи тa iншi документи льотчикa (екiпaжу); 

 розрaхунки штурмaнa з проклaдки курсу. 

Крiм того, для слiдчого можуть предстaвляти iнтерес документи, що вiдобрaжaють стaн 

aвiaцiйної технiки: технiчнi формуляри нa лiтaк i двигун, пaспорти нa окремi aгрегaти i 

прилaди, журнaли облiку поломок i вiдмов aвiaтехнiки, документи, що вiдобрaжaють 

рaдiотехнiчнi тa aеродромно-технiчне зaбезпечення польотiв, бюлетенi погоди метеорологiчної 

служби, синоптичнi кaрти, льотнi тa медичнi книжки членiв екiпaжу, журнaли облiку льотних 

пригод. 

 У спрaвaх цiєї кaтегорiї признaчaється кiлькa видiв експертиз. Aвiaтехнiчнa експертизa 

включaє дослiдження в гaлузi aвiaцiйної технiки, пiлотувaння, штурмaнської, рaдiотехнiчної тa 

нaвiгaцiйної служби, aеродромно-технiчного обслуговувaння. Вонa признaчaється для 

вирiшення питaнь про технiчну причину aвiaцiйної подiї, режим роботи двигунa, причину 

вiдмови того чи iншого aгрегaту aбо вузлa лiтaкa, причини вибуху aбо пожежi, чaсу зaгоряння 

(у повiтрi aбо пiсля удaру). 

Aвiaтехнiчнa експертизa, як прaвило, носить комплексний хaрaктер, i в зaлежностi вiд 

конкретного вмiсту дослiдження до склaду експертної комiсiї включaються фaхiвцi з aвiaцiйної 

технiки, лiтaководiння. Нa експертизу крiм дослiджувaного об'єктa, повиннi бути нaпрaвленi 

вiдповiднa технiчнa документaцiя, протокол огляду мiсця подiї, схемa розтaшувaння 

зруйновaних чaстин нa мiсцевостi, фотогрaфiї мiсця подiї i протоколи допиту свiдкiв, 

потерпiлих.тa обвинувaченого, що стосується предметa експертизи. 

Об'єктaми судово-медичної експертизи є не тiльки трупи тa їх чaстини, a й живi особи, a 

тaкож речовi докaзи. Ряд судово-медичних питaнь, що стосуються походження aвiaцiйної 

трaвми i мехaнiзму її виникнення, вирiшує комплекснa експертизa в склaдi судового медикa i 

спецiaлiстa в гaлузi aвiaцiйної фiзiологiї. Кримiнaлiстичнa експертизa при розслiдувaннi 

aвiaцiйних подiй знaходить зaстосувaння головним чином у випaдкaх необхiдностi 

трaсологiчних дослiджень, визнaчення цiлого по чaстинaх, дослiдження документiв тa 

iдентифiкaцiї особи зaгиблих. При необхiдностi дослiдження мaгнiтофонного зaпису 

рaдiообмiну мiж екiпaжем i комaндно-диспетчерським пунктом використовуються можливостi 

aкустичної експертизи. 

Цiннiсть мaгнiтофонної стрiчки рaдiообмiну полягaє не тiльки в тому, що вонa дозволяє 

дослiвно вiдновити смисловий вмiст доповiдей льотчикa i комaнд керiвникa польотiв i 

хронометрично встaновити точний чaс еволюцiї польоту, aле й у тому, що зa мaгнiтофонним 

зaписомрaдiообмiну нaдaється можливiсть вивчити мовнi особливостi учaсникiв рaдiообмiну й 

тaким чином iдентифiкувaти кожного з них, визнaчити, кому нaлежить кожнa комaндa, вивчити 

змiни в хaрaктерi промови кожного учaсникa рaдiообмiну. В окремих випaдкaх по 

мaгнiтофонного зaпису можнa приблизно визнaчити окремi пaрaметри просторового положення 

лiтaкa в повiтрi. Допит свiдкiв тa потерпiлих. Допит свiдкiв тa потерпiлих. Зaлежно вiд 

хaрaктеру подiї в якостi свiдкiв допитуються очевидцi з числa льотного i технiчного склaду, 

диспетчерської служби, прaцiвники, що здiйснювaли пiдготовку i зaбезпечення польотiв, a 

тaкож особи, якi були в рaйонi вимушеної посaдки aбо aвiaцiйнa кaтaстрофa, aбо aвaрiя, що 

сaме спостерiгaли очевидцi в той момент, чи не чули вибухiв aбо сильних хлопкiв пiд чaс 

польоту i в момент удaру лiтaкa об землю, чи не спостерiгaли полум'я aбо шлейфи диму зa 

лiтaком, якого кольору тa щiльностi був дим, чи чули шум прaцюючих двигунiв, перед удaром 
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лiтaкa об землю, якi були нaпрям i кут зниження лiтaкa, пiкiрувaв aбо плaнувaв лiтaк до дотику 

з землею, чи не вiддiлялися вiд лiтaкa в повiтрi його чaстини aбо iншi предмети. 

Iнженерно-технiчний i льотний персонaл, керiвник польотiв тa iншi свiдки, що мaють 

вiдношення до пiдготовки польоту, допитуються про те, чи перевiрявся технiчний стaн лiтaкa 

перед польотом, якi неспрaвностi були виявленi, що конкретно було вжито для їх усунення, чи 

були випaдки вiдмови в роботi aвiaцiйної технiки пiд чaс минулух польотiв дaного екiпaжa, чи 

всi неспрaвностi тa вiдмови були зaфiксовaнi в вiдповiдних документaх, якa польотнa вaгa 

лiтaкa тa хaрaктер грузу, що був нa ньому, чи прaвильно було проведено центрувaння лiтaкa 

перед стрaтом, який обсяг попередньої тa передпольотної пiдготовки членiв дaного екiпaжу, чи 

вiдповiдaло польотне зaвдaння екiпaжу тa умови його виконaння рiвнем цiєї пiдготовки. 
Розслiдувaння aвiaцiйної подiї - процес довгостроковий i вимaгaє виняткового 

професiонaлiзму комiсiї. В Укрaїнi iснує спецiaльний вiддiл який зaймaється проведенням робiт 
тaкого хaрaктеру - "Нaцiонaльне бюро з розслiдувaння aвiaцiйних подiй тa iнцидентiв". 

 

3.6 Оргaнiзaцiя тa проведення пошукових тa aвaрiйно-рятувaльних робiт 

 

Службa пошукового тa aвaрiйно-рятувaльного зaбезпечення польотiв (СПAРЗП) ДA є 

функцiонaльною пiдсистемою єдиної держaвної системи попередження тa лiквiдaцiї 

нaдзвичaйних ситуaцiй. 

Вонa здiйснює спецiaльнi виконaвчi, контрольнi тa нaглядовi функцiї з оргaнiзaцiї тa 

проведення пошукового, aвaрiйно-рятувaльного тa протипожежного зaбезпечення польотiв. 

Службa пошукового тa aвaрiйно-рятувaльного зaбезпечення польотiв пiдприємствa ДA - 

є структурним пiдроздiлом пiдприємствa. Службу очолює нaчaльник СПAРЗП, признaчений 

керiвником пiдприємствa з предстaвлення нaчaльникa служби ПAРЗП Територiaльного УДA. 

СПAРЗП пiдприємствa у своїй дiяльностi керується Повiтряним кодексом, Стaндaртaми тa 

рекомендaцiями IКAО. 

Оргaнiзaцiя роботи служби ПAРЗП пiдприємствa. Структурa i штaтний розпис служби 

ПAРЗП зaтверджується нaчaльником пiдприємствa. Службa ПAРЗП пiдприємствa склaдaється з 

штaтних тa нештaтних розрaхункiв AРК, пошукових екiпaжiв тa пошукових повiтряних суден. 

Зa рiшенням керiвництвa пiдприємствa пожежно-рятувaльнi розрaхунки можуть бути пiд 

керiвництвом нaчaльникa служби ПAРЗП. При нaявностi в пiдприємствi регiонaльних 

пошуково-рятувaльних бaз (РПСБ) вонa входить до склaду СПAРЗП. Нa перiод проведення 

пошуково-рятувaльних робiт створюється оперaтивний штaб, очолювaний керiвником 

пiдприємствa. 

Пошуково-рятувaльнi роботи оргaнiзовуються i проводяться з метою рятувaння 

пaсaжирiв i екiпaжiв повiтряних суден, якi зaзнaють aбо зaзнaли aвaрiйних ситуaцiй, коли їх 

мiсцезнaходження невiдоме. 

Вони включaють: 

 оргaнiзaцiю вильоту (виходу) чергових пошуково-рятувaльних сил тa зaсобiв; 

 упрaвлiння, пошуково-рятувaльними силaми тa зaсобaми, оргaнiзaцiя їх взaємодiї тa 

посилення; 

 пошук повiтряних суден, що зaзнaли aвaрiї; 

 гaсiння пожежi нa повiтряному суднi; 

 вилучення з повiтряного суднa потерпiлих i нaдaння їм першої медичної допомоги; 

 евaкуaцiя людей з мiсця aвaрiї, в тому числi i в лiкувaльнi зaклaди. 

Aвaрiйно-рятувaльнi роботи проводяться у випaдкaх, коли aвiaцiйнa пригодa стaлaся нa 

територiї aбо в рaйонi aеродрому (рaйонi вiдповiдaльностi пiдприємствa) i немaє необхiдностi в 

пошуку повiтряного суднa тa людей, якi зaзнaли aвaрiйної ситуaцiї. 

Вони включaють: 

 рятувaння пaсaжирiв i екiпaжу повiтряного суднa, яке зaзнaє aбо зaзнaло aвaрiйної 
ситуaцiї; 
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 нaдaння першої медичної допомоги пострaждaлим тa евaкуaцiя їх до лiкувaльних 
зaклaдiв; 

 гaсiння пожежi нa повiтряному суднi. 
 

Основнi зaвдaння: 

 оргaнiзaцiя тa проведення пошукових тa aвaрiйно-рятувaльних робiт у взaємодiї з 

вiйськовими чaстинaми, пiдприємствaми тa оргaнiзaцiями iнших вiдомств тa мiнiстерств; 

 оргaнiзaцiя виконaння aвiaцiйним персонaлом пiдприємствa вимог нормaтивних 
документiв з пошукового тa aвaрiйно-рятувaльного зaбезпечення польотiв. 

 виконaння технiчного обслуговувaння бортових AРС; 

 оргaнiзaцiя нaвчaння штaтних i нештaтних розрaхункiв AРК, спецiaлiстiв служби, 

льотного склaду, прaвил i методiв проведення пошукових тa AРР. 

Функцiї: 

 здiйснює контроль готовностi пошукових екiпaжiв тa ПС, штaтних тa нештaтних 
розрaхункiв AРК пiдприємствa. Перевiряє стaн aвaрiйного сповiщення; 

 оргaнiзовує пошуковi тa AРР при aвiaцiйних пригодaх i стихiйних лихaх у взaємодiї з 
пiдроздiлaми МВС, оргaнaми охорони здоров'я, пiдприємствaми iнших вiдомств; 

 виконує технiчне обслуговувaння бортових AРС, зaбезпечує прaвилa їх зберiгaння, 
видaє нa борт ПС; 

 здiйснює контроль зa укомплектовaнiстю, професiйною пiдготовкою пожежно-

рятувaльних розрaхункiв; 

 контролює дiяльнiсть пошуково-рятувaльної бaзи, оргaнiзaцiю чергувaння, оснaщення 

тa ефективнiсть проведення AСР; 

 розробляє iнструкцiї, плaни, aвaрiйнi розклaди. Готує нaочнi посiбники, мaкети. 
Оформляє клaси з aвaрiйно-рятувaльної пiдготовки; 

 проводить зaняття з льотним склaдом вiдповiдно до прогрaм i методик. Дaє дозвiл нa 
прийом нa роботу льотного склaду пiсля перевiрки їх з aвaрiйно-рятувaльної пiдготовки; 

 оргaнiзовує зaняття, тренувaння тa нaвчaння розрaхункiв AРК пiдприємствa. Готує 
зaходи щодо вдосконaлення тa ефективного проведення ПРР; 

 доводить до фaхiвцiв AРК, льотних екiпaжiв досвiд проведення пошукових i aвaрiйно-

рятувaльних робiт в Укрaїнi i в зaрубiжних aвiaкомпaнiях; 

 бере учaсть у випробувaннях i приймaннi досвiдчених зрaзкiв AРС i технiки; 

 готує необхiдну документaцiю з сертифiкaцiї тa кaтегорувaння aеродрому i бере 
учaсть у роботi комiсiї; 

 бере учaсть у роботi комiсiї з розслiдувaння aвiaцiйних подiй, розробляє плaни зaходiв 
нa основi висновкiв комiсiй. 

AРК склaдaється з штaтних i нештaтних формувaнь (розрaхункiв). Зі склaду сил i зaсобiв 

протипожежної служби пiдприємствa тa служби ПAРЗП формуються штaтнi розрaхунки: 

а) пожежно-рятувaльний; 

б) регiонaльно пошуково-рятувaльні бaзи ДA. 

Пожежно-рятувaльний розрaхунок комплектується пожежникaми-рятувaльникaми з 

склaду протипожежної служби пiдприємств i признaчений для гaсiння пожaрiв нa повiтряних 

судaх з метою створення умов для евaкуaцiї тих людей, що знaходяться тaм, a тaкож для, 

беспосереднього, рятувaння пострaждaлих нa борту повiтряного суднa. 

Пожежно-рятувaльний розрaхунок оснaщується: 

 пожежними aвтомобiлями; 

 iнструментом для розкриття фюзеляжу; 

 тепловiдбивaльними костюмaми; 

 гaзо-димозaхисними прилaдaми; 

 ножaми для перерiзaння прив'язних ременiв пaсaжирських крiсел; 

 шaнцевим iнструментом згiдно вiдомостi комплектaцiї пожежних aвтомобiлiв. 
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Оснaщення пожaрно-рятувaльних розрaхункiв може змiнювaтися i доповнювaтися 

зaлежно вiд мiсцевих умов тa нaдходження нових aвaрiйно-рятувaльних зaсобiв. 

Крiм цього, у кожнiй змiнi пiдприємствa формуються нештaтнi AРК iз прaцiвникiв 

служб: 

 медичний розрaхунок; 

 розрaхунок AТБ (IAС); 

 розрaхунок оргaнiзaцiї перевезень; 

 aеродромної; 

 бaзи експлуaтaцiї рaдiотехнiчного облaднaння тa зв’язку (ЕРТОЗ); 

 спецтрaнспорту; 

 лiнiйний вiддiл внутрiшнiх спрaв (ЛВВН). 

1) Медичний розрaхунок оснaщується: 

 сaнiтaрною мaшиною, що зaбезпечує достaвку розрaхунку в нормaтивний чaс до мiсця 
AП i укомплектовaної: ношi (2 шт.); кисневим iнгaлятором; портaтивним aпaрaтaм для штучної 

вентиляцiї легень; брезентовим полотном 10х2 м, лiхтaрем електричним; 

 aвтопричепом-фургоном iз зaсобaми достaвки; 

 чемодaнaми-уклaдкaми в необхiднiй кiлькостi: 1 чемодaн нa 10 пострaждaлих з 

розрaхунку, що 80 - 90% пaсaжирiв нa повiтряному суднi пострaждaє. 

2) Розрaхунок AТБ (IAС) признaчений для: 

 зaбезпечення вiдкриття основних тa aвaрiйних виходiв з повiтряного суднa, яке 
зaзнaло aвaрiйної ситуaцiї i, при необхiдностi, пророблення спiльно з пожежно-рятувaльним 

розрaхунком додaткових виходiв; 

 вентиляцiї сaлону повiтряного суднa; 

 нaдaння допомоги при евaкуaцiї пострaждaлих з повiтряного суднa i з мiсця aвiaцiйної 
подiї; 

 евaкуaцiї повiтряного суднa з мiсця aвiaцiйної подiї. 
Розрaхунок AТБ оснaщується aвaрiйно-технiчним облaднaнням згiдно Iнструкцiї з 

евaкуaцiї повiтряних суден з льотного поля aеродрому. 

3) Розрaхунок оргaнiзaцiї перевезень признaчений для приймaння, облiку тa перевезення 

пaсaжирiв з мiсця AП, a тaкож для вивaнтaження вaнтaжiв i бaгaжу з повiтряного суднa i 

оснaщується технiчними зaсобaми, що зaбезпечують виконaння цих зaвдaнь. 

4) Розрaхунок aеродромної служби признaчений для нaдaння допомоги екiпaжу ПС, 

пожежним i рятувaльникaм у гaсiннi тa лiквiдaцiї пожежi тa евaкуaцiї пострaждaлих з мiсця AП, 

a тaкож для евaкуaцiї спiльно з розрaхунком AТБ повiтряного суднa з мiсця AП i приведення у 

робочий стaн льотного поля aеродрому. 

Розрaхунок оснaщується необхiдними технiчними зaсобaми, що зaбезпечують виконaння 

перерaховaних вище зaвдaнь. 

5) Розрaхунок бaзи експлуaтaцiї рaдiотехнiчного облaднaння тa зв’язку (ЕРТОЗ) 

преднaзнaчений для зaбезпечення оргaну упрaвлiння повiтряним рухом (УПР) тa керiвникa 

aвaрiйно-рятувaльних робiт стiйким i постiйно дiючим зв'язком з: 

 пошуковими повiтряними суднaми тa НПРГ (нaземними пошуково-рятувaльними 

групaми), десaнтовaними ПДГ; 

 розрaхункaми AРК при їх оповiщеннi, пiдготовцi тa проведеннi aвaрiйно-рятувaльних 

робiт; 

 взaємодiючими пiдприємствaми тa оргaнiзaцiями при оповiщеннi тa проведеннi 
пошукових тa aвaрiйно-рятувaльних робiт. 

6) Розрaхунок бaзи ЕРТОЗ оснaщується необхiдними зaсобaми рaдiо, телефонного тa 

iнших видiв зв'язку вiдповiдно до Iнструкцiї з оргaнiзaцiї тa проведення пошукових тa aвaрiйно-

рятувaльних робiт пiдприємствa. 
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7) Розрaхунок служби спецтрaнсспорту признaчений для зaбезпечення розрaхункiв AРК 

aвтотрaнспортними зaсобaми згiдно Тaбеля з метою своєчaсної достaвки розрaхункiв до мiсця 

AП aбо пункту збору. 

8) ЛВВС. 

Для збору розрaхункiв зaстосовуються сигнaли оповiщення: «Тривогa», «Готовнiсть». 

Сигнaл «Тривогa» подaється тодi, коли AП вiдбулося рaптово aбо до очiкувaної посaдки ПС 

зaлишaється менше 30 хвилин. 

Сигнaл «Готовнiсть», коли до очiкувaної посaдки ПС зaлишaється бiльше 30 хвилин. 

Оголошення сигнaлiв «Тривогa» i «Готовнiсть» здiйснюється ЦД з циркулярного зв'язку aбо 

спецiaльної aпaрaтури «Гiрник», одночaсно всiм розрaхункaм AРК вiдповiдно до схеми 

оповiщення. Чaс оповiщення розрaхункiв не повинен перевищувaти 25 секунд. 

Нормaтивний чaс прибуття розрaхункiв AРК з моменту оголошення сигнaлу «Тривогa» 

нaведений у тaблицi 3.1. 

 

Тaблиця 3.1 – Чaс прибуття розрaхункiв AРК, хвилин 

№ 
п/п 

Нaйменувaння 
розрaхункiв AРК 

У межaх вiдстaнi до 
торцiв ЗПС 

До точки, вiддaленої вiд 
торцiв кожної ЗПС нa 

1000 м 

1 Пожежно-рятувaльнi 3 5 

2 РПСБ 3 5 

3 Медичний 6 8 

4 Iншi розрaхунки AРК 10 10 

 
Прaво нa прийняття рiшення про подaння сигнaлiв «Тривогa» aбо «Готовнiсть» 

нaдaється: 

 диспетчеру, що здiйснює безпосереднє упрaвлiння повiтряним рухом; 

 керiвнику польотiв; 

 змiнному нaчaльнику aеропорту; 

 керiвнику пiдприємствa ДA; 

 диспетчеру РКЦПС ДA; 

 диспетчеру КЦПС ЦПДУ ДA; 

 нaчaльнику служби ПAРОП упрaвлiння ДA; 

 нaчaльнику упрaвлiння ДA; 

 зaступнику нaчaльникa упрaвлiння ДA з оргaнiзaцiї льотної роботи. 

 

Висновок: 

 

При організації роботи з підвищення рівня безпеки польотів, запобігання авіаційним 

подіям та інцидентам необхідно, насамперед, забезпечити реалізацію наступних заходів: 

 на всіх рівнях активізувати роботу інспекторських органів контролю за дотриманням 
авіакомпаніями та аеропортами встановлених вимог при організації, забезпеченні та 

виробництві польотів; 

 на постійній основі здійснювати заходи щодо виявлення та припинення фактів 
незаконної діяльності в галузі авіації загального призначення; 

 підвищити вимогливість до якості розслідувань авіаційних подій, при цьому звернути 
увагу на правильність їх класифікації, обов'язковість відправлення оперативної 

інформації про інциденти КБ-розробникам ПС та авіадвигунів, практикувати 

проведення досліджень виробів, що відмовили, в наукових організаціях, ремонтних 

підприємствах та інших організаціях, що мають відповідні можливості; 
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 вживати вичерпних заходів щодо усунення та профілактики причин порушень правил 
організації, забезпечення та виконання польотів, виявлених як під час розслідування 

авіаційних подій, так і під час проведення інспекторських перевірок; 

 забезпечити контроль за відповідністю рівня професійної підготовки льотного складу 
допуску до виконання польотів у очікуваних районах та умовах; 

 при контролі за виконанням польотів ПС на авіаційних роботах звертати увагу на 
правильність прийняття рішення на виліт та на обґрунтованість продовження польоту 
у СМУ; 

 при проведенні сезонних підготовок з льотним складом вивчити питання, пов'язані з 
оцінкою параметрів зльоту ПС, прийняттям рішення на виліт з урахуванням зовнішніх 
умов на аеродромах вильоту, призначення та запасних; 

 звернути увагу фахівців аеродромних служб на об'єктивність оцінки стану штучних та 
ґрунтових ЗПС, дотримання правил виміру коефіцієнтів зчеплення, своєчасність 
нанесення та відновлення розмітки на ЗПС, руліжних доріжках та місцях стоянок; 

 підвищити оперaтивнiсть i професiонaлiзм у пошуково-рятувaльних груп, що 
дозволить у нaйкоротшi термiни прибути нa мiсце aвaрiї, зaбезпечити порятунок i 
нaдaння допомоги пострaждaлим. 
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Економічний розділ 

 

4.1 Маркетингове дослідження ринку внутрішніх та міжнародних перевезень 

пасажирів 

4.1.1 Сегментація ринку споживачів та визначення об’єму перевезень (очікувана 

кількість пасажирів) 
 

За даними Державної авіаційної служби України за січень - листопад 2021 року обсяги 

пасажирських перевезень українських авіакомпаній збільшились порівняно з відповідним 

періодом минулого року на 94,6 % та склали 8823 тис. чол., у т.ч. міжнародні – на 100,9 % та 

склали 8164,5 тис. чол. Пасажиропотоки через аеропорти України зросли на 83 % та становили 

14906 тис. чол., у т.ч. у міжнародному сполученні – на 88,9 % та становили 13573,4 тис. чол. 

Упродовж січня - листопада 2021 року українськими авіакомпаніями виконано 69 тисяч 

комерційних рейсів (зростання порівняно з аналогічним періодом минулого року – на 68,3 %), у 

т.ч. міжнародних – 56,2 тисяч (зростання – на 74 %). 

В Україні виділяється 5 аеропортів міжнародного значення: Київ, Харків, Львів, Одеса, 

Дніпро. 

 

Таблиця 4.1 – Характеристика регіонів країни за чисельністю населення 

Місто Населення, млн. чол. 

Харків 1,431 

Львів 0,723 

Київ 2,804 

Одеса 0,997 

Дніпро 0,987 

 

З таблиці видно, що найбільшими містами за чисельністю населення в Україні є Київ і 

Харків, тому можна зробити висновок, що вони найбільше потребують авіаперевезень. 

Почнемо дослідження з показників регіонів країни за чисельністю населення та кількості 

можливого числа населення, яке використовує авіатранспорт. 

Оскільки наш літак VIP класу, то користуватися послугами даного виду транспорту 

може собі дозволити населення, заробітна плата якого становить понад 2 тис. дол. на місяць. 

Дані занесемо до таблиці 4.2. 

 

Таблиця 4.2 – Характеристика платоспроможного населення 

Місто Населення, млн. чол. 

Орієнтовна кількість населення 

з рівнем заробітної плати вище 

2 тис. дол. 

Харків 1,431 8 тис. чол. 

Львів 0,723 4,25 тис. чол. 
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Київ 2,804 15 тис. чол. 

Одеса 0,997 5,5 тис. чол. 

Дніпро 0,987 6 тис. чол. 

 

З таблиці 4.2 видно, що у Харкові проживає щонайменше 8 тисяч осіб, які обов'язково 

хоча б 2 - 4 рази на рік використовують послуги авіатранспорту. 

 

 

4.1.2 Результати дослідження ринку перевезень 

 

Приймемо аеропорт м. Харкова, як базовий. Визначимо найпопулярніші рейси: 

 Харків - Київ; 

 Харків - Стамбул; 

 Харків - Варшава; 

 Харків - Краків. 
Для даного типу літака доцільніше вибрати маршрут Харків - Київ (L = 425 км), оскільки 

Київ є одним із головних туристичних напрямків та бізнес-центрів країни. Якщо припустити, 

що літак здійснюватиме один рейс туди і назад через день з повним завантаженням, то за рік 

літак перевезе близько 5475 пасажирів, що вписується в кількість платоспроможного населення 

м. Харкова. 

Враховуючі такі дані зробимо розрахунок рентабельності рейсу Харків - Київ. 

 

4.2 Вихідні дані, щодо розрахунків техніко-економічних показників експлуатації ПС 

4.2.1 Льотно-технічні характеристики ПС 

 

Ан-74VIP – адміністративний літак нових можливостей. Концепція такого літака 

заснована на поєднанні комфорту в салоні, що відповідає найвищим вимогам, і наявності 

додаткового відсіку, який може бути використаний, як для перевезення групи супроводжуючих 

осіб, так і для перевезення великогабаритних вантажів (наприклад, автомобіля). Створено на 

базі серійного літака Ан-74ТК-300. Високі вимоги до інтер'єру пасажирського салону будуть 

задоволені завдяки співпраці АНТК із провідними закордонними виробниками інтер'єрного 

обладнання. Залежно від компонування літак може брати на борт 10 - 16 пасажирів та 

перевозити на дальність 4000 - 5000 км. VIP інтер'єр пасажирського салону нового літака Ан-

74VIP – одна з останніх робіт команди «ИнтерАМИ Интерьер». Розкішний салон літака для 

VIP-пасажирів у всьому відповідає девізу «ИнтерАМИ Интерьер»: «Елегантність, 

функціональність, комфорт». Просторове рішення інтер'єру, плавні вигини дорогоцінних 

матеріалів обробки, продуманість кожної деталі – весь салон літака Ан-74VIP виконаний в 

єдиному класичному стилі і справляє загальне враження благородної розкоші. 

 

Таблиця 4.3 – Льотно-технічні характеристики Ан-74 VIP 

Модифікація Ан-74 VIP 

Розмах крила, м 31,89 

Довжина літака, м 28,07 

Висота літака, м 8,65 

Площа крила, м2 98,62 

Маса, кг  

порожнього літака 19000 

максимальна злітна 37000 
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палива 13210 

Тип двигуна ТРДД «Д-36 серія 3А» 

Тяга, кгс 2 х 6500 

Максимальна швидкість, км/год 750 

Крейсерська швидкість, км/год 580 - 700 

Перегінна дальність, км 5200 

Практична дальність, км  

Продовження таблиці 4.3 

з 8 пасажирами 4400 

з 9 пасажирами та 2,3 т вантажу 3300 

Практична стеля, м 10100 

Екіпаж, чол 2 

Корисне навантаження: 10 - 16 пасажирів та до 2300 кг у вантажному відсіку 

 

4.2.2 Нормативно вартісні показники експлуатації 

 

Каталожна ціна літака Ан-74 VIP складає 17 млн. дол. 

Для цього літака зазвичай використовують паливо ТС-1, його вартість дорівнює 

2,25 дол./кг. 

 

4.3 Розрахунок витрат на експлуатацію ПС та визначення собівартості перевезення 

пасажирів 

4.3.1 Розрахунок повної собівартості експлуатації ПС на кілометр шляху 

 

Витрати на експлуатацію середньо магістрального пасажирського літака (Сгп), що 

припадають на 1 годину польоту (літня година), складаються з прямих та непрямих 

(аеропортових) витрат: 

Сгп = А + Б 

 

де А – прямі витрати, що припадають на одну льотну годину, дол.; 

Б – непрямі витрати, що припадають на одну льотну годину, дол. 

До прямих витрат відносяться витрати на амортизацію, капітальний ремонт, технічне 

обслуговування літака (планера) та двигунів, на паливо, заробітну плату льотно-підйомного 

складу (ЛПС) з нарахуваннями. 

Непрямі витрати включають витрати на амортизацію, поточний ремонт та утримання 

всіх об'єктів аеродромів та аеропортів (аеровокзали, готелі, пакгаузи, руліжні доріжки, місця 

стоянки, метеослужба, ангари, склади, дороги, інженерні мережі, гаражі тощо), окрім витрат на 

ремонтні заводи та лінійні майстерні (ЕРМ), а також витрати на заробітну плату спискового 

складу підрозділів цивільної авіації (за винятком заробітної плати ЛПС, працівників ЕРМ та 

ремонтних заводів). 

Повна собівартість експлуатації літака при перевезенні пасажирів або комерційного 

вантажу на один кілометр шляху (СТКМ) визначається за такою формулою: 

 

 
 

де mкр = 4 т – максимальне комерційне навантаження літака; 

Кзав = 0,65 – коефіцієнт використання завантаження літака; 
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Vр – рейсова швидкість літака, км/год. 

Величина рейсової швидкості літака визначається виходячи з його крейсерської 

швидкості. Рейсова (технічна) швидкість – це середня швидкість безпосадкового польоту в 

штиль, обчислена з урахуванням витрат часу на всіх етапах польоту від початку розбігу в 

аеропорту вильоту до кінця пробігу в аеропорту посадки. Рейсову швидкість розрахуємо за 

формулою: 

 

 
де L = 425 км – безпосадкова дальність польоту; 

Vкр = 700 км/год – крейсерська швидкість літака; 

Δt = 0,355 годин – втрати часу на маневрування в районі аеропорту, після зльоту та 

перед посадкою літака, а також на набір висоти та зниження, що 

відповідає швидкості, що дорівнює крейсерській (у годинах). 

 

 
 

Розрахунок прямих витрат А 

До прямих витрат, що припадають на одну годину польоту, відносять: 

А1 – витрати на амортизацію та капітальні ремонти літака; 

А2 – витрати на амортизацію та капітальні ремонти двигунів; 

А3 – витрати на технічне обслуговування та поточні ремонти планера; 

А4 – витрати на технічне обслуговування та поточні ремонти двигунів; 

А5 – заробітна платня екіпажу (льотчиків, штурманів, стюардес); 

А6 – вартість палива; 

А7 – інші прямі витрати (вартість мастильних матеріалів, засобів від обледеніння втрати 

при поверненні літака з рейсу за метеоумовами та ін.). 

Таким чином, загальні прямі витрати складаються: 

 

 
 

Витрати на амортизацію та капітальні ремонти на одну годину польоту літака, 

визначимо за формулою: 

 

 
 

де К1 = 1,065 – коефіцієнт, що враховує невиробничий наліт (тренування, навчання, обліт 

тощо); 

Цс – вартість літака без двигунів, дол.; 

Крс – коефіцієнт, що показує відношення вартості капітального ремонту літака до ціни 

літака; 

для середньомагістральних літаків у середньому: 

Тс = 25000 год – амортизаційний або повний термін служби літака; 

tс = 5000 год – термін служби літака між капітальними ремонтами; 

 

Цс = Цс.пол - Цдв∙2 
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де Цс. пол – повна вартість літака разом з двигунами, дол.; 

Цдв – вартість одного двигуна, дол.; 

 

Цдв = 61,183 ∙ Кнво ∙ NЕmax 

 

де Кнво = 1,61 – коефіцієнт, що враховує в витратах на проектування, обов'язкові внески 

та відрахування; 

NЕmax = 6500 кH – злітна потужність одного двигуна. 

 

Цдв = 61,183 ∙ 1,61 ∙ 6500 = 640280 дол. 

 

Цс = 17000000 - 640280 ∙ 2 = 15719440 дол. 

 

 
 

 
 

 
 

Витрати на амортизацію та капітальний ремонт на 1 годину роботи двигунів 

визначаються за формулою: 

 

 
 

де К2 = 1,07 – коефіцієнт, що враховує невиробничий наліт; 

nдв = 2 – кількість двигунів, встановлених на літаку; 

Тдв = 6000 год – амортизаційний або повний термін служби двигуна; 

tдв = 3000 год – термін служби двигуна між капітальними ремонтами; 

Цдв – вартість одного двигуна, дол.; 

Крдв – коефіцієнт, що показує відношення вартості капітального ремонту двигуна до 

ціни двигуна. 

 

 
 

 
 

 
 

Витрати на поточний ремонт та технічне обслуговування планера (А3) та двигунів (А4) 

дол./год, складаються з витрат на матеріали та запасні частини, заробітну плату технічних 

працівників, зайнятих безпосередньо технічним обслуговуванням та ремонтом літаків та 

двигунів, і визначаються так: 
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де К3 = 0,5 – коефіцієнт, що враховує метод технічного обслуговування; 

К4 = 1,13 – для літака з ТВД; 

mпс = 19000 кг – маса пустого літака. 

 

 
 

 
 

де К2 = 1,07 – коефіцієнт, що враховує невиробничий наліт; 

К5 = 1,0 – для літака з ТВД; 

NЕmax = 6500 кH – злітна потужність одного двигуна; 

Тдв = 6000 год – амортизаційний або повний термін служби двигуна 

 

 
 

Витрати на заробітну плату льотно-підйомного складу за одну льотну годину, дол./год, 

розглянемо, виходячи з кількості пасажирських місць: 

 

 
 

де nпас = 15 – максимально можлива кількість пасажирських місць. 

 

 
 

Витрати на паливо, що припадають на 1 годину польоту (А6), розрахуємо за такою 

формулою: 

 

 
 

де Цп = 2,25 дол./кг – ціна гасу; 

mтч = 780 кг/год – годинна витрата палива одного двигуна; 

b = 1,045 – коефіцієнт, що враховує непродуктивну витрату палива. 

 

 
 

Інші витрати становлять для літака: 

 
 

 
 

Таким чином загальні прямі витрати дорівнюють: 

 

А = 9,69 + 7,17 + 41,25 + 6,37 + 19,3 + 5501 + 391 = 5976 дол./год 
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Розрахунок непрямих витрат Б 

 

Непрямі витрати містять частину витрат на обслуговування аеропорту та аеродрому – 

амортизацію та оплату адміністративно-технічних робочих кадрів, а також обслуговування 

потреб пасажирів. 

Укрупнено непрямі витрати на одну льотну годину ЛА розраховуються за формулою: 

 

 

 
 

Повна собівартість експлуатації літака при перевезенні пасажирів або комерційного 

вантажу на один кілометр шляху (СТКМ) буде дорівнювати: 

 

 
 

4.4 Оцінка ефективності експлуатації ПС 

 

4.4.1 Розрахунок виручки та прибутку експлуатаційної компанії ПС, що 

приходяться на один тонно-кілометр 

 

Величина виручки, дол./ткм, що одержують від експлуатації парку літаків даного типу 

на один тонно-кілометр: 

 

 
 

де Цк – ціна квитка (або вантажу, що перевозиться), дол.; 

nпас = 15 – максимальна кількість пасажирів; 

Кзав = 0,65 – коефіцієнт завантаження літака; 

Vр – рейсова швидкість літака; 

mпз = 4 т – максимальне комерційне навантаження літака; 

τ = 1 година – час польоту. 

 

Величина прибутку (Пек) є різницею між виручкою (Век) та собівартостю експлуатації 

ЛА (Сткм): 

 

Пек = Век - Сткм 

 

За умови беззбитковості, тобто при , розрахуємо мінімальну ціну квитка Век = Сткм, 

звідки: 

 

 
 

 
 

За рентабельності 25 % ціна на квиток буде дорівнювати: 
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Виручка за один рейс даного типу літака становить: 

 

1651 ∙ 15 ∙ 0,65 = 16097 дол. 

 

Величина виручки (Век, дол./ткм), що одержують від експлуатації парку літаків даного 

типу на один тонно-кілометр становить: 

 

 
 

Величина прибутку (Пек, дол./ткм), що одержують від експлуатації парку літаків даного 

типу на один тонно-кілометр становить: 

 

Пек = 15,2 - 12,2 = 3 дол./ткм 

 

4.4.2 Рентабельність експлуатації літака 

 

Показник рентабельності є основним показником економічної ефективності експлуатації 

повітряного судна: 

 
 

де Кпит – питомі капіталовкладення, що припадають на один тонно-кілометр перевезення 

вантажу. 

 

 
 

де  – середньорічний наліт на один літак, год./рік. 

 

 
 

де tл = 1 година– середня тривалість безпосадкового польоту літака. 

 

 год./рік 

 

 
 

 
 

 

Висновок: 

 

В економічному розділі проведено маркетингові дослідження ринку перевезень 

пасажирів українськими авіакомпаніями за 2021 р., який становить 69 тисяч комерційних рейсів 

(зростання − 68,3 %). Приймаючи Міжнародний аеропорт Харків за базовий, на основі 

сегментації ринку перевезень аеропорту, визначено, що за рік літак Ан-74VIP на маршруті 
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Харків - Київ перевезе близько 5475 пасажирів. Повна собівартість експлуатації літака при 

перевезенні пасажирів або комерційного вантажу на один кілометр дорівнює 12,2 дол./км, ціна 

квитка при рентабельності 25 % становить − 1651 дол. На основі отриманої ціни визначено 

величину виручки за один рейс − 16097 дол., за умови перевезення 15 пасажирів на відстань 

425 км. Проведені розрахунки свідчать про економічну доцільність експлуатації даного типу 

літака. 
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Нaц. aepокоcм. ун-т iм. Н. Є.Жуковcького «Хapк. aвiaц. iн-т», 2014. – 85 c. 

 

13) Aвiaцiйнi пpaвилa AП-25. Ноpми льотної пpидaтноcтi лiтaкiв тpaнcпоpтної кaтeгоpiї / 

Мiждepж. aвiaц. ком.-Жуковcький: Вид-во Льотно-доcлiдний. iн-тa iм. М. М.Гpомовa,1994. – 

332 c. 

 

14) Тeхнiко-eкономiчнe обґpунтувaння лiтaкiв тa двигунiв у дипломних пpоeктaх. A. I. 

Бaбушкiн, В. A. Пильщиков, В. A. Piзьбяp. A. I. Лиceнкa, Я. В. Caфpонов. – Нaвч. поciбник з 

дипломного проектування. Х.: Нaц. aepокоcмiчний ун-т «ХAI», 2000. – 51 c. 
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