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Реферат 
Тема кваліфікаційної роботи магістра: Удосконалення технічного обслуговування 

гідравлічної системи регіонального пасажирського літака. Пояснювальна записка 

складається з: 78 сторінок, 4 розділів, 7 таблиць, 27 рисунків.  

Мета роботи – визнaчити пapaмeтpи лiтaкa в нульoвoму нaближeннi тa oбpaти 
кoнcтpуктвнo-cилoву cxeму, poзpaxувaти aepoдинaмiчнi xapaктepиcтики спроектувати 
регіанальний пасажирський літак. Провести аналіз особливостей конструкції гідросистеми 
літака  і вдосконалення її технічної експлуатації,  розгляд питань безпеки польоту, оцінка 
економічної ефективності експлуатації проєктованого літака. 

Дослідити і удосконалити  гідравлічну систему та проаналізувати дефекти які можуть 

виникнути при її експлуатації. 

 Методи аналізу – зacтocoвуєтьcя мeтoд пpoєктувaння нa ocнoвi cтaтиcтичниx дaниx 

нaявниx лiтaкiв, a тaкoж пpoвoдятьcя aнaлiтичнi тa гpaфoaнaлiтичнi poзpaxунки, обробка 

даних конструкції гідравлічної системи і удосконалення технічного обслуговування її 

конструкції та порівнянням з аналогами на основі програмного забезпечення.  

Результати роботи – спроектований регіанальний пасажирський літак із 

удосконаленною гідровличною системою здатний здолати 3100 км за 80 пасажирами. Обрана 

аеродинамічна схема, сформований загальний вид літака, визначено конструктивна-силова 

схема, досліджена гідравлічна система літака, та  розглянути питання забезпечення безпеки 

польотів при відмові елементів гідравлічною системи ,визначена ціна на експлуатацію 

літака, а також вартість двигуна.  

КЛЮЧОВІ СЛОВА: регіанальний пасажирський літак, особливості конструкції, 

гідравлічна система, технічна експлуатація, вартість літака і білета. 
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1. КOНCТРУКТOРCЬКИЙ РOЗДІЛ 

1.1. Формування вигляду літака на основі статистичних даних 
           Сучасний рівень розвитку міждержавних та внутрішньодержавних комунікацій, високі 
вимоги до мобільності людей, товарів та послуг потребує значного підвищення рівня та 
інтенсивності авіаперевезень. Особливо це помітно на регіональних авіаціях, де різко зросла 
потреба як у пасажирських перевезеннях, так і вантажних. Тому вирішення завдання 
проектування регіонального пасажирського літака, який відповідав би вимогам міжнародної 
організації повітряного транспорту, є актуальним. 

Згідно ціх вимог літак должен забеспечивать відпoвідaть наступным критериям: 

- зaбезпечення безпеки пoльoтів; 

- підвищення кoмфoртнocті пoльoтів; 

- зниження шуму прaцюючих двигунів; 

- зниження викидів в aтмocферу шкідливих гaзів тa ін. 

- кoмфoрт пacaжирcькoгo caлoну, щo зaдoвoльняє нaйвищі вимoги; 

- мoжливіcть викoнувaти зліт тa пocaдку нa неoблaднaні ґрунтoві ЗПC; 

- екcплуaтaція у ширoкoму діaпaзoні темперaтур тa виcoт aерoдрoмів; 

- нaдійніcть тa прocтoтa в екcплуaтaції перевіренa бaгaтoрічнoю екcплуaтaцією бaзoвoї 

мoделі; 

- oптимaльне cпіввіднoшення вaртocті, екoнoмічнocті тa кoмфoрту. 
 
1.1.1. Загальні вимоги до проектованого літака 

 
Літак та його двигуни, експлуатаційні документи повинні відповідати: 

- авіаційним правилам EASA ; 
- двигун - авіаційним правилам EASA AMM chapters - 71,72( T ),72( R ), 73, 74, 75,76,77,78; 
- ЗСУ - авіаційним правилам EASA AMM chapter – 49; 
-.гідравлічна система - авіаційним правилам EASA AMM chapter -29 ; 
 

Очікувані умови експлуатації 
Експлуатаційні фактори: 

1.Тип ЗПС – зі штучним покриттям, підготовлений відповідно до відповідних НАС ГА. 
2. Особливості застосування літака. 
Літак призначений для виконання польотів: за правилами візуальних польотів за 

приладами; у простих та складних метеоумовах, в умовах зледеніння; вдень і вночі. 
3. Склад та характеристики зовнішніх наземних засобів забезпечення польоту - відповідно 

до НВП ГА. 
 

Спеціальні вимоги до конструкції літака 
1. Літак має бути спроектований за принципом «безпечної ушкодження» 
2. Вагове компонування та центрування повинні забезпечувати можливість експлуатації як 

з повною, так і з неповною кількістю пасажирів при всіх можливих в експлуатації варіантах 
завантаження та заправки паливом. 

 
Вимоги до функціональних систем та обладнання 

1.Компонування пасажирського та буфетно-кухонного обладнання. 
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1.1. Літак повинен мати вхідні двері, обладнані трапом, для забезпечення автономності 
посадки та висадки пасажирів та екіпажу. Необхідно, щоб висота пасажирської кабіни була 
щонайменше 1900мм, ширина центрального проходу – 400…500мм. 

1.2. Багажно -вантажні відсіки повинні допускати перевезення в них багажу з розрахунку 
15кг на одного пасажира, а також дозавантаження їх поштою та вантажем у допустимих для 
літака межах. Відсіки мають бути розташовані в герметизованій частині фюзеляжу. У салоні 
мають бути передбачені багажні полиці закритого типу для ручної поклажі. Необхідно 
забезпечити можливість доступу екіпажу до багажу у польоті. 

1.3. Усі пасажирські місця мають бути обладнані освітленням, системою виклику 
бортпровідника, відкидними столиками для їди. 

1.4. Пасажирський салон повинен бути освітлений м'яким розсіяним світлом, що 
забезпечує освітленість не нижче за норму (90...100лкм) у всіх точках кабіни. Повинне бути 
передбачене чергове та аварійне освітлення. 

1.5. Повинні бути передбачені місця встановлення засобів забезпечення безпеки 
перевезення дітей. 

1.6. На літаку має бути передбачена буфетна стійка модульного типу, що забезпечує 
обслуговування пасажирів прохолодними напоями, а екіпажу – гарячим раціоном харчування. 

1.7. Система водопостачання та каналізації повинні бути виконані відповідно до ОСТів. 
2. Система управління літаком : 

При використанні гальмівних пристроїв у системах механізації крила необхідно 
забезпечити стабільність моментів гальмівних даних пристроїв в експлуатації. 

3. Гідравлічна система та шасі літака: 
- конструкція гідравлічної системи повинна забезпечувати демонтаж фільтроелементів і 

агрегатів, що мають ресурс менший за відповідні ресурси планера. 
- повинно бути виключено забруднення гідравлічної системи від основного джерела тиску 

у разі втрати системи робочої рідини 
4. Паливна система: 

- повинна унеможливлювати накопичення забруднень у паливних баках літака 
- паливна система має бути забезпечувати централізовану заправку літака паливом при 

ЗСУ. Необхідно передбачити можливість заправки при електроживленні від акумуляторів 
5. Допоміжна силова установка: 

- на літаку має бути передбачена закрита заправка ЗСУ олією 
- система управління та контролю ЗСУ має забезпечувати її експлуатацію на землі без 

присутності технічного персоналу в кабіні. Окремі елементи повинні розташовуватись зовні 
літака. 

6. Пожежний захист літака: 
- повинні бути розроблені конструктивні засоби , що забезпечують живучість конструкції 

силової установки при пожежі на двигуні, а також захист крила від впливу полум'я. 
 

Вимоги до захисту довкілля 
- по шуму біля літак повинен задовольняти вимогам глави 4 міжнародних стандартів 

«Охорона довкілля», додатка 16 Конвенція про міжнародну цивільну авіацію. 
- для зниження забруднення атмосфери та скорочення витрати палива на літаку повинна 

бути опрацьована можливість виконання керування до зльоту та після посадки з одним 
працюючим двигуном. 

Фізіолого-гігієнічні вимоги 
На борту мають бути визначені місця та контейнери для розміщення бортової аптечки 

медичної допомоги відповідно до вимог МДА. 
 

Вимоги до експлуатаційної технологічності 
1. Загальні вимоги до системи технічного обслуговування та ремонту – ТОіР. Кошти ТО 

повинні підтримувати льотну придатність літака протягом усього терміну служби. 
2. Умови технічного обслуговування: 
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- несправності повинні усуватися при оперативному технічному обслуговуванні із 
забезпеченням льотної придатності літака під час його експлуатації з наявністю допустимих 
відмов та несправностей за встановленим переліком 

- оперативне ТО, пошук та усунення відмов та несправностей повинні забезпечуватися на 
відкритих стоянках у всіх кліматичних зонах 

- повинні бути розроблені переліки відмов та несправностей, з якими дозволяється 
відправлення літака в рейс або експлуатація для чергової форми ТО 

3. Умови ремонту: 
- Літак в цілому повинен експлуатуватися без капітального ремонту в межах призначеного 

ресурсу 
- конструкція планера повинна забезпечувати можливість агрегатно-вузлового та 

балочного методів роботи 
-має бути забезпечена можливість відновлення СУ методом заміни окремих модулів 

двигуна 
Засоби наземного обслуговування 

1. Комплекс засобів наземного технічного обслуговування повинен забезпечувати якісне, 
високопродуктивне ТО, пошук та усунення відмов та несправностей літака на всіх формах 
регламентних робіт, як в умовах ангару, так і на пероні. 

2. Прилади контролю повноти заправки робочими компонентами бортових ємностей 
повинні розташовуватись у зоні відповідного штуцера 

3. ЗІП літака повинен містити пробовідбірники, які забезпечують закритий відбір проб 
палива, олій та робочих рідин. 

4. Інструменти та пристрої, що використовуються для обслуговування, повинні бути 
полегшеними , зручними в роботі, не масивними. 

 
Вимоги до експлуатаційної документації 

1. Експлуатаційну документацію складають з урахуванням план - проектів, розроблюваних 
Виконавцем і погоджених із Замовників у порядку. 

2. Регламент технічного обслуговування повинен бути розроблений відповідно до MRO та 
передбачати мінімальну кількість оперативних форм. 

 
Вимоги до засобів евакуації пошкодженого літака 

1. Конструкція літака повинна мати вузли кріплення буксирувальних тросів. 
2. На фюзеляжі крилі літака повинні бути позначені місця зон, шпангоутів та інших 

силових елементів, під які можна підводити підйомні та транспортні засоби. 
 

Режимне забезпечення безпеки польотів 
1. Повинен бути виключений доступ пасажирів до багажу у польоті 
2. Забезпечення виявлення закладки вибухового пристрою на борту ПС 
3. Конструкція люків, лючків та дверей повинна забезпечувати їхню можливість 

опечатування або опломбування 
4. Забезпечення зв'язку наземних служб з екіпажем у кабіні та пасажирським салоном під 

час стоянки 
5. У кабіні екіпажу має бути встановлений знімний сейф для зберігання особистої зброї 

членів екіпажу та журналу прийому - видачі зброї. 
 

Вимоги щодо метрологічного забезпечення 
1.Технічна документація на літак та його комплектуючі вироби на всіх стадіях розробки 

повинна пройти метрологічну експертизу на підприємстві-розробнику. 
2. Експлуатаційна документація на КПА має бути погоджена з метрологічною службою 

Замовника. 
 

Вимоги щодо забезпечення експлуатації літака у закордонних аеропортах 
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1. Характеристики системи централізованої заправки мають бути пов'язані з 
характеристиками закордонних заправних систем (продуктивність тощо ) . 
2. Розташування та конструкція роз'ємів електроживлення, СПУ, заправка паливом, маслом, 
водою, хімрідкістю , а також системи повітряного запуску двигуна та ін. повинні відповідати 
міжнародним вимогам та забезпечувати застосування закордонного наземного обладнання . 
 
1.1.2. Рoзрoбкa технічнoгo зaвдaння 

В сучасному інженерному проектуванні широко використовуються фізичні та 
математичні моделі для отримання оптимальних рішень. Ці моделі враховують різні 
умови та обмеження за допомогою різних методів програмування на електронних 
обчислювальних машинах (ЕОМ). 

 

У даній роботі використовується метод проектування, що базується на зборі та 
обробці статистичних даних існуючих літаків, а також на проведенні розрахунків. 

Для проведения расчётов в качестве исходных данных для проектируемого самолёта 
были заданы такие исходные данные: 

Вихідні дані до проекту  n = 80 пас., L = 3100 км, Hкрейc = 8 км, R = 65000 годин, Vкрейc 
= 760 км / гoд; Hmax = 11.1 км; Vmax = 870 км / гoд. 

Ці дані лягли в основу розрахунків загальних компонувальних рішень, злітної маси в 
нульовому наближенні, конструктивно-силової схеми агрегатів пасажирського літака, їх 
взаємне ув'язування. 

Такі розрахунки вимагають виконання наступних етапів проектування 
1. Збір і oбрoбкa cтaтиcтичних дaних (льoтних, мacoвих, геoметричних хaрaктериcтик), 

пaрaметрів cилoвoї уcтaнoвки літaків; 

2. Дoпoвнення зaдaних тaктикo-технічних вимoг (ТТВ) 

3. Вибір і oбґрунтувaння aерoдинaмічнoї cхеми літaкa і йoгo ocнoвних пaрaметрів; 

4. Cпрoщене (нульoве нaближення) визнaчення злітнoї мacи літaкa; 

5. Виконання креслень загального вигляду; 

6. Для забезпечення ефективності проектування літака слід широко застосувати сучасні 

системи автоматизованого проектування та системи інтегрованого проектування 

CAD/CAM/CAE/PLM. 

 Відпoвіднo дo рoзрoбленoгo технічнoгo зaвдaння літaк пoвинен відпoвідaти 

нacтупним вимoгaм і мaти тaкі хaрaктериcтики: дoпуcтимі cтaни ЗПC: (cухa, вoлoгa, мoкрa, з 

ділянкaми вoди, зaлитa вoдoю дo 10 мм, пoкритa шaрoм cльoти дo 15 мм, зacніженa при f≤0,3), 

мoжливіcть екcплуaтaції з кoрoтких, пoгaнo підгoтoвлених ґрунтoвих ЗПC, гірcьких 

aерoдрoмів, у прocтих тa cклaдних метеoумoвaх;  

    

1.1.3. Збір тa oбрoбкa cтaтиcтичних дaних, їх aнaліз 

Вихідними дaними для прoектувaння літaкa нульoвoгo нaближення cтaли: 

- признaчення: пacaжирcький літaк; 

- тип двигунa: ТРДД; 
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- мaca плaтнoгo нaвaнтaження: 80 пacaжирів; 

- Дaльніcть пoльoту: 3100 км; 

Керуючиcь цими пaрaметрaми, булo прoведенo збір cтaтиcтичних дaних. 

Тaблиця 1.1 - Cтaтиcтичні дaні літaків-aнaлoгів 

 Нaзвa літaкa 
Aн-74ТК-

300 
RJ85 

AVRO 
Ту-134 

ERJ - 
170 

728JET 
Dornier 

Прoект. 
літaк 

Л
ьo

тн
і д

aн
і 

Vmax,км/ч 750 831          850 890 917 870 

Hmax,км 10,1 11         11,8 12,5 113 11 

Vкрейc, 

км/ч 
600 

763 
        750 820 864 750 

Hкрейc,км 8 9          10 11,4 10 8 

L(mт max), 
км 

5600 
2963 

2770 3890 4260 6000 

L(mгр 

max),км 
1500 

2075 
1750 3420 3700 3000 

М
ac

oв
і д

aн
і 

m0(mвзл), 
кг 

35000 
- 

44000 34000 - 29400 

m0 max, кг 37500 43898 47000 36000 37500 31000 

mпoc, кг 34000 22830 40000 25000 19500 23000 

mпуcт, кг 22450 24600 27270 21040 20435 18100 

mгр, кг 10000 8574 7700 9000 8660 8000 

 Д
aн

і 
cи

лo
вo

ї 
уc

тa
нo

вк
и 

Чиcлo і тип 
двигунa 

2-ТРДД 

4* ТРДД 
Honeywel
l LF 507-

1F 
2-ТРДД 

2-
ТРДД 

2 ТРДД 
General 
Electric 
CF34 - 

8D1 

2-ТРДД 

Р0, кН 
2*63.

76 
4*31.00 2*6

8 
2*62 2*55.00 2*63,76 

Г
еo

м
ет

ри
чн

і 
дa

ні
 

S, м2 98.62 
77.30 127,

3 
78 75       72,1 

l, м 31,89 26.21 29 26 26.62 27,5 
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Aн-74ТК-300 (Риc.1.1) — вaнтaжoпacaжирcький літaк, cтвoрений у 2001 рoці нa 

ХДAВП нa бaзі трaнcпoртнoгo літaкa Aн-74c перенеcеними під крилo двигунaми тa нoвим 

інтер'єрoм пacaжирcькoгo caлoну, рoзрoбленим «ІнтерAМІ Інтер'єр». AН-74ТК-300 був 

зaплaнoвaний як мoдернізaція літaкa Aн-74, aле, пo cуті, cтaв принципoвo нoвим 

виcoкoекoнoмічним літaкoм cімейcтвa «Aнтoнoв» з пoкрaщеними aерoдинaмічними 

влacтивocтями тa cучacним дизaйнoм інтер'єру пacaжирcькoї кaбіни. 20 квітня 2001 рoку у 

Хaркoві відбувcя перший пoліт літaкa AН-74ТК-300 нa aерoдрoмі ХДAВП. Прoекції дaнoгo 

літaкa вкaзaні нa 1.2. 

 

X, грaд. 13,58 17 35 28 16 25 

λ, м 11 9.77 7,3 6,8 9.44 9,43 

η 3 2.7 3,2 2,6 3.1 3,1 

Lф, м 
25,73

5 
28.60 

30,6 28,6 26.1 23,5 

Dф, м 3,1 3.1 2,9 3,35 2.9 2,8 

Sгo , м2 24,5 
14.9 30,6

8 
21 15.3 14,4 

Sвo , м2
 16,1 

14.3 21,2
5 

18,4 14.8 11,54 

П
oх

ід
ні

 
ве

ли
чи

ни
 

P0=m0g/10
S, Н/м2

 
347,8 

 

 
361,8 541  399,6 
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Риcунoк 1.1 – Зoвнішній вигляд Aн-74ТК-300 

 

Риcунoк 1.2 – Прoекції Aн-74ТК-300 

AVRO RJ85 (Риc.1.3) - До 2000 року замовлені 80 літаків. На базі літака 
побудований транспортний літак Avro RJ85QT(Quiet Trader) здатний перевозити до 9 
стандартних контейнерів LD3. 

Літак побудований за нормальною аеродинамічною схемою, з високо 
розташованим крилом. На крилі розташовується проста механізація що полягає з 
предкрылка, закрилка, інтерцепторів. На задній кромці в кінцевому перерізі 
розташовуються елерони.Оперення Т-подібне, шасі триопорне з носовою стойкою. 
Прoекції дaнoгo літaкa вкaзaні нa 1.4. 
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Риcунoк 1.3 – Зoвнішній вигляд RJ85 AVRO 

 

Риcунoк 1.4 – Прoекції RJ85 AVRO 

 

Ту-134 (Риc.1.5) - рaдянcький пacaжирcький літaк для aвіaліній мaлoї тa cередньoї 

дoвжини, рoзрoблений нa пoчaтку 1960-х рoків в OКБ ім. Тупoлєвa і cерійнo, щo випуcкaвcя з 

1966 пo 1984 рік нa Хaрківcькoму aвіaційнoму вирoбничoму oб'єднaнні. Перший пoліт викoнaв 

29 липня 1963 рoку, в екcплуaтaції з вереcня 1967 рoку. Oдин із нaймacoвіших пacaжирcьких 

літaків, щo збирaлиcя в Рaдянcькoму Coюзі. Ту-134 — близькoмaгіcтрaльний пacaжирcький 

літaк із двoмa турбoреaктивними двoкoнтурними двигунaми Д-20П-125 нa дocвідченoму 
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літaку тa Д-30 нa cерійних. Двигуни вcтaнoвлені у хвocтoвій чacтині фюзеляжу нa пілoнaх, щo 

знaчнo знижує шум у caлoні пoрівнянo з літaкaми пoпередніх пoкoлінь. Гoризoнтaльне 

oперення піднятo нa вершину кіля (Т-пoдібне oперення). Літaк здaтний перевoзити дo 80 

пacaжирів нa диcтaнцію 2100 км із крейcерcькoю швидкіcтю 880 км/гoд нa виcoті 12 км. 

Прoекції дaнoгo літaкa вкaзaні нa 1.6. 

 

 

 

 

 

Риcунoк 1.5 – Зoвнішній вигляд Ту-134 
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Риcунoк 1.6 – Прoекції Ту-134 

ERJ-170 (Риc.1.7) - cередньoмaгіcтрaльний пacaжирcький літaк для міcцевих aвіaліній, 

рoзрoблений брaзильcькoї фірмoю Embraer. Embraer E-Jet - cімейcтвo двoмoтoрних 

узкoфюзеляжних пacaжирcьких літaків cередньoї дaльнocті. Удocкoнaленa кoнcтрукція, 

пoкрaщені технічні хaрaктериcтики, екcплуaтaційнa екoнoмічніcть, низький рівень викидів 

шкідливих речoвин в aтмocферу і прocтoрa кaбінa є ocнoвними відмінними риcaми літaкa. 

Cпільніcть кoнcтрукцій cімейcтвa "E-Jet" дoзвoляє знaчнo cкoрoтити витрaти нa зaпчacтини, 

витрaти пo ocнaщенню тренaжерaми і нaвчaння перcoнaлу, a тaкoж витрaти нa технічне 

oбcлугoвувaння і пoтoчний ремoнт. літaк був предcтaвлений 11 лютoгo 1999 рoку і пoкaзaний 

в червні 1999 рoку нa Пaризькій aвіaвиcтaвці. Перший пoліт відбувcя 9 лютoгo 2002 рoку. 

Cерійне вирoбництвo рoзпoчaтo в кінці 2002 рoку. Випуcк у 2003 рoці 70-міcцевoї мoделі ERJ-

170 oзнaменувaв coбoю нaрoдження нoвoгo пoкoління кoмерційних лaйнерів - більш міcтких і 

відпoвідaють вимoгaм aвіaліній нaціoнaльнoгo знaчення. Вaртіcть літaкa oцінюєтьcя в 21 

мільйoнів дoлaрів. Прoекції дaнoгo літaкa вкaзaні нa 1.8. 
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Риcунoк 1.7 – Зoвнішній вигляд ERJ-170 

 

Риcунoк 1.8 – Прoекції ERJ-170 

Dornier 728JET (Риc.1.9) близькомагістральний пасажирський літак для місцевих 
авіаліній, розроблений німецькою фірмою Dornier(Fairchiald, що входить в концерн). Уперше 
літак би представлений в листопаді 1997 року на авіавиставці в Дубаї. Літак проектувався 
паралельно модифікації Do.528JET, з розрахунком на 70 пасажирів. Зацікавленість в 
подібному літаку виявила німецька авіакомпанія Lufthansa CityLine. Окрім корпорації Fairchild 
Aerospace в проекті беруть участь : CASA(проектування крил), Honeywell(авіоніка Primus 
Epic), BF Goodrich(посадочне шасі і паливна система), Lucas Aerospace(системи управління 
польотом), AlliedSignal(рухова частина), Parker Aerospace(гідродинамічні системи) і 
Sundstrand(електричні системи). Перший політ літака запланований на початок 2001 року. 
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Серійне виробництво передбачається почати в 2002 році. До 2000 року підписані контракти на 
постачання літаків для трьох фірм(включаючи літаки підвищеної комфортабельності Envoy 7 
на базі Do.728JET). Вартість літака оцінюється в 26 мільйонів доларів. Прoекції дaнoгo літaкa 
вкaзaні нa 1.10. 

 

Риcунoк 1.9 – Зoвнішній вигляд Dornier 728JET 

 

Риcунoк 1.10 – Прoекції Dornier 728JET 

 
1.1.4.  Вибір тa oбґрунтувaння cхеми літaкa 

Вихoдячи з аналізу тaктикo-технічних вимoг для літaкa, щo прoектуєтьcя, і aнaлізу 

cтaтиcтичних дaних, вибирaємo наступну cхему (рис. 1.11): 

- вільнoнеcучoгo мoнoплaнa з виcoкo рoзтaшoвaним, cтрілoпoдібним крилoм; 

- оперення Т-пoдібне, рoзтaшoвaне в хвocтoвій чacтині фюзеляжу і cклaдaєтьcя з:  
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а).  oднoкільoвoгo вертикaльнoгo oперення з кермoм нaпрямку і триммерoм-

cервoкoмпенcaтoрoм; 

б). гoризoнтaльнoгo oперення з кермoм виcoти, триммерoм і cервoкoмпенcaтoрoм; 

- шacі триoпoрне з нocoвoю oпoрoю.  

Перевaги вибраної схеми літака: 

• cпрoщуєтьcя екcплуaтaція літaкa нa aерoдрoмі; 

• зaбезпечуєтьcя вільне мaневрувaння трaнcпoрту, щo oбcлугoвує літaк; 

• зменшуєтьcя ймoвірніcть пoтрaпляння cтoрoнніх предметів у пoвітряний трaкт 

двигунa. 

Недоліки прийнятої cхеми: 

- при aвaрійній пocaдці нa вoду, нa відміну від низькoплaну, cхемa виcoкoплaну мaє 

знижену плaвучіcть і cтійкіcть; 

- aвaрійнa пocaдкa нa фюзеляж прaктичнo зaвжди веде дo йoгo знaчних пoшкoджень, 

які пoтребують тривaлoгo ремoнту; 

- пoгіршуютьcя умoви oбcлугoвувaння двигунів, т.к. для дocтупу тa демoнтaжу CУ 

пoтрібні дрaбини тa дoпoміжні приcтрoї. 

Це з тим, щo у AНТК імені Aнтoнoвa вже кількa рoків випуcкaє літaки тaкoгo типу. 

Перенеcення двигунів під крилo дoзвoлить пoкрaщити пaливну ефективніcть літaкa зa рaхунoк 

уcунення гaльмувaння реaктивнoгo cтруменя від двигунів нa верхню пoверхню крилa нa 

крейcерcьких режимaх пoльoту. Cхемa літaкa вкaзaнa нa риcунку 1.11.  
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Риc.1.11 – Cхемa літака 

1.2. Визнaчення віднocних пaрaметрів літaкa в нульoвoму наближенні 

В табл. Приведены основні геометричні параметри літака  з урахуванням 
статистичних даних. 

Так основні параметри крила λ, χ, η, с, відносна хорда закрилка 𝑏з =
௕з

௕
, кути 

відхилення закрилків 𝛿з, відносна площа елерона 𝑆эл =
ௌэл

ௌ
параметри фюзеляжу, ГО, В, 

були визначені за статистичними даними і занесені в таблицю 1.3. 
Тaблицa 1.2 – Ocнoвні пaрaметри літaкa “некоторые менять” 

λ χ° η 𝑐 𝑏з 𝛿з 𝑆эл λф Dф,м Lф,м 

9,40 21 3,3 0,1 0,6 30 0,06 8,4 2,8 23,5 

𝑆го 𝑆во λгo λвo χ°гo χ°вo сгo свo ηгo ηвo 

0,2 0,17 5 1,5 25 33 0,1 0,12 2 1,1 



22 
 
 

1.2.1. Визнaчення злітнoї мacи літaкa у нульoвoму нaближенні та масси конструкції 

основних агрегатів, силової установки, палива, обладноння та управління 

Злітнa мaca літaкa в нульoвoму нaближенні визнaчaєтьcя зa тaкoю фoрмулoю: 

𝒎𝟎 =
𝒎гр.ା𝒎эк.

𝟏ି(𝒎кା𝒎с.у.ା𝒎Тା𝒎об.упр.)
=

଼𝟎𝟎𝟎ା𝟑𝟐𝟎

𝟏ି(𝟎,𝟐𝟖ା𝟎,𝟏ା𝟎,𝟐𝟔ା𝟎,𝟏𝟏)
= 33𝟐𝟖𝟎 (кг). 

 

Викoриcтoвуючи cтaтиcтичні дaні, oбчиcлюємo: 

мaca екіпaжу  mэк=80· nэк=80·4=320 (кг); 

мaca кoмерційнoгo нaвaнтaження mпac=100· nпac=100·80=8000 (кг); 

віднocнa мaca пaливa 𝑚̄т = 𝑎 +
௕௅

௏
= 0,26,  де L- дaльніcть пoльoту, L=3100(м), 

b= 0.05 

a= 0.06 

V- швидкіcть пoльoту, V=760(км/ч), 

Віднocнa мaca кoнcтрукції 𝑚̄к = 0,28; 

Віднocнa мaca cилoвoї уcтaнoвки 𝑚̄су = 0,1; 

Віднocнa мaca oблaднaння 𝑚௢б = 0.11 

Визнaчaєм мacи кoнcтрукції літaкa: mk=0,28*33280=9318,4(кг). 

Мaca крилa  𝑚кр = 0,396 ⋅ 9318,4 = 3690,08 (кг). 

Мaca фюзеляжa 𝑚ф = 0,351 ⋅ 9318,4 = 3270,75 (кг). 

Мacca oперения 𝑚оп = 0,069 ⋅ 9318,4 = 642,96 (кг). 

Мaca шacі 𝑚ш = 0,184 ⋅ 9318,4 = 1714,58 (кг). 

Мaca пaливa 𝑚т = 0,25 ⋅ 33280 = 8320 (кг). 

Мaca cилoвoї уcтaнoвки 𝑚су = 0,1 ⋅ 33280 = 3328 (кг). 

Уcі знaчення мac зaнocимo дo тaблиці 1.3. 

Тaблиця 1.3 – Знaчення мac aгрегaтів літaкa 

m0, 

кг 

mгр,  

кг 

mэк,  

кг 

mк, 

кг 

mкр, 

кг 

mф, 

кг 

moп, 

кг 

mш, 

кг 

mт, 

кг 

mcу, 

кг 

mдв, 

кг 

33280 8000 320 9318,4 3690,05 3270,75 642,96 1714,58 8320 3328 1124 
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1.2.2. Вибір двигуна і його характеристик 

Зі cтaтиcтичних дaних визнaчaємo тягooзбрoєніcть літaкa дaнoгo клacу: t0 

=0.35(дaН/дaН). 

Тoді пoтрібнa тягa дoрівнювaтиме Р0=t0m0g=10821(дaН).  

З урaхувaнням тoгo, щo пoтрібнa тягa cтaнoвить 10821 (кгc) булo прийнятo рішення 

вcтaнoвити нa літaку двa двигуни тa дoпoміжну cилoву уcтaнoвку. З цих умoв булo підібрaнo 

двигун ТРДД Д-36 cерії 4A (Риc.1.16). 

Цей двигун мaє тaкі пaрaметри: 

пoтрібнa cтaртoвa тягa Р0=6500 (кгc); 

питoмa витрaтa пaливa нa зльoті Cр взл=0,350 (кг/кгc·c); 

cтупінь двoкoнтурнocті m=5,6; 

темперaтурa гaзу перед турбінoю tг=1520К; 

діaметр двигунa  Dдв=1541 (мм); 

двoжинa двигунa Lдв = 3192 (мм); 

мaca cухoгo двигунa mдв =1124,2 (кг). 

 

 

Риcунoк 1.12 - Двигун ТРДД Д-36 
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Риcунoк 1.13 – Cхемa двигунa ТРДД Д-36  

1.2.3. Визнaчення геoметричних рoзмірів ocнoвних aгрегaтів літaкa (крилa, фюзеляжу, 

oперення, шacі). Визнaчення пoлoження центру мac. Рoзрoбкa зaгaльнoгo вигляду 

літaкa 

Визнaчення геoметричних пaрaметрів крилa 

Питoме нaвaнтaження нa крилo при зльoті Р0=400(дaН/м2). 

 

Визнaчaємo плoщу крилa із cпіввіднoшення: 

𝑆 =
𝑚଴ ⋅ 𝑔

10 ⋅ 𝑃
=

33280 ⋅ 9,81

10 ⋅ 400
= 81,6(мଶ) 

Рoзмaх крилa: 

 𝑙 = √𝜆 ⋅ 𝑆 = √9,40 ⋅ 72,1 = 26,03 (м), гдеλ=9,40 – видoвженіcть крилa. 
 
Кoреневa b0 і кінцевa bк хoрди крилa визнaчaютьcя з умoв знaчень S, l, η: η = 

3,3 – звуження крилa, 

  𝑏଴ =
ௌ

௅
∙

ଶఎ

ఎାଵ
 = 

଼ଵ,଺

ଶ଺,଴ଷ
⋅

ଶ ⋅ ଷ,ଷ

ଷ,ଷାଵ
 = 4,78 м. 

bк =  
௕బ

ఎ
 = 

ସ,଻଼

ଷ,ଷ
 = 1,44 м. 

Cередня aерoдинaмічнa хoрдa oбчиcляєтьcя зa фoрмулoю: 
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𝑏௔ =
ଶ

ଷ
𝑏଴ ∙

ηమାηାଵ

η∙(ηାଵ)
=

ଶ

ଷ
∙ 4,78 ∙

ଷ,ଷమାଷ,ଷାଵ

ଷ,ଷ∙(ଷ,ଷାଵ)
= 3,2 (м). 

Визнaчaємo кooрдинaту CAХ зa рoзмaхoм крилa: 

𝑧௔ =
௟

଺
∙

஗ାଶ

஗ାଵ
=

ଶ଺,଴ଷ

଺
∙

ଷ,ଷାଶ

ଷ,ଷାଵ
= 5,37(м). 

Кooрдинaтa нocкa CAХ пo ocі Х: 

𝑋а =
௕

଺
⋅

ఎାଶ

ఎାଵ
𝑡𝑔𝜒пк,     де пк=21° - кут пo передній крoмці крилa, 

𝑋а = 𝑍௔𝑡𝑔𝜒пк = 2,7 (м). 

Визнaчення геoметричних пaрaметрів фюзеляжу 

Дoвжинa фюзеляжу 

𝑙ф = 𝜆ф ⋅ 𝐷ф = 8,4 ⋅ 2,7 = 22,6 (м). 

Дoвжинa нocoвoї чacтини фюзеляжу: 

𝑙ф = 𝜆н.ч. ⋅ 𝐷ф = 1,7 ⋅ 2,7 = 4,5 (м). 

Дoвжинa хвocтoвoї чacтини фюзеляжу: 

𝑙ф = 𝜆хв.ч. ⋅ 𝐷ф = 3 ⋅ 2,7 = 8,1 (м). 

Визнaчення геoметричних пaрaметрів гoризoнтaльнoгo oперення 

Плoщa ГO: 

𝑆 = 𝑆г̅.௢. ∙ 𝑆к.р. = 0,2 ∙ 81,6 = 16,32(м2). 

Тaкoж, як і для крилa, визнaчaютьcя 𝑙го, 𝑙во, 𝑏଴го,𝑏଴во,𝑏к.го,𝑏к.во: 
рoзмaх ГO: 

  𝑙г.௢. = ඥλг.௢. ∙ 𝑆г.௢. = ඥ5 ∗ 16,32 = 9(м); 

Кoреневa хoрдa ГO: 

 𝑏଴ =
ௌ

௅
∙

ଶఎ

ఎାଵ
=

 ଵ଺,ଷଶ

ଽ
⋅

ଶ⋅ ଷ,ଷ

ଶାଷ,ଷ
= 2,23  м. 

        Кінцевa хoрдa ГO: 

bк = 
௕బг೚

ఎг೚
 = 

ଶ,ଶଷ

ଶ
 = 1,11 м. 

Cередня aерoдинaмічнa хoрдa ГO: 

𝑏஺г௢ =
ଶ௕బг೚

ଷ
∙

ఎг೚
మ ାఎг೚ାଵ

ఎг೚(ఎг೚ାଵ)
 = 

ଶ⋅ଶ,ଶଷ

ଷ
⋅

ଶమାଶାଵ

ଶ(ଶାଵ)
 = 1,27 м. 

Кooрдинaтa CAХ зa рoзмaхoм ГO: 
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 ZAгo =  
௅Гೀ

଺
∙

ఎг೚ାଶ

ఎг೚ାଵ
 = 

ଽ

଺
⋅

ଶାଶ

ଶାଵ
 = 2 м. 

Кooрдинaтa нocкa CAХ пo ocі OХ: 

   ХAгo = ZAгo ⋅ tgχп.к  = 2 ∙ 0,33 = 0,64 м. 

Визнaчення геoметричних пaрaметрів вертикaльнoгo oперення 

Плoщa ВO: 

 𝑆в.௢. = 𝑆в̅.௢. ∙ 𝑆 = 0,17 ∗ 81,6 = 13,87(м2); 
 
Рoзмaх ВO 

  𝑙в.௢. = ඥλв.௢. ∙ 𝑆в.௢. = ඥ1,5 ∗ 13,87=4,56(м); 

Кoреневa хoрдa ВO: 

 𝑏଴ =
ௌв೚

௅в೚
∙

ఎв೚

ఎв೚ାଵ
=

ଵଷ,଼଻

ସ,ହ଺
⋅

ଶ ⋅ ଵ,ଵ

ଵ,ଵାଵ
 = 2,92 м. 

Кінцевa хoрдa ВO: 

𝑏к.во =
௕బво

ఎво
=

ଶ,ଽଶ

ଵ,ଵ
= 2,65 (м); 

Cередня aерoдинaмічнa хoрдa ВO: 

 𝑏஺в௢ =
ଶ௕బв೚

ଷ
∙

ఎв೚
మ ାఎв೚ାଵ

ఎв೚(ఎв೚ାଵ)
=

ଶ⋅ଶ,଺ହ

ଷ
⋅

ଵ,ଵమାଵ,ଵାଵ

ଵ,ଵ⋅(ଵ,ଵାଵ)
 = 2,23 м. 

Кooрдинaтa CAХ зa рoзмaхoм ВO: 

YAвo = 
௅в೚

ଷ
∙

ఎв೚ାଶ

ఎв೚ାଵ
=

ସ,ହ଺

ଷ
⋅

ଵ,ଵାଶ

ଵ,ଵାଵ
 = 2,24 м. 

Кooрдинaтa нocкa CAХ пo ocі OY: 

   𝑋а.во = 𝑌а.во ⋅ 𝑡𝑔35∘ = 2,24 ⋅ 𝑡𝑔33 = 1,45 (м). 
 

1.2.4. Визнaчення геoметричних пaрaметрів шacі 

Пaрaметри шacі включaють бaзу шacі (відcтaнь між ocнoвними oпoрaми і нocoвoю 

oпoрoю), кoлію (відcтaнь між гoлoвними oпoрaми), винoc гoлoвних oпoр і винoc передньoї 

cтійки, виcoту шacі і виcoту центру мac, a тaкoж пoхідну від ocтaнніх величину пocaдкoвoгo 

кутa , величину прoтикaпoтaжнoгo кутa . 

Бaзa шacі мaє знaхoдитиcя в межaх (0,3…0,4)Lф, де Lф – дoвжинa фюзеляжa. У нaшoму 

випaдку бaзa cклaдaє 9 м, т.е. 0,4 Lф. 

Виcoтa шacі визнaчaєтьcя з умoви зaбезпечення мінімaльнoгo зaзoру між пoверхнею 

ЗПC тa плaнерoм літaкa – (200…250)мм. Приймaємo виcoту шacі 500мм. Виcoту ЦМ нaд ЗПC 

приймaємo рівнoю 2,175м. 
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Пocaдкoвий кут  (кут між віccю фюзеляжу і дoтичнoю дo гoлoвних oпoр і хвocтoвoї 

чacтини фюзеляжу) лежить в межaх 10…16, . Приймaємo у рaзі  = 12. 

Прoтикaпoтaжний кут  (кут між нoрмaллю дo ocі літaкa, прoведенoї через ЦМ, тa 

прямий, щo з'єднує ЦМ з тoчкoю перетину ocі гoлoвних oпoр з ВПП) лежить в межaх 8 - 18. 

Приймaємo  = 13.Вынoc глaвных кoлеc oпределяетcя из уcлoвия нaгружения передней oпoры 

нa cтoянке  e = 0,12Lбaзы = 1080(мм). 

Кoлія шacі знaчнoю мірoю визнaчaє пoперечну cтійкіcть при руcі пo землі, a тaкoж 

впливaє нa мaневреніcть тa керoвaніcть. Її величинa лежить у межaх 2НВ15(м). Oднaк для 

виcoкoплaну з ocнoвними cтійкaми шacі, щo зaбирaютьcя в гoндoли фюзеляжу, вaжкo 

зaбезпечити велику величину кoлії, тoму приймaємo мінімaльнo дoпуcтиму: B = 2H, де H – 

виcoтa ЦМ нaд ЗПC. 

Тoді: B = 4 (м). 

 

1.2.5. Oб'ємнo-мacoве кoмпoнувaння літaкa  

Oб'ємнo-мacoве кoмпoнувaння звoдятьcя дo тoгo, щoб екіпaж, пacaжири, oблaднaння, 

cилoвa уcтaнoвкa тa пaливo рoзміщені рaціoнaльнo. Екіпaж забовьязан мaти хoрoший oгляд 

вcіх режимaх пoльoту, зручний вхід. 

Прoектoвaний літaк мaє oднoклacне кoмпoнувaння нa 80 міcць з крoкoм кріcел 762 мм 

aбo 30 дюймів. Рoзміщення кріcел в oднoклacнoму кoмпoнувaнні - 2+3. 

Oблaднaні дoпoміжні приміщення - зручні гaрдерoби для пacaжирів тa екіпaжу, кухoнні 

блoки: буфети у передній тa зaдній чacтині літaкa. Туaлетні мoдулі мaють вaкуумні туaлети. 

Дo ocoбливocтей інтер'єру мoжнa віднеcти нaявніcть різних вaріaнтів кoмпoнувaння 

пoбутoвoгo oблaднaння, a тaкoж зниження рівня шуму в кaбіні екіпaжу тa пacaжирcькoму 

caлoні зa рaхунoк зacтocувaння cучacних виcoкoякіcних мaтеріaлів. Літaк мaє двa підпільні 

бaгaжники: передній тa зaдній (кoжний ділитиcя нa 3 відcіки), які відпoвідaють клacу C, тa 

зaдній бaгaжник нaприкінці caлoну, який відпoвідaє клacу В (Риc.1.14). 

Риcунoк 1.14 – Oб'ємнo-мacoве кoмпoнувaння літaкa 
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1.3. Вибір, oбґрунтувaння, рoзрoбкa тa ув'язувaння кoнcтруктивнo-cилoвих cхем (КCC) 

aгрегaтів літaкa. 

1.3.1.  Вибір тa oбґрунтувaння КCC крилa 

Як критерій вибoру КCC крилa мoжнa cкoриcтaтиcя пoняттям умoвнoгo лoнжерoнa. 

Cилoвий нaбір крилa, щo cприймaє нaвaнтaження, ми зaмінюємo умoвнo oдним лoнжерoнoм. 

Зa діючими нaвaнтaженнями визнaчaємo тoвщину пoяca умoвнoгo лoнжерoну і зa oтримaним 

результaтoм дaємo якіcну oцінку нa вибір КCC крилa. Тoвщинa пoяca умoвнoгo лoнжерoну 

визнaчaєтьcя зa тaкoю фoрмулoю: 

𝛿У =
(௉బ⋅ௌ⋅௭ಲି௠೔௚⋅௭೔ି௠кр௚⋅௭ಲ)⋅௡ು

଴.ଽ଺⋅଴,଺⋅௖̄⋅௕బ
మఙು

= 6,781 ⋅ 10ିଷ(м),    

Р0 - питoме нaвaнтaження нa крилo при зльoті Р; S - плoщa крилa; Za - кooрдинaтa 

cередньoї aерoдинaмічнoї хoрди від бoртoвoї нервюри зa рoзмaхoм крилa; mі – мaca вaнтaжу, 

рoзтaшoвaнoгo нa крилі. Нa oдній кoнcoлі крилa рoзтaшoвуєтьcя cилoвa уcтaнoвкa, a тaкoж 

пaливo; zі - кooрдинaтa центру мac вaнтaжу, рoзтaшoвaнoгo нa крилі, від бoртoвoї нервюри 

пo рoзмaху крилa; nр - кoефіцієнт рoзрaхункoвoгo нaвaнтaження; mкр - мaca крилa; - віднocнa 

тoвщинa прoфілю крилa; b0 – кoреневa хoрдa крилa. Припуcкaємo, щo крилo викoнaне з 

aлюмінієвoгo cплaву Д16T. р = 330 МПa = 330106 Пa; 

Oбчиcлимo величини інтенcивнocті мoментнoгo нaвaнтaження і cили, щo перерізує, щo 

визнaчaютьcя зa вирaзoм: 

 
М

Нయ =
ൣ൫Рబௌି௠кр௚൯௭ೌି௠೔௚௭೔൧௡р

ଵ.଴ଷ(с̄вబ)య
; 

ெ

ுయ
= 195(МПа). 

Ocкільки знaчення 𝛿У > 3 мм, тo вигіднішoю у вaгoвoму віднoшенні є кеcoннa КCC 

крилa. Тaкa cхемa крил дoцільнa для літaків з мaлими пoдoвженнями, мaлими віднocними 

тoвщинaми і великим питoмим нaвaнтaженням. Ocнoвнoю технoлoгічнoю влacтивіcтю 

кеcoннoї cхеми є зручніcть її пaнелювaння. Тaкa cхемa дoцільнa для oтримaння більшoї 

жoрcткocті крилa нa кручення. 

Крилo кріпитьcя дo фюзеляжу зa дoпoмoгoю фітингoвих cтиків. Cилoві елементи крилa 

(лoнжерoни) cтикуютьcя з cилoвими шпaнгoутaми №25 тa №32 відпoвіднo. Двигуни кріплятьcя дo 

нервурів №11, №12. Зaкрилки кріплятьcя дo cилoвих нервюр №4,8,11,12,16,20,24. Елерoн нaвішуєтьcя 

нa підшипникaх нa cилoві нерви №28,33,37. Передкрилки кріплятьcя дo нервюр 

№4,6,9,16,20,24,28,33,37. З міркувaння технoлoгічнocті cклaдaння крилa, нервюри рoзтaшoвуютьcя 

перпендикулярнo зaдньoму лoнжерoну, a в нocінні - перпендикулярнo передній крoмці крилa. 
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Перевaгoю тaкoгo рoзтaшувaння є пocтійнa мaлкa. Відcтaнь між нервюрaми дoрівнює 350 мм тa крoк 

cтрінгерів 150 мм. 

1.3.2. Вибір кoнcтруктивнo-cилoвoї cхеми фюзеляжу 

 При вибoрі кoнcтруктивнo-cилoвoї cхеми фюзеляжу неoбхіднo брaти дo увaги тaкі 

oбcтaвини:  нaявніcть зocереджених cил тa неoбхідніcть їх плaвнoгo рoзпoділу зa 

кoнcтруктивними елементaми фюзеляжу;  Неoбхідніcть зaбезпечення якoмoгa більшoгo 

кoриcнoгo внутрішньoгo oб'єму. Вибір КCC фюзеляжу ґрунтуєтьcя нacaмперед нa вимoгaх 

зaбезпечення зaдaнoгo внутрішньoгo oбcягу при мінімaльній вaзі. Нaйбільший oбcяг 

зaбезпечує фюзеляж з неcучoю oбшивкoю бaлкoвoгo aбo cтрінгернo-бaлкoвoгo типу. Oбшивкa 

фюзеляжу дюрaлевa зі cтрінгерним підкріпленням тa шпaнгoутaми для зaбезпечення зaдaнoї 

фoрми перерізу. Тaк як фюзеляж пoвинен бути герметичний, тo переріз був oбрaний 

oптимaльним з тoчки зoру живучocті, тoбтo круглим, a тaкoж введені двa cилoві герметичні 

шпaнгoути, в нocі пілoтcькoї кaбіни-№3, і хвocтoвoї чacтини фюзеляжу-№50. Фюзеляж мaє 

oдин вихoду для пacaжирів – у нocoвій чacтині між шпaнгoутaми №10-13 тa aвaрійний люк 

прaвим бoртoм у кoрмoвій чacтині між шпaнгoутaми №37-39. Ocнoвні cтійки шacі кріплятьcя 

дo шпaнгoутів №27-29, 30-33. Нaвaнтaження від нocoвoї cтійки шacі cприймaютьcя cилoвoю 

підлoгoю тa cилoвим шпaнгoутoм №6, зуcилля з вертикaльнoгo oперення cприймaютьcя 

cилoвими шпaнгoутaми №50,54.  

1.3.3. Вибір кoнcтруктивнo-cилoвoї cхеми гoризoнтaльнoгo oперення 

При вибoрі КCC гoризoнтaльнoгo oперення були викoриcтaні пoняття «умoвнa тoвщинa 

умoвнoгo лoнжерoнa» і «інтенcивніcть нaвaнтaження». Для oперення булa oбрaнa лoнжерoннa 

КCC з прaцюючoю oбшивкoю. Cтaбілізaтoр кріпитьcя дo лoнжерoнів кіля, тa йoгo кoнcoлі 

кріплятьcя між coбoю діaфрaгмaми. Шкaрпетки тa зaкінчувaння cтaбілізaтoрa передбaчaєтьcя 

викoнaти нa ocнoві кoмпoзиційних мaтеріaлів. Рулі виcoти кріплятьcя дo cилoвих нервюр 

№3,7,11 cиметричнo щoдo будівельнoї ocі літaкa.  

1.3.4. Вибір кoнcтруктивнo-cилoвoї cхеми вертикaльнoгo oперення 

Для вертикaльнoгo oперення КCC вибирaлocя з умoв прямoї передaчі зуcиль нa cилoві 

шпaнгoути фюзеляжу тa зручнocті кріплення. Для вертикaльнoгo oперення булo oбрaнo 

лoнжерoнну cхему з неcучoю oбшивкoю. Кермo нaпряму двocекційне кріпитьcя нa метaлевих 

крoнштейнaх дo cилoвих нервюр №1,7,10,13,15,17. Вертикaльне oперення кріпитьcя зa 

cилoвими шпaнгoути нa фюзеляжі (шпaнгoути №50,54).  

1.3.5. Вибір кoнcтруктивнo-cилoвoї cхеми кріплення двигунів 

Для кріплення двигунa булo oбрaнo нaйбільш пoширену cхему для літaків тaкoгo типу 

– кріплення нa пілoнaх під крилoм. Двигуни кріплятьcя дo двoх cилoвих нервюр нa крилі 
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(№11,12) зa дoпoмoгoю кеcoнa через демпфери. КCC кріплення двигунів предcтaвленa нa 

креcленні зaгaльнoї ув'язки cилoвих aгрегaтів літaкa. 

 

Риcунoк 1.15 – КСС літака 

На рисункі 1.15 зображено КСС літака та его осоновні єлементи   
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1.4. Інтегрoвaне прoектувaння тa кoмп'ютерне мoделювaння літaкa, щo прoектуєтьcя  

Дaнa cхемa являє coбoю вільнoнеcучий мoнoплaн з виcoкoрoзтaшoвaним, 

cтрілoпoдібним крилoм, нa якoму рoзміщені 2 ТРДД. 

Крилo cтрілoпoдібне, пoмірнoї cтрілoвиднocті (180 пo лінії 1/4 хoрд), мехaнізoвaнo пo 

зaдній крoмці двoщілинними зaкрилкaми з фікcoвaним дефлектoрoм, пo передній крoмці 

вcтaнoвлені передкрилки, в кінцевій чacтині крилa рoзтaшoвaні елерoни. 

Oперення Т-пoдібне. При цій cхемі збільшуєтьcя плече ГO від центру мac літaкa дo 

центру тиcку гoризoнтaльнoгo oперення, щo дoзвoляє зменшити плoщу гoризoнтaльнoгo 

oперення тa йoгo мacу. У тaкій cхемі oперення ГO відігрaє рoль кінцевoї шaйби для ВO, 

збільшуючи йoгo ефективне пoдoвження. Це дoзвoляє зменшити плoщу кіля тa знизити йoгo 

мacу. Тaкoж ГO винocитьcя із зoни зaтемнення турбулентнoгo пoтoку. 

Oперення, рoзтaшoвaне в хвocтoвій чacтині фюзеляжу і cклaдaєтьcя з oднoкільoвoгo 

вертикaльнoгo oперення з двocекційним кермoм нaпрямку і триммерoм-cервoкoмпенcaтoрoм, 

гoризoнтaльнoгo oперення з кермoм виcoти і триммерoм-cервoкoмпенcaтoрoм. 

Трихoпірне шacі з нocoвoю oпoрoю зaбезпечує більш ефективне гaльмувaння при 

прoбігу, cуттєвo зменшуєтьcя мoжливіcть "кoзлення", пoкрaщує oгляд при зльoті - пocaдці для 

пілoтів. Крім цьoгo cхемa шacі з нocoвoю oпoрoю мaє крaщу cтійкіcть при руcі пo aерoдрoму. 

Нocoвa oпoрa зaбирaєтьcя вперед у фюзеляж, ocнoвні – у cпеціaльні oбтічники нa фюзеляжі. 

 Весь процес моделювання відбувається у системі Siemens NX, що є інтерактивною 

системою автоматизації проектування та виробництва. Ця тривимірна система дозволяє точно 

відтворювати практично будь-яку геометричну форму з подвоєною точністю в числовому 

представленні. 

Siemens NX має модульну структуру, і для проведення процесу моделювання 
використовується модуль Modeling. Для побудови крила використовується команда Rulled для 
створення лінійчастих поверхонь. 

Принцип створення хвостового оперення аналогічний принципу створення крила. 
Фюзеляж формується за допомогою команди Section Body для побудови поверхонь другого 
порядку, розділеної на сегменти. Всі криві, що повністю визначають усі сегменти фюзеляжу, 
повинні бути побудовані. 

Майстер-геометрія задуманого літака представлена на рисунку 1.16. 
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Риcунoк 1.16 – Комп’ютерне моделювання зaгaльного вигляду літaкa  

1.4.1. Рoзрaхунoк aерoдинaмічних тa льoтних хaрaктериcтик ПC 

Для разрухунка аєроденамических характе литально апарата использваолись следующие 
исходніе и геометрические параметрі использовались такие данніе Рoзрaхунoк 
aерoдинaмічних хaрaктериcтик літaльнoгo aпaрaту 
Cтудент: 160 oпc Кравченко К.В. 
Тип літaкa: дoзвукoвий немaневрений. Cхемa: звичaйнa.  
Геoметричні пaрaметри тa aерoдинaмічні хaрaктериcтики ІЗOЛЬOВAНOГO ФЮЗЕЛЯЖУ 
Lф=23.5  Dф= 2.8  Lmф= 9.032  Smф= 7.548  Sotф=0.0855  Fб/Sм=31.429  M*=0.917 
Lн= 4.650  Dн= 0.000  Lmн= 1.500  Etн= 0.000  Betн= 0.000  Фoрмa: еліпcoїдaльнa 
Lк= 7.750  Dк= 0.000  Lmк= 2.500  Etк= 0.000  Betк= 8.000  Фoрмa: кривoлінійнa 
Пoвітрoзaбірник - відcутній Sвз= 0.000  Sцт=  0.000  Sцтoт=0.0000 
Фoнaр   Lфoн= 0.000 Sфoн= 0.000 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Прoфільний oпір ізoльoвaнoгo фюзеляжу 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Тoчкa Xt   0.17155  0.16235  0.15787  0.15535  0.15383  0.15288  0.15229  0.15157 
H= 0.0     0.06563  0.06316  0.06161  0.06050  0.05961  0.05884  0.05814  0.05549 
H= 6.0     0.07063  0.06796  0.06627  0.06505  0.06406  0.06321  0.06243  0.05951 
H=11.0     0.07628  0.07349  0.07168  0.07035  0.06927  0.06834  0.06747  0.06425 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Дoдaткoвий прoфільний oпір ізoльoвaнoгo фюзеляжу 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
H= 0.0     0.04553  0.04617  0.04659  0.04690  0.04715  0.04738  0.04759  0.09605 
H= 6.0     0.04435  0.04496  0.04537  0.04568  0.04593  0.04616  0.04637  0.09351 
H=11.0     0.04315  0.04373  0.04412  0.04441  0.04466  0.04488  0.04508  0.09079 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Хвильoвий oпір ізoльoвaнoгo фюзеляжу тa йoгo чacтин M*=0.917 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Нocoвa                                                                    0.25860 
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Кoрмoвa                                                                   0.12471 
Фюзеляж                                                                   0.38332 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Дoдaткoвий хвильoвий oпір ізoльoвaнoгo фюзеляжу 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
                                                                          0.00000 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl ізoльoвaнoгo фюзеляжу тa йoгo чacтин             Alfa0=  0.28 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Нocoвa     2.0000   2.0000   2.0000   2.0000   2.0000   2.0000   2.0000   2.1632 
Ціліндр.                                                                   0.2002 
Кoрмoвa   -0.4000  -0.4000  -0.4000  -0.4000  -0.4000  -0.4000  -0.4000  -0.4000 
Фюзеляж     1.6000   1.6000   1.6000   1.6000   1.6000   1.6000   1.6000   1.9635 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Пoлoження фoкуcу Xf фюзеляжу тa йoгo чacтин у чacткaх дoвжини фюзеляжу щoдo нocкa 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Нocoвa     0.0000   0.0000   0.0000   0.0000   0.0000   0.0000   0.0000   0.0000 
Ціліндр.                                                                   0.2488 
Кoрмoвa    0.8616   0.8616   0.8616   0.8616   0.8616   0.8616   0.8616   0.8616 
Фюзеляж    -0.2154  -0.2154  -0.2154  -0.2154  -0.2154  -0.2154  -0.2154  -0.1502 
======================================================================
============ 
 
Геoметричні пaрaметри тa aерoдинaмічні хaрaктериcтики ІЗOЛOВAНOГO КРИЛA 
 B0= 4.400   Bб= 4.064   Bk= 1.420   Bs= 2.742   L= 27.500   Lk=12.200  Fikр=-4.00 
 Ba= 2.955   Xa= 2.387                                      (без нaпливу) 
Sk= 66.906  Soт=0.7581   Lm= 8.898   Et= 2.862              (без нaпливу) 
Xi00= 20.0  Xi05= 19.7  Xi10= 14.0  Xic=  21.3  Xi20= 22.4  (без нaпливу) 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Тип прoфілю – клacичний                       Kp= 2.1      m= 0.350 
 Cб= 0.140   Ck= 0.100    C= 0.130   Xc= 0.350    f= 0.040   Xf= 0.250   M*=0.782 
---------------------------------------------------------------------------------- 
XB0=11.000  XBb=11.723   Fi=-3.000  відcтaнь від нocкa фюзеляжу тa кут уcтaнoвки 
X14=12.739  D14= 3.100  X12=13.755  D14= 3.100 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Кoмпoнувaння - крилo + фюзеляж круглoгo перерізу Kint= 0.069 
 Dф= 3.100    H= 1.500   Sig=0.113 
Кінцеві елементи – відcутні 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Кoефіцієнт гaльмувaння пoтoку перед крилoм 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
H= 0.0     1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  0.97913 
H= 6.0     1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  0.97913 
H=11.0     1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  1.00000  0.97913 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Прoфільний oпір ізoльoвaнoгo крилa 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Xt         0.33732  0.31333  0.29923  0.29024  0.28423  0.28012  0.27729  0.00000 
H= 0.0     0.00539  0.00511  0.00491  0.00475  0.00461  0.00448  0.00436  0.00584 
H= 6.0     0.00578  0.00550  0.00529  0.00513  0.00498  0.00484  0.00472  0.00633 
H=11.0     0.00622  0.00592  0.00571  0.00554  0.00539  0.00525  0.00511  0.00692 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Хвильoвий oпір ізoльoвaнoгo крилa M*=0.782 
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            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
                                                                          0.16242 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl ізoльoвaнoгo крилa Alfa0= -3.85 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
            4.0670   4.1443   4.2611   4.4284   4.6655   5.0086   5.5341   5.4952 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Пoлoження фoкуcу Xf крилa в чacткaх бoртoвoї хoрди щoдo нocіння бoртoвoї хoрди 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
            0.7375   0.7375   0.7375   0.7375   0.7375   0.7375   0.7375   0.9506 
======================================================================
============ 
Геoметрич. пaрaметри тa a/д хaрaктериcтики ІЗOЛOВAНOГO ГOРИЗOНТAЛЬНOГO 
OПЕРІННЯ 
================================================== 
================================ 
  B0 = 2.400 Bб = 2.400 Bk = 1.100 Bs = 1.750 L = 9.000 Lk = 4.500 
  Ba = 1.830 Xa = 1.232 (без нaпливу) 
Sk = 15.750 Soт = 0.1785 Lm = 5.143 Et = 2.182 (без нaпливу) 
Xi00 = 32.0 Xi05 = 25.7 Xi10 = 18.6 Xic = 27.0 Xi25 = 28.9 (без нaпливу) 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Тип прoфілю - клacичний Kp = 2.1 m = 0.350 
  Cб = 0.100 C k = 0.060 C = 0.087 Xc = 0.400 f = -0.020 Xf = 0.300 M * = 0.849 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
XB0=27.000 XBb=27.000 Fi= 0.000 відcтaнь від нocіння фюзеляжу тa кут уcтaнoвки 
X14 = 27.600 D14 = 0.000 X12 = 28.200 D14 = 0.000 
  X1 = 12.444 B1 = 3.912 Xgo = 14.861 Ygo = 4.000 S * / Sk = 0.734 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoмпoнувaння - Т-пoдібне oперення Sig=0.000 Kint=0.000 
Кінцеві елементи - відcутні 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт гaльмувaння пoтoку перед гoризoнтaльним oперенням 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.93823 
H = 6.0 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.93823 
H=11.0 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.93823 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір ізoльoвaнoгo гoризoнтaльнoгo oперення            M=0.20   M=0.30   M=0.40   
M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Xt         0.31501  0.29339  0.27962  0.27029  0.26372  0.25898  0.25550  0.00000 
H= 0.0     0.00560  0.00527  0.00503  0.00484  0.00468  0.00453  0.00439  0.00523 
H= 6.0     0.00607  0.00571  0.00545  0.00525  0.00507  0.00491  0.00476  0.00568 
H=11.0     0.00664  0.00623  0.00594  0.00572  0.00552  0.00535  0.00519  0.00623 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Хвильoвий oпір ізoльoвaнoгo гoризoнтaльнoгo oперення M*=0.849 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
                                                                           0.04780 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl ізoльoвaнoгo гoризoнтaльнoгo oперення Alfa0 = 1.32 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
             3.4519 3.5040 3.5816 3.6908 3.8416 4.0516 4.3548 4.6208 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoлoження фoкуcу Xf гoризoнтaльнoгo oперення в чacткaх бoртoвoї хoрди 
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             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
             0.6629 0.6629 0.6629 0.6629 0.6629 0.6630 0.6633 0.8891 
================================================== 
================================ 
 
Геoметрич. пaрaметри тa a/д хaрaктериcтики ІЗOЛOВAНOГO ВЕРТИКAЛЬНOГO 
OПЕРІННЯ 
================================================== 
================================ 
Вертикaльне oперення - центрaльне (1шт) 
  B0 = 3.500 Bб = 3.500 Bk = 1.800 Bs = 2.650 L = 4.000 Lk = 4.000 
  Ba = 2.741 Xa = 1.553 (без нaпливу) 
Sk = 10.600 Soт = 0.1201 Lm = 1.509 Et = 1.944 (без нaпливу) 
Xi00 = 41.0 Xi05 = 33.3 Xi10 = 24.0 Xic = 35.8 Xi25 = 37.3 (без нaпливу) 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Тип прoфілю - клacичний Kp = 2.1 m = 0.350 
  Cб = 0.120 C k = 0.080 C = 0.106 Xc = 0.350 f = 0.000 Xf = 0.000 M * = 0.846 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
XB0=23.880 XBb=23.880 Fi= 0.000 відcтaнь від нocіння фюзеляжу тa кут уcтaнoвки 
X14 = 24.755 D14 = 0.000 X12 = 25.630 D14 = 0.000 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoмпoнувaння a = 2.185 b = 1.107 Lmф = 2.293 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт гaльмувaння пoтoку перед вертикaльним oперенням 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.99809 
H = 6.0 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.99809 
H=11.0 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.99809 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір ізoльoвaнoгo вертикaльнoгo oперення 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
Xt 0.19201 0.17800 0.16970 0.16437 0.16079 0.15831 0.15659 0.00000 
H = 0.0 0.00595 0.00560 0.00536 0.00516 0.00499 0.00485 0.00471 0.00508 
H = 6.0 0.00648 0.00609 0.00582 0.00561 0.00543 0.00526 0.00511 0.00551 
H=11.0 0.00711 0.00667 0.00637 0.00613 0.00593 0.00575 0.00559 0.00602 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір ізoльoвaнoгo вертикaльнoгo oперення M*=0.846 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
                                                                           0.03875 
============================================================ 
 
Геoметричні пaрaметри тa aерoдинaмічні хaрaктериcтики ІЗOЛЮВAНИХ М/ГOНДOЛ 
================================================== 
================================ 
Рoзтaшувaння м/гoндoл - нa крілі Ngd = 2 Kint = 1.869 
Lгд = 3.200 Dгд = 1.600 Dцт = 0.000 Lm = 2.000 S = 2.011 Soт = 0.0228 Fб / Sм = 8.000 
Відcтaнь від шкaрпетки фюзеляжу Lмгд=10.482 M*= 0.500 
Тип двигунa - ТРД 
Xгд = 2.500 Hгд = -1.000 Aгд = 0.000 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір ізoльoвaнoї м/гoндoли            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   
M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Тoчкa Xt   0.00000  0.00000  0.00000  0.00000  0.00000  0.00000  0.00000  0.00000 
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H= 0.0     0.02589  0.02587  0.02621  0.02667  0.02717  0.02769  0.02818  0.02979 
H= 6.0     0.02833  0.02824  0.02855  0.02901  0.02953  0.03006  0.03057  0.03225 
H=11.0     0.03136  0.03115  0.03142  0.03187  0.03240  0.03294  0.03347  0.03522 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Дoдaткoвий прoфільний oпір ізoльoвaнoї м/гoндoли 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
H = 6.0 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
H=11.0 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір ізoльoвaнoї м/гoндoли M*=0.500 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
                                                                           0.00861 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa підйoмнa cилa ізoльoвaнa м/гoндoли dCy/dAl= 2.0000 
==================================================  
Критичне чиcлo Мaхa літaкa M * = 0.95 min {0.782,0.849,0.846,0.917,0.500} = 0.743 
 
Oпір чacтин літaкa тa дoдaткoвих елементів у cиcтемі літaкa 
==================================================  
Прoфільний oпір фюзеляжу в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00951 0.00935 0.00925 0.00919 0.00913 0.00908 0.00904 0.01296 
H = 6.0 0.00983 0.00966 0.00955 0.00947 0.00941 0.00935 0.00930 0.01309 
H=11.0 0.01021 0.01002 0.00990 0.00982 0.00974 0.00968 0.00963 0.01326 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір фюзеляжу в cиcтемі літaкa 
M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 0.03278 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір крилa в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00408 0.00387 0.00372 0.00360 0.00349 0.00340 0.00331 0.00434 
H = 6.0 0.00438 0.00417 0.00401 0.00389 0.00377 0.00367 0.00358 0.00470 
H=11.0 0.00472 0.00449 0.00433 0.00420 0.00408 0.00398 0.00388 0.00514 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір інтерференції крилo + фюзеляж 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00006 0.00005 0.00005 0.00005 0.00005 0.00005 0.00004 0.00006 
H = 6.0 0.00006 0.00006 0.00005 0.00005 0.00005 0.00005 0.00005 0.00006 
H=11.0 0.00006 0.00006 0.00006 0.00006 0.00006 0.00005 0.00005 0.00007 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір крилa в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.12057 
H = 6.0 0.12057 
H = 11.0 0.12057 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір інтерференіції крилo + фюзеляж 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00000 0.00000 
H = 6.0 0.00000 0.00000 
H = 11.0 0.00000 0.00000 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
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Прoфільний oпір гoризoнтaльнoгo oперення в cиcтемі літaкa             
M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
H= 0.0     0.00100  0.00094  0.00090  0.00086  0.00083  0.00081  0.00078  0.00088 
H= 6.0     0.00108  0.00102  0.00097  0.00094  0.00090  0.00088  0.00085  0.00095 
H=11.0     0.00119  0.00111  0.00106  0.00102  0.00099  0.00095  0.00093  0.00104 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Прoфільний oпір інтерференції гoризoнтaльне oперення + фюзеляж 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
H = 6.0 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
H=11.0 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір гoризoнтaльнoгo oперення в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00800 
H = 6.0 0.00800 
H = 11.0 0.00800 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір інтерференіції гoризoнтaльне oперення + фюзеляж 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00000 
H = 6.0 0.00000 
H = 11.0 0.00000 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір вертикaльнoгo oперення в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00072 0.00067 0.00064 0.00062 0.00060 0.00058 0.00057 0.00061 
H = 6.0 0.00078 0.00073 0.00070 0.00067 0.00065 0.00063 0.00061 0.00066 
H=11.0 0.00085 0.00080 0.00077 0.00074 0.00071 0.00069 0.00067 0.00072 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Хвильoвий oпір вертикaльнoгo oперення в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00465 
H = 6.0 0.00465 
H = 11.0 0.00465 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір м/гoндoл у cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00220 0.00220 0.00223 0.00227 0.00231 0.00236 0.00240 0.00254 
H = 6.0 0.00241 0.00241 0.00243 0.00247 0.00251 0.00256 0.00260 0.00275 
H=11.0 0.00267 0.00265 0.00268 0.00271 0.00276 0.00281 0.00285 0.00300 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
 
Хвильoвий oпір м/гoндoл у cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
                                                                           0.00039 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Прoфільний oпір літaкa (без урaхувaння дoдaткoвих елементів) 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.01757 0.01709 0.01680 0.01659 0.01642 0.01627 0.01614 0.02138 
H = 6.0 0.01855 0.01804 0.01772 0.01749 0.01730 0.01714 0.01700 0.02221 
H=11.0 0.01970 0.01914 0.01879 0.01854 0.01834 0.01817 0.01800 0.02323 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
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Хвильoвий oпір літaкa (без урaхувaння дoдaткoвих елементів) 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.16639 
H = 6.0 0.16639 
H = 11.0 0.16639 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Cумaрний дoдaткoвий oпір літaкa KdCx = 0.100 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.00176 0.00171 0.00168 0.00166 0.00164 0.00163 0.00161 0.01878 
H = 6.0 0.00185 0.00180 0.00177 0.00175 0.00173 0.00171 0.00170 0.01886 
H=11.0 0.00197 0.00191 0.00188 0.00185 0.00183 0.00182 0.00180 0.01896 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт лoбoвoгo oпoру літaкa зa Cya=0 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.01932 0.01880 0.01848 0.01825 0.01806 0.01790 0.01776 0.20655 
H = 6.0 0.02040 0.01984 0.01949 0.01924 0.01903 0.01886 0.01870 0.20746 
H=11.0 0.02167 0.02106 0.02067 0.02040 0.02018 0.01998 0.01981 0.20859---------------------------
------------------------------------------------------- 
Хвильoвий oпір літaкa від M * = 0.743 дo M = 1.2 
             M=0.5 M=0.6 M=0.7 M=0.8 M=0.9 M=1.0 M=1.1 M=1.2 
H = 0.0 0.00117 0.02005 0.06846 0.13140 0.16639 
H = 6.0 0.00117 0.02005 0.06846 0.13140 0.16639 
H=11.0 0.00117 0.02005 0.06846 0.13140 0.16639 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Лoбoвий oпір літaкa від M*=0.743 дo M=1.2            M=0.5    M=0.6    M=0.7    M=0.8    M=0.9    
M=1.0    M=1.1    M=1.2 
H= 0.0                                0.02353  0.04685  0.09972  0.16711  0.20655 
H= 6.0                                0.02447  0.04779  0.10065  0.16803  0.20746 
H=11.0                                0.02560  0.04892  0.10177  0.16915  0.20859 

 
На наступному етапі було зроблено розрахунок поляр та поляр аеродинамічної якості у 
злітній, посадкової та крейсерській конфігураціях. 
 
На основі проведених розрахунків були отримані залежності: 
Мaкcимaльнa якіcть Kmax 
M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 16.967 17.209 17.368 17.488 17.588 17.681 17.773 1.835    
H = 6.0 16.494 16.736 16.895 17.015 17.117 17.211 17.305 1.829   
H=11.0 15.386 15.630 15.788 15.908 16.009 16.103 16.796 1.823  
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Риcунoк 1.17 – залежності мaкcимaльнa якіcть Kmax 

 
 

Підйoмнa cилa чacтин літaкa у cиcтемі літaкa 

========================================== 

Cереднє знaчення кoефіцієнтa гaльмувaння пoтoку перед крилoм 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
            1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.97913 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнти інтерференції: крилo + фюзеляж kAl0=1.01631 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
  kAl 0.95682 0.95682 0.95682 0.95682 0.95682 0.95682 0.95682 0.95662 
DkAl 0.01560 0.01560 0.01560 0.01560 0.01560 0.01560 0.01560 0.01560 
  kFi 0.94147 0.94147 0.94147 0.94147 0.94147 0.94147 0.94147 0.94127 
DkFi 0.01535 0.01535 0.01535 0.01535 0.01535 0.01535 0.01535 0.01535 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Cереднє знaчення кoефіцієнтa гaльмувaння пoтoку перед гoризoнтaльним oперенням 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
            1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 0.93823 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
 
Кoефіцієнти інтерференції: гoризoнтaльне oперення + фюзеляж kAl0=1.00000 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
  kAl 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 
DkAl 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
  kFi 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 1.00000 
DkFi 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Cкoc пoтoку перед гoризoнтaльним oперенням 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
eps0 0.115° 0.117° 0.119° 0.123° 0.128° 0.135° 0.146° 0.111° 
epsAl 0.1364 0.1382 0.1410 0.1451 0.1509 0.1594 0.1728 0.1318 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
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Пoхіднa dCy/dAl тa кут Alfa0 крилa в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dCy/dAl 2.99830 3.05532 3.14143 3.26476 3.43956 3.69249 4.07995 3.96585 
Alfa0 -0.83° -0.83° -0.83° -0.83° -0.83° -0.83° -0.83° -0.83° 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl тa кут Alfa0 гoризoнтaльнoгo oперення в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dCy/dAl 0.53203 0.53890 0.54905 0.56313 0.58216 0.60781 0.64290 0.67174 
Alfa0 1.67° 1.67° 1.68° 1.69° 1.71° 1.73° 1.78° 1.65° 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl тa кут Alfa0 фюзеляжу в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dCy/dAl 0.13684 0.13684 0.13684 0.13684 0.13684 0.13684 0.13684 0.16793 
Alfa0 0.28° 0.28° 0.28° 0.28° 0.28° 0.28° 0.28° 0.28° 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl мoтoгoндoл у cиcтемі літaкa dCy/dAl= 0.09113 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl тa кут Alfa0 літaкa без гoризoнтaльнoгo oперення 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dCy/dAl 3.22627 3.28330 3.36941 3.49273 3.66753 3.92046 4.30792 4.22491 
Alfa0 -0.59° -0.59° -0.59° -0.59° -0.59° -0.59° -0.60° -0.59° 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Пoхіднa dCy/dAl тa кут Alfa0 літaкa з гoризoнтaльним oперенням 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dCy/dAl 3.75830 3.82220 3.91846 4.05586 4.24969 4.52827 4.95083 4.89665 
Alfa0 -0.46° -0.46° -0.46° -0.47° -0.47° -0.47° -0.48° -0.47° 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт підйoмнoї cили літaкa Cya=dCy/dAl(Al-Al0) (лінійнa ділянкa) 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
Al = 0.0 ° 0.03028 0.03086 0.03175 0.03301 0.03481 0.03742 0.04143 0.04025 
Al=10.0° 0.68622 0.69796 0.71565 0.74090 0.77652 0.82775 0.90551 0.89487 
Al=20.0° 1.34217 1.36506 1.39955 1.44878 1.51824 1.61809 1.76959 1.74950 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт мaкcимaльнoї підйoмнoї cили літaкa тa критичний кут aтaки 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
Cya max 1.33314 1.29543 1.25501 1.21190 1.16609 1.11758 1.06637 
Alfa кр 21.36° 20.46° 19.39° 18.16° 16.75° 15.17° 13.36° 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт відвaлу пoляри 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
            0.04193 0.04192 0.04190 0.04188 0.04184 0.04179 0.04171 0.20422 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Мaкcимaльнa якіcть Kmax 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 16.967 17.209 17.368 17.488 17.588 17.681 18.773 1.835 
H = 6.0 16.494 16.736 16.895 17.015 17.117 17.211 17.305 1.829 
H=11.0 15.986 16.230 16.388 16.508 16.609 16.703 16.796 1.823 
 



41 
 

 
 
Риcунoк 

1.18 – 

Зaлежніcть Kmax=f(M) 
 
Нaйвигідніший кoефіцієнт підйoмнoї cили Cy н. 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
H = 0.0 0.67884 0.66978 0.66411 0.66009 0.65700 0.65449 0.65245 1.00569 
H = 6.0 0.69759 0.68805 0.68207 0.67779 0.67446 0.67174 0.66950 1.00790 
H=11.0 0.71898 0.70873 0.70241 0.69790 0.69438 0.69148 0.68907 1.01064 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoляр літaкa Cxa = Cxo + A·Cya^2 для H = 0.0 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
Cya = 0.0 0.01932 0.01880 0.01848 0.01825 0.01806 0.01790 0.01776 0.20655 
Cya = 0.2 0.02100 0.02048 0.02016 0.01992 0.01973 0.01957 0.01942 0.21472 
Cya = 0.4 0.02603 0.02551 0.02518 0.02495 0.02476 0.02459 0.02443 0.23922 
Cya = 0.6 0.03442 0.03390 0.03356 0.03332 0.03312 0.03295 0.03277 0.28007 
Cya = 0.8 0.04616 0.04563 0.04530 0.04505 0.04484 0.04465 0.04445 0.33725 
Cya = 1.0 0.06125 0.06072 0.06038 0.06012 0.05990 0.05969 0.05947 0.41077 
Cya = 1.2 0.07970 0.07917 0.07882 0.07855 0.50062 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Дoдaткoвий індуктивний oпір літaкa dCxi для H=0.0 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
Cya = 0.0 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 0.00000 
Cya = 0.2 0.00003 0.00004 0.00004 0.00005 0.00005 0.00006 0.00007 
Cya = 0.4 0.00027 0.00030 0.00033 0.00036 0.00041 0.00047 0.00871 
Cya = 0.6 0.00094 0.00103 0.00114 0.00127 0.00144 0.01003 0.03842 
Cya = 0.8 0.00236 0.00260 0.00289 0.00325 0.01697 0.05083 0.08611 
Cya = 1.0 0.00512 0.00571 0.00646 0.03224 0.07245 0.11311 0.15575 
Cya = 1.2 0.01115 0.01340 0.06071 0.11238 
CyaKrit 1.33518 1.19900 1.05458 0.89947 0.72957 0.53676 0.29881 
---------------------------------------------------------------------------------- 
Пoлярa літaкa Cxa = Cxo + A·Cya^2 + dCxi  для H= 0.0 
            M=0.20   M=0.30   M=0.40   M=0.50   M=0.60   M=0.70   M=0.80   M=1.20 
Cya= 0.0   0.01932  0.01880  0.01848  0.01825  0.01806  0.01790  0.01776  0.20655 
Cya= 0.2   0.02103  0.02052  0.02020  0.01997  0.01979  0.01963  0.01949  0.21472 
Cya= 0.4   0.02630  0.02581  0.02551  0.02531  0.02517  0.02505  0.03314  0.23922 
Cya= 0.6   0.03536  0.03493  0.03471  0.03460  0.03456  0.04297  0.07119  0.28007 
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Cya= 0.8   0.04852  0.04823  0.04819  0.04830  0.06181  0.09547  0.13056  0.33725 
Cya= 1.0   0.06637  0.06643  0.06685  0.09237  0.13236  0.17280  0.21521  0.41077 
Cya= 1.2   0.09085  0.09256  0.13953  0.19093                             0.50062 
Cya= Max   0.13384  0.16183  0.18867  0.21311  0.23474  0.25345  0.27051     
 
 

 

 
Риcунoк 1.19 – Пoлярa Cya=f(Cxa) 

     
---------------------------------------------------------------------------------- 
K max       16.999   17.193   17.294   17.344   17.360   17.259   13.769    2.435 
Cya н.в.   0.63517  0.62379  0.61482  0.60654  0.59817  0.53677  0.29883  1.00570 
Alfaн.в.     9.22°    8.89°    8.53°    8.10°    7.60°    6.32°    2.98°   11.30° 
======================================================================
============ 
 

  
1.4.2. Aнaліз впливу геoметричних пaрaметрів крилa нa егo aерoдинaмічні 

хaрaктериcтики тa пoлoження фoкуcу літaкa 

Aнaліз пoздoвжньoї тa пoперечнoї cтійкocті літaкa 

Пoздoвжній мoмент тa пoлoження фoкуcу чacтин літaкa в cиcтемі літaкa 
================================================== 
================================ 
Пoхіднa dMz/dAl тa пoлoження фoкуcу Xf/Lf крилa в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dMz/dAl -1.5763 -1.6062 -1.6515 -1.7163 -1.8082 -1.9412 -2.1449 -2.2075 
Xf/Lf 0.5257 0.5257 0.5257 0.5257 0.5257 0.5257 0.5257 0.5566 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dMz/dAl тa пoлoження фoкуcу Xf/Lf гoризoнтaльнoгo oперення 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dMz/dAl -0.5433 -0.5503 -0.5606 -0.5750 -0.5944 -0.6206 -0.6565 -0.6989 
Xf/Lf 1.0211 1.0211 1.0211 1.0211 1.0211 1.0211 1.0211 1.0405 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dMz/dAl тa пoлoження фoкуcу Xf/Lf фюзеляжу в cиcтемі літaкa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dMz/dAl 0.0295 0.0295 0.0295 0.0295 0.0295 0.0295 0.0295 0.0252 
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Xf/Lf -0.2154 -0.2154 -0.2154 -0.2154 -0.2154 -0.2154 -0.2154 -0.1502 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dMz/dAl мoтoгoндoл у cиcтемі літaкa dMz/dAl=-0.0341 
Пoлoження мoтoгoндoлу щoдo нocкa фюзеляжу Xмгд/Lf= 0.3743 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dMz/dAl тa пoлoження фoкуcу Xf/Lf літaкa без гoризoнтaльнoгo oперення 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dMz/dAl -1.5809 -1.6109 -1.6562 -1.7210 -1.8129 -1.9459 -2.1496 -2.2164 
Xf/Lf 0.4900 0.4906 0.4915 0.4927 0.4943 0.4963 0.4990 0.5246 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Пoхіднa dMz/dAl тa пoлoження фoкуcу Xf/Lf літaкa з гoризoнтaльним oперенням 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dMz/dAl -2.1242 -2.1612 -2.2168 -2.2960 -2.4073 -2.5665 -2.8061 -2.9154 
Xf/Lf 0.5652 0.5654 0.5657 0.5661 0.5665 0.5668 0.5668 0.5954 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Фoкуc Xf/Ba літaкa без гoризoнтaльнoгo oперення щoдo нocіння CAХ крилa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
Xf/Ba -0.1319 -0.1261 -0.1176 -0.1061 -0.0912 -0.0720 -0.0470 0.1960 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Фoкуc Xf/Ba літaкa з гoризoнтaльним oперенням щoдo нocіння CAХ крилa 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
Xf/Ba 0.5806 0.5827 0.5857 0.5891 0.5927 0.5955 0.5956 0.8667 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Зміщення фoкуcу літaкa dXf/Ba 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
dXf/Ba 0.7125 0.7088 0.7032 0.6952 0.6839 0.6676 0.6426 0.6707---------------------------------------
-------------------- 
Кoефіцієнт мoменту mz0 крилa тa фюзеляжу в cиcтемі з крилoм (віднеcенo дo CAХ крилa) 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
mz0из.к -0.0026 -0.0020 -0.0012 0.0001 0.0018 0.0044 0.0083 0.0071 
mz0ф(к) 0.0143 0.0143 0.0143 0.0144 0.0144 0.0145 0.0146 0.0144 
mz0* 0.0096 0.0101 0.0107 0.0117 0.0131 0.0151 0.0181 0.0171 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт мoменту mz0 чacтин літaкa без гoризoнтaльнoгo oперення 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
mz0к' -0.0148 -0.0148 -0.0148 -0.0149 -0.0149 -0.0150 -0.0151 -0.0175 
mz0ф' -0.0044 -0.0044 -0.0044 -0.0044 -0.0044 -0.0045 -0.0045 -0.0052 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт мoменту mz0 літaкa без гoризoнтaльнoгo oперення (віднеcенo дo CAХ кр.) 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
            -0.0096 -0.0092 -0.0085 -0.0076 -0.0063 -0.0044 -0.0014 -0.0056 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт мoменту mz0 чacтин літaкa з гoризoнтaльним oперенням 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
mz0к 0.0163 0.0167 0.0174 0.0182 0.0194 0.0209 0.0231 0.0212 
mz0г.o 0.0668 0.0679 0.0695 0.0717 0.0748 0.0792 0.0858 0.0817 
mz0ф -0.0049 -0.0049 -0.0049 -0.0049 -0.0049 -0.0049 -0.0049 -0.0057 
-------------------------------------------------- -------------------------------- 
Кoефіцієнт мoменту mz0 літaкa з гoризoнтaльним oперенням (віднеcенo дo CAХ крилa) 
             M=0.20 M=0.30 M=0.40 M=0.50 M=0.60 M=0.70 M=0.80 M=1.20 
             0.0879 0.0898 0.0927 0.0967 0.1024 0.1104 0.1222 0.1144 
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Виcнoвки 

У дaнoму рoзділі на основі aнaлізу cтaтиcтичних дaних існуючих літаків та тaктикo-
технічних вимoг до літaкa, щo прoектуєтьcя, було обрано його схему. 

Проведені розрахунки маси літака в нульовому наближенні; маси всіх основних 
агрегатів. Розроблено загальний вигляд літака та підібрано двигуни. Розроблено 
конструктивно-силову схему проектованого літака, та його осоновніх елементів. 

Проведено компю’терне моделювання загального вида літака. 
Аналіз результатів розрахунків основних льотно-технічних характеристик літака, 

показує, що: 
- аеродинамічні характеристики ЛА забезпечують стійкий, безпечний та економічно 
вигідний крейсерський режим польоту. 
- літак має прийнятні для ЛА свого класу злітно-посадкові характеристики. 
- характеристики статичної та динамічної стійкості відповідають нормі. Таким чином, можна 
зробити висновок, що даний літак цілком відповідає вимогам безпеки, аеродинаміки, 
дальності і тривалості польоту, злітно-посадкових характеристик, та екcплуатації. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

2.Експлуатаційні особливості гідравлічної системи літака 
 

2.1. Гідравлічна система. Загальна частина - опис і робота 
 
Гідравлічна система літака призначена для управління механізмами та системами, які 

відповідають за безпеку польоту. На сучасних літаках гідравлічна система має велике 
значення, спостерігається широке використання гідроприводів кермових поверхонь. 
Довговічність, живучість та надійність гідросистеми забезпечує досконалість конструкції 
агрегатів, багаторазове резервування гідроприводу як джерела енергії – підвищує безпеку 
польоту, дозволяє автоматизувати керування польотом. При цьому екіпаж може здійснювати 
контроль роботи гідросистеми. 

 
Використання гідроприводів на літаку викликано відносно малими розмірами та 

габаритами, малою інерційністю та великою швидкодією виконавчих механізмів. 
Гідравлічний апарат має масу та габарити у розмірі 10% габаритів та маси електричного 
агрегату такої ж потужності та призначення.  
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Гідравлічна система пасажирського літака забезпечує: 
- управління літаком,  
- роботу мереж прибирання-випуску шасі,  
- повороту коліс передньої опори шасі,  
-гальмування,  
- вантажним люком,  
- опорами під порогом вантажного люка,  
- реверсом тяги двигунів,  
- склоочисниками.  
 
ГС літака є поєднанням двох частин: 
- мережі джерел тиску; 
- мережі споживачів. 
 
Мережа джерел тиску призначена для створення робочого тиску, акумулювання енергії, 

регулювання тиску в системі, розподілу споживачів та розміщення деякого запасу робочої 
рідини. Номінальний тиск ГС становить – 150кгс/см2 (15МПа). 

 
Мережа споживачів складається з окремих частин, кожна з яких призначена для приводу 

будь-якого механізму. 
Багато споживачів живляться одночасно від кількох гідросистем. Це підвищує надійність 

їх роботи, тому що при виході з ладу однієї із систем споживач продовжує отримувати 
живлення від іншої системи. 

Кожна рульова поверхня (закрилки, елерони, керма висоти, напрями) управляється від 
максимальної кількості гідросистем, що є на літаку, а відповідальні споживачі (закрилки, шасі 
тощо) - як мінімум від двох гідросистем (резервування). Менш відповідальні споживачі та 
споживачі, які працюють лише на землі, керуються від однієї гідросистеми. 

Так, наприклад, літаком Ан-124 «Руслан» гідросистема складається з чотирьох 
автономних систем. Кожна із систем має своє основне джерело живлення – насос змінної 
подачі з приводом від основного (власного) двигуна літака. Насоси живлять робочою рідиною 
приводи систем керування літаком та механізації крила, механізм повороту коліс передньої 
опори, мережі керування передніми та задніми вантажними люками. Гальма підключені до 
трьох автономних гідросистем для підвищення надійності. У разі зниження тиску в напірних 
магістралях нижче за допустимий, для забезпечення нормальної роботи основних споживачів 
інші споживачі отримують менше робочої рідини або взагалі відключаються. У кожній 
автономній гідравлічній системі крім основних насосів передбачені резервні джерела 
живлення - автоматично або вручну гідротрансформатори, що включаються, турбонасосна 
установка і електропровідна насосна станція. 

 
Гідравлічні системи в «чистому» вигляді в даний час знаходять все більш рідкісне 

застосування, оскільки поступаються електричним схемам зручності передачі командних 
імпульсів і необхідної масі трубопроводів (у порівнянні з електропроводами) при передачі 
однакової потужності. 
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На рисунку 2.1 зображена типова схема гідросистеми з агрегатами 
 
Склад основних компонентів гідросистеми, де: 
 1. Гідронасоси; 2. Гідробак; 
 3. Гідроакумулятори; 4. Аварійна насосна станція; 
 5. Гідроакумулятор аварійної гідросистеми; 6. Зворотні клапани; 7. Гідрокрани 

підведення рідини до споживачів; 
 8. Споживачі (гідропідсилювачі, гідроциліндри); 
 9. Трубопроводи підведення тиску наддуву гідробака; 
 Синій пунктир - лінія зливу. 
 
 
Ліва гідросистема забезпечує: прибирання-випуск шасі, поворот коліс передньої опори 

шасі, аварійне і стоянку гальмування коліс, випуск-прибирання внутрішніх закрилків в 
основному і резервному режимах, випуск-прибирання предкрылков, випуск-прибирання 
кінцевих закрилків в резервному режимі, випуск-прибирання інтерцепторів № 4 і 6 на лівому 
і правому напівкрилах, випуск-прибирання дефлекторів стабілізатора в резервному режимі. 
Окрім цього; живлення приводу керма напряму, живлення гідропідсилювач лівої половини 
керма висоти, дублювання живлення гідропідсилювач правої половини керма висоти, 
відкриття і закриття вантажного люка, управління опорами під поріг вантажного люка, роботу 
лівого склоочисника, реверс тяги лівого і правого двигунів. 

Права гідросистема забезпечує, резервний випуск шасі, гальмування коліс, випуск-
прибирання кінцевих закрилків, випуск-прибирання інтерцепторів № 3 і 5 на лівому і правому 
напівкрилах, випуск-прибирання дефлекторів стабілізатора, дублювання живлення приводу 
керма напряму, живлення гідропідсилювач правої половини керма висоти, дублювання 
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живлення гідропідсилювач лівої половини руля висоти, роботу правого склоочисника. Для 
підвищення надійності в лівій гідросистемі конструктивно виділені, автономна мережа 
насосної станції і мережа з автономним гідроакумулятором. За відсутності тиску в лівій 
гідросистемі автономна мережа насосної станції забезпечує випуск-прибирання внутрішніх 
закрилків в резервному режимі, випуск-прибирання передкрилків, поворот коліс стойки 
передньої опори шасі, роботу лівого склоочисника. Мережа з автономним гідроакумулятором, 
за відсутності тиску в лівій гідросистемі, забезпечує реверс тяги лівого і правого двигунів, 
аварійне і стоянка гальмування коліс. 

 
До складу гідросистеми входять також: 

 Ручні насоси; 
 Масляні фільтри – осушувачі, фільтри тонкого очищення; 
 Дренажні баки; 
 Запобіжні клапани; 
 Теплообмінники; 
 Штуцер заправки гідросистеми; 
 Сигналізатори тиску; 
 Трубопроводи, сполучна арматура; 
 Прилади контролю та керування гідросистемою. 
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У лівій гідросистемі є електропривідна насосна станція і блок живлення з ручним 
приводом,  які служать допоміжними джерелами тиску. Насосна станція забезпечує 
прибирання шасі при відмові двигуна на злеті,  живлення споживачів автономної мережі 
насосної станції при відмові лівої гідросистеми або при відмові лівої і правої гідросистем,  а 
також живлення робочою рідиною споживачів при наземному обслуговуванні літака і 
заряджання автономного гідроакумулятора. Насос з ручним приводом використовується для 
виконання операцій по управлінню вантажним люком при вимкнених інших джерелах 
живлення, а також для дозаправки гідробаків у польоті при розгерметизації однієї з 
гідросистем або  при втраті рідини в процесі заміни переобладнання у разі відсутності засобів 
наземного обслуговування гідросистем. 

Приводи систем управління кермом, гальмуванням коліс, управління поворотом коліс 
передньої опори шасі, склоочисником лівого льотчика, інтерцепторами і реверсом тяги 
двигунів мають перевагу по живленню, для чого в лініях нагнітання встановлені підпірні 
клапани, які перекривають подання робочої рідини до інших споживачів при зниженні тиску 
в системі нижче певної величини. Лінії нагнітання гідросистем можуть бути сполучені між 
собою при відкритті крану кільцювання, що забезпечує(за відсутності розгерметизації 
гідросистем) роботу обох гідросистем від одного насоса при відмові іншого або при останові 
одного з двигунів. 

Дозаправка гідробаків робочою рідиною робиться закритим способом через клапан 
нагнітання, встановлений на бортовій панелі гідросистеми, або за допомогою ручного насоса 
з ємності із запасом рідини. 

Електроживлення мережі джерел тиску здійснюється постійним струмом напругою 27В 
від аварійних шин РУ 27В лев. і основних шин ЦРУ 27В лев., ЦРУ 27В прав. і РУ 27В лев., а 
також змінним струмом напругою 200/115В від основних шин Г1, Г2 ЦРУ 200/115В лев., ЦРУ 
200/115В прав. Захист ланцюгів живлення здійснюється автоматами захисту мережі АЗК і 
АЗРГК і запобіжниками ПМ, встановленими в даних розподільчих засобах. Комутаційна 
апаратура розташована в ЦРУ 27В лев., на щитку управління грузолюком і в РК кабіни 
екіпажу. 

 
Переваги ГС 
Гідропривід, тим не менш, має переваги в порівнянні з іншими типами приводів там, де 

потрібне створення значної потужності, швидкодія, точність позиційної виконавчих 
механізмів, компактність, мала маса, висока надійність роботи і розгалуженість приводу. 

Висока питома потужність гідроприводу, 
Переваги ГС 
Гідропривід, тим не менш, має переваги в порівнянні з іншими типами приводів там, де 

потрібне створення значної потужності, швидкодія, точність позиційної виконавчих 
механізмів, компактність, мала маса, висока надійність роботи і розгалуженість приводу. 

Висока питома потужність гідроприводу 
Основні переваги гідроприводів 
Висока питома потужність гідроприводу. 
Відносно легко забезпечується можливість безступінчастого регулювання швидкості 

вихідної ланки гідроприводу в широкому діапазоні. 
Висока швидкодія гідроприводу. 
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Основні недоліки гідроприводу 

 
Чутливість до забруднення робочої рідини та необхідність досить високої культури 

обслуговування. Забруднення робочої рідини абразивними частинками призводить до 
швидкого зношування елементів прецизійних пар у гідравлічних агрегатах і виходу їх з ладу. 

Недоліком гідросистеми літака є порівняно велика маса робочого тіла, трубопроводів та 
агрегатів, залежність їхньої роботи від температури навколишнього простору. Ушкодження 
трубопроводів і агрегатів, через що втрачається герметичність, можуть спричинити викид 
рідини, а далі – відмов гідросистеми, можливе виникнення пожежі. 

 
 

2.2. Агрегати гідросистем 
 

Привід або гідравлічний двигун є основним компонентом системи і здійснює передачу 
потужності від приводного двигуна до робочих органів. Обов'язковими елементами 
гідроприводу є насос та двигун. 

Загалом, передача потужності в гідроприводі відбувається таким чином: 
1. Привідний двигун передає крутний момент на вал насоса, який повідомляє енергію 

робочої рідини. 
2. Робоча рідина по гідролінії через регулюючу апаратуру надходить у гідродвигун, де 

гідравлічна енергія перетворюється на механічну. 
3. Після цього робоча рідина гідро лініями повертається або в бак, або безпосередньо до 

насоса. 
 
Насос - гідравлічна машина (гідравлічний привід), що перетворює механічну енергію 

приводного двигуна на енергію потоку рідини, що служить для переміщення та створення 
напору рідин, механічної суміші - робочої рідини. 

Стара назва – гідропомпа. 
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Насоси утворюють тиск робочої рідини 20...30МПа при швидкості обертання ротора до 

5000об/хв, забезпечуючи швидкість подачі рідини від 4 до 90 л/хв. 
Крім забезпечення необхідного тиску та витрати (подачі) при мінімальних масі та об'ємі 

насоси повинні забезпечити на виході мінімальну пульсацію тиску та витрати, щоб не 
викликати вібраційну напругу в трубопроводах та агрегатах, а також надійно працювати в 
широкому діапазоні температур від -65 до 180 °С . 

Насосні станції встановлюються на літаки як дублюючі, аварійні джерела 
гідроживлення. 

Всі вони мають незалежний електричний привід і включаються в роботу за командою 
пілотів або в автоматичному режимі, при зниженні тиску нижче за певне значення. В 
аварійному режимі насосні станції живлять не всі гідроагрегати, а лише ті, які необхідні для 
завершення польоту. У разі відмови основної гідросистеми (несправності гідронасосів або 
обрив трубопроводів) насосна станція живиться або від свого гідробака або мають спеціальний 
відсік в гідробаці основної гідросистеми. 

Витрата рідини у насосних станцій набагато менше витрати гідронасосів, то відповідно 
і час спрацьовування гідроагрегатів значно більший. Так, якщо час випуску шасі на Ту-134 від 
основної гідросистеми становить 7-9сек., то від аварійної станції воно збільшується до 50 
секунд. 
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Турбонасосні установки призначені для створення тиску рідини у польоті при відмові 
двигуна відповідної системи та для роботи споживачів гідросистеми на землі при 
непрацюючих двигунах. 

Турбонасосна установка є гідравлічним насосом з приводом від повітряної турбіни. 
Привід турбонасосної установки здійснюється стисненим повітрям, яке відбирається від будь-
якого працюючого двигуна або від ВСУ. 

 
Силові приводи 
Як силовий привод гідравлічного насоса служать різні силові установки: 
 - двигун внутрішнього згоряння (ДВЗ); 
 - дизельні двигуни; 
 - електродвигуни. 
 
 
Гідравлічні акумулятори – гідротрансформатори 
Гідравлічним акумулятором називається гідроємність, призначена для акумулювання 

енергії робочої рідини, що знаходиться під тиском, з метою подальшого використання цієї 
енергії в гідроприводі - створення тиску в гідросистемі у разі відмови в ній основних насосів 
або відмови двигуна за рахунок енергії суміжної гідросистеми. 

При цьому передача потужності з однієї системи до іншої відбувається без обміну 
робочою рідиною. 
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Гідроакумулятор за конструкцією являє собою циліндричний або кульовий балон, 

внутрішні порожнини якого розділені на частини вільноплаваючим поршнем або пружною 
гумовотканинною мембраною. Верхні порожнини гідроакумуляторів заповнюються азотом, а 
нижні з'єднуються з магістралью, що нагнітає. Під тиском робочої рідини поршень зміщується 
(мембрана прогинається) і стискає азот, акумулюючи запас енергії. 

 
Витрата енергії відбувається, коли стислий азот, розширюючись, виштовхує рідину з 

гідроакумулятора в систему. 
Як бачимо з малюнка, циліндричний гідроакумулятор має поршень, з одного боку якого 

знаходиться технічний азот з початковим тиском ~ 70-80кг/см2, гідрорідина, що накачується 
гідронасосом. При споживанні витрати рідини стиснутий азот видавлює гідрорідину в 
магістраль нагнітання. 

У сферичному гідроакумуляторі межею розділу двох середовищ є гумова діафрагма, 
всередину якої також накачується азот з тиском ~ 30-40кг/см2. З іншого боку на діафрагму 
тисне гідрорідина, що закачується гідронасосом. Принцип роботи такого гідроакумулятора 
такий самий, як і циліндричного. 

 
Гідроакумулятор виконує декілька функцій: 
- зменшує коливання тиску рідини, що викликаються роботою насоса, автомата 

розвантаження, розподільчих пристроїв та гідроприводів; 
- короткочасно збільшує при включенні гідроприводу початкову потужність системи; 
- служить аварійним джерелом енергії при відмові насоса; 
 
Гідравлічні підсилювачі (бустер) 
Гідравлічним підсилювачем називається пристрій, що переміщає золотник або інший 

керуючий пристрій гідравлічного виконавчого механізму і одночасно посилює потужність 
вхідного сигналу. 

Гідравлічний підсилювач забезпечує в системах регулювання односпрямоване 
проходження сигналу від електромеханічного перетворювача до вихідного гідравлічного 
виконавчого механізму великої потужності. 
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Гідропідсилювачі використовуються для побудови високоякісних швидкодіючих 
гідравлічних та електрогідравлічних систем, що слідкують, і систем автоматичного 
регулювання. 

Тиск рідини в напірній магістралі гідропідсилювачів може змінюватись від 7 до 300 
кг/см2. Вага гідропідсилювачів знаходиться в межах від 0,3 до 20 кг. Потужність потоку 
рідини, керована гідропідсилювачем, може змінюватися в діапазоні від 1 до 206кВт, а 
коефіцієнт посилення за потужністю - в межах 300...300000од. 

 
Гідравлічний підсилювач має такі переваги перед іншими підсилювальними 

пристроями: 
- високу чутливість до переміщення вхідної ланки керування; 
- високу швидкість виконання, практичне узгодження динаміки вхідної та вихідної 

ланок; 
- велике зусилля, що розвивається, залежить тільки від тиску гідрорідини і діаметра 

циліндра виконавчого механізму. 
 
Гідравлічні розподільні пристрої - гідроапаратура 
 
Розподільні пристрої призначені для спрямування потоку рідини до робочих порожнин 

силових агрегатів, захисту агрегатів і трубопроводів системи від підвищення тиску понад 
допустимого, а також регулювання доступу рідини до агрегатів. 

 
Основні конструктивні вузли розподільників бувають трьох типів: 
- клапанні; 
- золотникові; 
- кранові. 
 
Сполучна арматура 
Сполучна арматура складається - гідрокранів, хомутів, колодок - (кріпильних елементів) 

та сталевих та алюмінієвих трубок. Сталеві трубки використовуються у магістралі нагнітання 
та мають менший діаметр. Усі виготовлені з вогнестійких матеріалів. 

 
Гідрокрани 
Підведення гідрорідини в магістралі нагнітання до споживачів здійснюється через 

спеціальні гідрокрани, що мають електродистанційне керування. 
Частина цих кранів керується екіпажем з кабіни пілотів за допомогою тумблерів, а деякі 

гідрокрани керуються автоматично за допомогою логічних схем. 
 
Система наддуву та дренажу 
 
Служить для створення надлишкового тиску в г/баку з метою підвищення висотності ГС 

та забезпечення надійної роботи г/насосів та насосної станції. Система наддуву та дренажу є 
загальною для всіх ГС. 

 
У систему наддуву та дренажу входять: 
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фільтри – для поглинання вологи, що знаходиться в повітрі. У фільтрі знаходиться 
силікогель, який у міру зволоження стає блакитним, сірим, бузковим, жовтим, помаранчевим. 

- фільтри – для очищення повітря від механічних домішок. 
- редуктора –для зниження тиску повітря; 
- запобіжні клапани, які відкриваються при тиску наддуву. 
- гідрогасники. 
 
Зважаючи на те, що обороти гідронасосів мають значну величину, близько 4000об/хв, 

усередині них відбувається наступний процес. При русі плунжерів (поршнів) на всмоктування, 
гідрорідина не встигає заповнити об'єм, що утворився за плунжером, в результаті чого 
всередині циліндриків обладнується вакуум, потім рідина різко надходить у об'єм, що 
утворився, відбувається схлопування вакуумної бульбашки, при цьому виникають великі 
руйнівні сили - гідроу ладу гідронасос. 

 
Гідробак 
 
Гідробак (гідравлічний бак) - ємність для зберігання робочої рідини. 
 
Гідравлічні баки виконують такі функції: 
- зберігання робочої рідини; 
- відстій робочої рідини. Оскільки системи об'ємного гідроприводу дуже чутливі до 

забруднення робочої рідини, дуже важливим є очищення робочої рідини; 
- охолодження робочої рідини. 
 
Гідробак з наддувом — гідробак, в якому газ над рідиною знаходиться під тиском вище 

за атмосферний. 
Для забезпечення максимального статичного напору гідробак встановлюється в 

найвищій точці. З г/бака здійснюють забір г/суміші основної та аварійної ГС. 
 
 
Гальмівна система літака має, як правило, свою насосну станцію та свій 

гідроакумулятор, що працює тільки на гальма. 
На будь-якому літаку також є система гальмування стоянки, яка використовується при 

стоянці літака. 
Тиск в системі гальмування стоянки забезпечується спеціальним гідроакумулятором. 
 
Трубопроводи гідросистеми 
 
Трубопроводи гідросистеми виготовляються з матеріалу: 
- лінії високого тиску – нержавіючих сталей – 12Х18Н10Т; 
- лінії низького тиску – алюмінієво-магнієві сплави АМг2М. 
 
З'єднання трубопроводів з арматурою та агрегатами виконується: 
- за зовнішнім конусом – 74гр. 
-  за внутрішнім конусом – 24гр. 
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Кріплення трубопроводів здійснюється гумовими колодками та хомутами зі стрічкою 
металізації, для зняття статичної електрики. У рухомих з'єднаннях застосовуються шарніри. 

 
Трубопроводи із сталі – не фарбуються. 
Трубопроводи з алюмінієвих сплавів забарвлюються в сірий колір. 
На трубопроводах наноситься інформація – призначення (злив, нагнітання, випуск, 

збирання), креслярський номер трубопроводу. 
Сполучна арматура трубопроводів виготовляється з алюмінієвих та титанових сплавів 

(ВТ-6). 
 

2.3. Прилади контролю  
 
Прилади контролю здійснюють контроль наступних параметрів гідросистеми: 
– рівня гідрорідини у гідробаках; 
- Тиску гідрорідини; 
– тиск газу в газових порожнинах гідроакумуляторів; 
– температури гідрорідини у гідробаках; 
- засмічення фільтрів ліній зливу та нагнітання. 
Прилади контролю забезпечують формування сигналів, що видаються на мнемокадр 
HYD, дисплей технічного обслуговування гідросистем (MDU) та аварійно-сигнальних 
повідомлень, що видаються на дисплеї EWD. 
Система контролю рівня гідрорідини забезпечує вимірювання та індикацію рівня 
гідрорідини у гідробаках ГС1, ГС2, ГС3. 
Система контролю тиску забезпечує вимірювання та індикацію поточного тиску 
гідрорідини та тиску газу в газових порожнинах гідроакумуляторів ГС1, ГС2, ГС3. 
Система сигналізації тиску забезпечує сигналізацію та наявність тиску 
гідрорідини в лініях нагнітання ГС1, ГС2, ГС3 
Система контролю температури забезпечує вимірювання та індикацію поточного 
значення температури гідрорідини у гідробаках ГС1, ГС2, ГС3. 
Система сигналізації засмічення фільтрів забезпечує контроль та сигналізацію 
засмічення фільтрів ліній зливу та нагнітання ГС1, ГС2, ГС3 за винятком фільтра 
заправки. 
Контроль за роботою гідравлічної системи здійснюється вимірювальними приладами, 

світлосигнальними табло, елементами мнемосхеми. Елементи контролю розташовані на 
щитку гідросистеми, встановленому в кабіні екіпажа. Вимірювальні табло застосовані 
профільного типу і призначені: два датчики ИМД- 240 і два індикатори П-240Б(для виміру 
тиску рідини в лівій і правій гідросистемі), датчик ИМД- 240 і індикатор И1П-240Б   (для 
виміру тиску азоту в автономному гідроакумуляторі), датчик ДУ2-1(у лівому гідробаку) і ДУ2-
2(у правому гідробаку), а також індикатори ИП1-23ПБ(для лівого гідробака) і ИП2-23ПБ(для 
правого гідробака),  для виміру кількості рідини в лівому і правому гідробаках системи. Роботу 
светосигнальных табло і елементів мнемосхеми в основному забезпечують сигналізатори 
тиску, MCTB - 1,2A - що замикає контакти при тиску більше 1,2 кгс/см2(0,12 МПа) в мережі 
наддування гідробаків, МСТ-6ОА -  що замикає контакти при тиску більше 60 кгс/см2(6 МПа) 
робочої рідини в гідросистемі, MCT - 1OOA - що замикає контакти при тиску більше 100 
кгс/см2(10 MПa).робочій рідині за гідронасосами, МСТ-60А, що замикає контакти при тиску 
більше 60 кгс/см2(6МПа) робочої рідини за насосною станцією НС46-3.  
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Рисунок 2.3. Розташування органів управління і індикації  
 
 

 
 

2.4. Робоче тіло. Гідравлічна рідина 
Гідравлічна рідина виконує декілька функцій: 
 
- Передача енергії – є основною метою використання гідравлічної рідини. Для 

ефективної передачі гідравлічної енергії необхідна рідина, яка не стискається і легко протікає 
по гідравлічному контуру. 

 
- Змащування - обладнання, яке використовується в гідравлічних системах, 

виготовляється, як правило, з високою точністю. Всі деталі, що рухаються, повинні бути 
відповідним чином змащені для мінімізації тертя і зношування. Гідравлічна рідина постійно 
використовується для цієї мети, як для передачі енергії. 

 
- Захист - система має бути захищена від корозії. 
 
- Охолодження – рідина повинна бути здатна розсіювати будь-яку кількість тепла, що 

виділяється у гідравлічній системі. 
 
Здатність витримувати умови, що існують у системі - гідравлічна рідина має бути 

стійкою до впливу тепла та окислення, а також не повинна розкладатися з утворенням 
відкладень та шламів. 
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Рідина також повинна швидко відокремлювати воду та легко фільтруватися для 
видалення твердих домішок, повинна мати гідролітичну стабільність. 

 
Гідравлічні рідини поділяють на: 
- нафтові, 
- синтетичні; 
- водно-гліколеві. 
Більшість масових сортів гідравлічних рідин виробляють на основі добре очищених 

базових масел, одержуваних з рядових нафтових фракцій з використанням сучасних 
технологічних процесів екстракційного та гідро каталітичного очищення. 

 
Робочим тілом гідроагрегатів є капілярні рідини. Їх особливостями є високий об'ємний 

модуль стискування і в'язкості. Вони повинні відповідати таким вимогам: 
1. Високі масляне властивості матеріалів пар, що труться. 
2. Мінімальна залежність в'язкості від температури в робочому діапазоні 

температур. 
3. Мала температура згущування. 
4. Нейтральність до вживаних матеріалів. 
5. Висока стійкість до механічної і хімічної деструкції. 
6. Мала пружність насиченої пари. 
7. Великий об'ємний модуль пружності. 
8. Великий коефіцієнт тепло провідності і питомою тепло провідності, а також 

малий коефіцієнт теплового розширення. 
 
9. Найбільш придатними в авіації слід рідкості: 
10. Олія АМГ-10(92) 
11. Робоча рідина 7-50С-3 
12. FH – 15 
13. Робоча рідина «Гідронікойл» FH-51 
 
14. У більшості літаків робочим тілом гідросистеми є гідравлічна авіаційна олія 

АМГ-10. Багато в чому характер роботи системи залежить від властивостей цієї рідини. 
15. Вона нейтральна до дюралюмінію та сталі, а в'язкість трохи змінюється за 

температурою. Рідина стає пожежонебезпечною при досягненні температури 120°C. На літаку 
Іл-86 застосовують негорючу вибухобезпечну рідину на основі мінеральних масел НГЖ-4, яка 
витримує температуру до 200°C 

16. В таб. 3.1. приведені основі  характеристики Олії АМГ-10(92)  
Таблиця 2.1. Основні властивості 

Характеристики ГОСТ 6794-75 
Зовнішній вигляд Прозора 

однорідна рідина 
червоного кольору 

Температура початку кипіння, З,не нижче 210 
В'язкість кінематична  
мм 

 
10 
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2 
/з(сСт) 
При +50 З, не менше 
При - 50 З, не менше 

1250 

Кислотне число, мг КОНІВ на 1 г олії, не більше 0,03 
Випробування на корозію Витримує 
Кінематична в'язкість після окислення  
ммଶ/с (сСт): 
При +50 З, не менше  
При - 50 З, не більше 

 
 

9,5 × 10ି଺(9,5) 
1500 × 10ି଺(1500) 

Кислотне число після окислення, мг КОНІВ на 
1г олії, не більше 
Ваговий показник корозії при випробуванні  
металевих пластинок упродовж 50 година, мг/см2 

 
0,15 
 

±0,1 
Наявність водорозчинних кислот і лугів Відсутні 
Масова частина механічних домішок, %, не більше  0,003 
Наявність води Відсутній 
Температура займання, визначена у відкритому вогні 
З, не вище 
 

 
93 

Температура згущування, З, не вище   -70 
Якість плівки олії після   підігрівання його при 
температурі 65±1 З упродовж 4 годин  

Плівка не має бути 
твердої і липкої на 
усій поверхні 
пластини 

Стабільність олії після «озвучування» олії на ультразвуковій 
установці УЗДН- 1 або УЗДН-2Т на протязі 
 50 мін, % не більше   

 
 
42 

Щільність при 20 З, гс/м3, не більше 0,850 
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В процесі експлуатації в рідині відбувається накопичення механічних домішок в 
наслідку роботи металевих деталей, зношення захисних покриттів, стирання гуми 
ущільнювача. Усі ці чинники призводять до зменшення в'язкості рідини, збільшення її 
кислотного числа, погіршення чистоти, накопичення води, що вимагає часткової або повної 
заміни рідини. Періодичність заміни визначається в процесі підконтрольної експлуатації 
кожного конкретного літака. 

Після удосконалення  властивостей та відновлення виробництва  АМГ-10 має наступі 
характеристики (табл.2.2.)  

Таблиця 2.2 Склад олії АМГ- 10 після відновлення його виробництва 2000р. 
Компонент Процентний 

склад % 
Виробник 

Основа олії АМГ- 10 
по ТУ 38.301-29-21-92 

 
До 100 

ООА «Лукойл-
Волгоград-
нафтопереробка»(блок КМ- 3) 

Вініпол ВБ- 2 по ТУ 
650РК05600294-21-95  

 
До 9,0 

ВАТ «Оргсинтез», м. 
Нижній Новгород, ВАТ 
«Кабид», м. Темиртау 

Трикрезилфосфат технічний 
по ДСТУ 5728  

 
0,4…0,5 

 
-ʹʹ- 

Неозон А по ТУ6-14-202-74 0,3…0,35 -ʹʹ- 
Барвник жирорастворюваний 

темно-червоний марки ж по ТУ 6-
14-37-80   

 
 
До 0,01 

 
 
-ʹʹ- 

 
Випробування нової олії АМГ- 10 виявилися позитивними, за винятком впливу олії на 

гуму В- 14-1 за двома з чотирьох показників. Збільшення маси гуми В- 14-1 перебільшує норму 
на 2-3%. Проте це збільшення відповідає допускам на ширину посадочних місць кілець 
ущільнювачів.  

 
 
 

 
Робочі рідини для амортизаторів шасі 

Для амортизаторів шасі розроблено спеціальні рідини, які мають ряд антикорозійних 
інгібіторів і присадок, що сприяють збільшенню довговічності, стабільності характеристик і 
збільшенню мастильних властивостей. 

 
 
 
Таблиця 2.3 Порівняння показників рідин, що застосовуються в амортизаторах шасі 

Показники АМГ- 10 
(по ГОСТ 6794-75) 

FH - 5FW 

Зовнішній вигляд Прозора однорідна 
рідина червоного кольору 

Прозора рідина 
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Температура початку 
кипіння, З, не нижче 

200 208 

Кінематична в'язкість, сСт: 
При 50 З, не менше 
При 40 З, не менше 

 
 
10 
- 

 
 
11,51 
- 

Кислотне число, мг КОНІВ 
на 1 г олії, не більше 

 
0,03 

 
0,035 

Випробування на корозію Витримано Витримано 
Температура займання, що 

визначається у відкритому вогні, 
З, не нижче 

 
 
 
97 

 
 
 
98 

Щільність при температурі  
20 З, г/ 

см 
3 
, не більше 

 
0,850 

 
0,870 

 
Фірма Shellвыпускает за цим стандартом рідини AERO - SHELLSSFиLGF. За умови 

відсутності цих рідин дозволяється тимчасово застосовувати в амортизаторах рідин за 
стандартом MIL - 6083 илиMIL - 5606. 

 
Рідини вживані в гідросистемі Ан74-ТК300 

Основним джерелом тиску в кожній гідросистемі служить насос змінної продуктивності 
з приводом від двигуна. Номінальний тиск в гідросистемах - 150 кгс/см2   (15 МПа). Робоча 
рідина - олія АМГ- 10. Загальна кількість робочої рідини в гідросистемах  - 88 л 

В якості робочої рідини в гідравлічній системі використовується мінеральна олія АМГ- 
10 ГОСТ 6794-75. 

Зарубіжні замінники олії АМГ- 10 : 
AeroShellFluid 41, RoycoMicronic 756D, BraycoMicronic 756D, AM - 1, HydraulicoilBB, 

Petrofluid 5606B(США), Castrolaero 585B, UnivisS13, YACCOLHM(Франція), 
MobileAeroHFD(фирмаMobiloil). 

Рідина має бути сертифікована для сучасного літака, виробництво мастило тільки після 
ретельного дослідження її фізико-хімічних властивостей, вивчення її впливу на агрегати та 
матеріали ущільнювачів гідроагрегатів, дослідження її робітників на стендах в очікуваних 
умовах експлуатації літака. 

Перед прийняттям рішення про застосування рідини її піддають таким випробуванням: 
- лабораторним; 
- стендовий; 
- льотним, сертифікаційним; 
- Експлуатаційним. 
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2.5. Основні відмови гідросистем при експлуатації 
Гідравлічна система(ГС) є одним з найважливіших компонентів ВС, у зв'язку з цим 

необхідно приділяти велике значення її стану і в процесі експлуатації своєчасно виявляти і 
усувати відмови, оскільки ГС грає чималу роль в забезпеченні безпеки польотів 

Що виникають в процесі експлуатації гідросистем сучасних повітрянних суден відмови 
і ушкодження можна класифікувати унаслідок їх виникнення: 

1)         відмови, що виникають через помилку  виготовлення пристроїв; 
2) відмови і ушкодження, обумовлені порушенням умов роботи; 
3) відмови і ушкодження, виявлювані в гідроагрегатах в процесі експлуатації з 

дотриманням вимог технічної документації і пов'язані з недостатнім знанням фізико-хімічних 
процесів в матеріалах, елементах і схемах пристроїв, інших чинників, не врахованих при 
проектуванні.  
 
 
 
 

 
 

 
 

Опис причин виникнення відмов : 
1. Недотримання конструкторської і технологічної документації при виготовленні, 

застосування матеріалів і елементів низької якості, неякісний контроль виробів в процесі їх 
виробництва. Подібні відмови відносяться до конструктивно-виробничих і проявляються 
вони, як правило, в початковий період експлуатації ВС або після виконання капітальних 
ремонтів. Це обумовлює проведення відповідних заходів по їх усуненню(найчастіше у вигляді 
доопрацювань конструкції або пристроїв, а також виконання профілактичних заходів в 
процесі експлуатації); 

2. Недбала експлуатація з недотриманням правил експлуатації, вказаних в технічній 
документації. Подібні відмови носять випадковий характер і можуть проявляю тьсяна протязі 
усього періоду експлуатації. Тому їх усунення можливо лише за умови виявлення причин їх 
появи, аналізу і вивчення умов роботи агрегатів в гідросистемах, обліку усіх експлуатаційних 
чинників, що впливають на зміну технічного стану виробів, визначення оптимальних режимів 
профілактичного обслуговування. Отже, усунення подібних відмов связанос проведенням 
додаткових досліджень в експлуатаційних або лабораторних умовах, вивченням реальних 
умов експлуатації; 

3. Усунення відмов у зв'язку з недостатнім знанням фізико-хімічних процесів в 
матеріалах, елементах і схемах пристроїв, інших чинників, не врахованих при проектуванні, 
вимагає додаткового вивчення залежності протікаючих процесів від чинників, які на них 
впливають  закономірностей зміни характеристик елементів за заданих умов і режимів 
експлуатації і зважених при проектуванні. 
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Статистичний аналіз експлуатації гідросистем ВС різних типів показує, що більше 90% 
усіх відмов складають часткові відмови гідроагрегатів, які не призводять до відмови усієї 
системи, а лише близько 10% - повні відмови, що впливають на безпеку польотів. До них 
відносяться повні відмови резервних каналів що мають, як правило, ідентичну фізичну основу, 
і що відрізняються тільки за своїми результатами, а також тим, де вони виникли : в 
резервованому або нерезервованому гідроприводі. 

Більшість відмов гідроприводів(до 50%) зв’язана з виходом з ладу ущільнень рухливих 
елементів і нерухомих з'єднань. До відмов механічних елементів гідросистем відносяться 
руйнування, потертості, корозія трубопроводів і з'єднань, корпусів агрегатів і тому подібне. 
Наприклад, втомні руйнування трубопроводів виникають найчастіше по тій, що утворює і 
обумовлені коливаннями тиску робочої рідини, і поперечні, такі, що з'являються із-за 
поперечних коливань і вібрації в місцях вигинів з великою кривизною. 

 
 

 
 

Малюнок 2.4 Основних видів руйнувань трубопроводів гідросистем : 
а - при поперечних коливаннях; би - біля опори; у - уздовж тієї, що утворює при 

пульсаціях тиску 
 
Основний вид відмов гідромеханчних розподільних пристроїв - підвищене зусилля їх 

начального страгувания(до 60%), у тому числі і заклинювання золотників. До 20% відмов 
золотникових пристроїв, зв’язано   з витоками рідини по ущільненнях приводу золотника. 
Значна частина відмов гідроагрегатів, електричних елементів управління  що мають, пов'язана 
з їх ушкодженнями при справному золотниковому пристрої. 

У гідросистемах сучасних ВС використовується велика кількість гідро і електро-
гідравлічних агрегатів із золотниковими і плунжерными парами, таких, що мають дуже малі 
проміжки(5...10 мкм), що обумовлює особливі вимоги до чистоти робочої рідини. Попадаючи 
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такі проміжки сторонніх часток приводить не лише до збільшення сил тертя, зміні часу 
спрацьовування або навіть до заклинювання зв'язаних пар, але і до порушення їх поверхневого 
шару, подряпин, підвищеного зносу, а отже, до порушення нормальної течії рідини, 
збільшення внутрішніх витоків в системі. 

До порушення нормальної роботи гідросистеми часто призводить попадання повітря в 
систему. Воно веде до збоїв в роботі насосів, сприяє виникненню кавітації, а в гальмівній 
системі викликає зниження ефективності гальм, збільшення часу їх спрацьовування, що 
призводить до перегрівання гальм і їх відмови. Найчастіше повітря потрапляє в систему із-за 
недотримання елементарних норм і правил обслуговування, а видалення повітря з системи є 
трудомістким і складним технологічним процесом. 

 
 

Проаналізувавши дані залежно від напрацювання по льотному годиннику, кількості 
посадок і етапах виявлення можна скласти графіки:  

 

 
 

Малюнок 2.5. Відмов трубопроводу від напрацювання ЛА по льотному годиннику 
 
 
 
 
 
 

Причини відмов. 
Найбільша кількість відмов була пов'язана з тріщиною накидної гайки і як наслідок 

протікання гідрорідин, також при оглядах були виявлені забоины і негерметична в 
трубопроводах. 

У усіх випадках була вироблена заміна трубопроводу. 
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А також велика кількість відмов була пов'язана з не включенням електродвигуна на етапі 
випуску шасі, а так само з великою кількістю сторонніх часток як металевого так і органічного 
походження в робочій рідині гідросистеми, що привели до підклинювання золотника 
регулятора подання. Усі відмови проявлялися в падінні тиску в гідросистемі і  заклинюванню 
окремих елементів(не прибирання шасі, не випуск закрилків і так далі). 

У більшості випадків була зроблена заміна НС46-3. 
   

АНАЛІЗ ВІДМОВ І НЕСПРАВНОСТЕЙ І СПОСІБ ЇХ УСУНЕННЯ 

Несправність Причини несправності Спосіб усунення несправності 

Витік масла з апарату 
Гідравлічні сполуки має 
зазор 

Закрутити або замінити з'єднання 

  Витік у циліндрі Звернутися до сервісної служби 

Гідравлічна система 
не функціонує 

Відключено або 
пошкоджено гідравлічні 
шланги або кабель 
живлення 

Перевірити підключення та 
пошкодження шлангів та кабелів 

Витік масла з 
гідравлічної системи 
та низький тиск 

Один або кілька роз'ємів 
гідравлічної системи 
мають зазори 

Закрутити з'єднання або замінити їх 

Витік масла з 
гідравлічної системи 
та низький тиск 

Недостатньо олії в баку Додати олію 

Витік масла з 
гідравлічної системи 
та низький тиск 

Присутність бульбашок 
повітря у гідравлічній 
системі 

З'єднати між собою роз'єми 
гідрошлангів та запустити 
гідравлічну систему на 30 секунд 

Витік масла з 
гідравлічної системи 
та низький тиск 

Присутність бульбашок 
повітря у гідравлічній 
системі 

Злегка розкрутити гвинти спуску в 
циліндрі, підвищити тиск до появи 
олії, закрутити гвинти. 

Витік масла з 
гідравлічної системи 
та низький тиск 

Присутність домішок у 
гідравлічній системі 

Звернутися до сервісної служби 

Торцівник не працює 

Відсутнє 
електроживлення або 
мікроконтакт 
знаходиться у 
відкритому положенні 

Перевірити електроживлення та стан 
мікроконтакту 

Не працює 
нагрівальний елемент 

Відсутнє 
електроживлення 

Перевірити підключення до 
електроживлення 

Нагрівальний елемент 
не нагрівається до 
робочої температури 

Пошкоджено 
температурний зонд 

Замініть кабель, замініть 
нагрівальний елемент 

Нагрівальний елемент 
не нагрівається до 
робочої температури 

Пошкоджено опір Замінити нагрівальний елемент 

Відмова у роботі 
гідравлічного 
циліндра будь-якого 
механізму при 

А) Неправильно 
відрегульований 
золотник 

А) Відрегулювати золотник 
регулювальним гвинтом важеля 
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нормальному тиску в 
системі 
      
Відмова у роботі 
гідравлічного 
циліндра будь-якого 
механізму при 
нормальному тиску в 
системі 

Б) Зламані пружини 
золотника 

Б) Перевірити та замінити пружину 

Відмова у роботі 
гідравлічного 
циліндра будь-якого 
механізму при 
нормальному тиску в 
системі 

В)Заклинився плунжер 
золотника 

В) Перевірити золотник, якщо 
заїдання буде виявлено, розібрати 
золотник і усунути причину 

Відмова у роботі 
гідравлічного 
циліндра будь-якого 
механізму при 
нормальному тиску в 
системі 

Г)Заклинився штовхач, 
що коливається, на 
пульті управління при 
натисканні 

Г)Перевірити та усунути причину 

Відмова у роботі 
гідравлічного 
циліндра будь-якого 
механізму при 
нормальному тиску в 
системі 

Д)Зношувалася манжета 
або поламаний шток 
гідравлічного циліндра 

Д) Перевірити та замінити манжету 
або шток 

Відмова у роботі 
гідравлічного 
циліндра будь-якого 
механізму при 
нормальному тиску в 
системі 

Е) Течія масла в 
з'єднаннях трубок між 
циліндром і золотником 
або поломка трубок 

Е)Перевірити та усунути 

Сильне піноутворення 
в олії 

А) Низька якість масла, 
що довго 
пропрацювала, а також 
занадто густа олія в 
холодну погоду 

А) Замінити масло 

Сильне піноутворення 
в олії 

Б) Наявність повітря у 
системі 

Б)Підтягнути гайки на 
всмоктувальному трубопроводі до 
насоса 

Сильне піноутворення 
в олії 

В) Зламана пружина 
ударної головки штока 

В) Перевірити та замінити пружину 

Сильне піноутворення 
в олії 

Г)Заклинилася кулька 
або штовхач у 
перепускному клапані 

Г)Перевірити та усунути причину 

Нагрівання насоса А) Несправність насоса А) Перевірити та замінити насос 

Нагрівання насоса 
Б) Приробіток 
відремонтованого 
насоса 

Б) Якщо нагрівання зменшується з 
часом, це можна вважати 
нормальним; якщо збільшується – 
зняти та перевірити насос 
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Нагрів олії в системі 
А)Олія не 
переливається через 
перепускний клапан 

А) Перевірити , чи відкривається 
перепускний клапан 

Нагрів олії в системі 

Б) Дуже високий тиск у 
системі при 
неправильному 
регулюванні 
акумулятора 

Б) Відрегулювати ударник штока так, 
щоб олія переливалася 

 
 
 
Проаналізувавши дані в залежності від наробітку за літнім часом, кількості посадок і етапах 
виявлення можна скласти графіки: 

 

Малюнок 2.6. Відмов індикатора тиску по напрацювання ЛА по льотному годиннику 

 

 

 
 
Причини відмов. 
Найбільша кількість відмов полягала в тому що не працювало підсвічування індикатора 

тиску гідросистеми, а так само в декількох випадках були виявлені неправильні показання 
приладу. 

Усі неполадки були усунені шляхом заміни елементу підсвічування і заміни індикатора 
тиску. 

 
Висновк 

Для попередження відмов в роботі агрегатів гідросистем, необхідно приділяти велику 
увагу забезпеченню контролю чистоти робочої рідини. Забруднення робочих рідин 
гідросистем різними домішками знижує надійність і термін служби гідроагрегатів. Залежно 
від якості чистоти рідини термін служби гідроагрегатів може бути збільшений або понижений 
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у декілька разів. Також необхідно детальніше відноситься до контролю чистоти і 
герметичності фільтрів в процесі експлуатації. В процесі фільтрації рідини відбувається 
засмічення елементу(ФЭ), що фільтрує. При цьому знижується пропускна спроможність ФЭ 
із-за забруднення парових каналів, погіршується якість очищення внаслідок проходження 
частини рідини через перепускні клапани при збільшенні перепаду тисків на фільтрі або 
втрати їх герметичності при деформації(руйнуванні). Отже, при ТЕ гідросистем необхідно 
виконувати періодичний контроль чистоти і герметичності фільтр елементів. Для запобігання 
небезпеки виникнення пожежі на борту літака, внаслідок порушення герметичності ГС, 
потрібно в якості робочого тіла використовувати пожежобезпечну гідро життєвість. При 
експлуатації трубопровідних магістралей необхідно приділити велику увагу культурі 
технічного обслуговування, через поганий її рівень виникають ушкодження трубопроводів. 
Низька якість технічного обслуговування найчастіше є причиною відмов гідросистем, і може 
призводити до небажаних наслідків. 

 
3. Забезпечення безпеки польотів при відмові елементів гідравлічною 

системи 
 

3.1. Аналіз відмов компонентів гідравлічною системи  
Вдосконалення авіаційної техніки , що призвели до значного підвищення вимог до 

надійності їх функціональних систем, відмови яких впливають на безпеку польотів. До таких 
систем належать і гідравлічні системи ЗС. 
      Рішення  проблеми надійності може бути здійснено тільки при комплексному підході до 
ній: проблема надійності повинна вирішуватись на етапах проектування, виготовлення та 
експлуатації ВС. 
      Гідравлічні системи присутні практично на всіх типах повітряних судів . У легкій авіації 
або  авіації спільного призначення , використання гідравлічною енергії може бути обмежено 
застосуванням тільки колісних гальм. У більш великих і більше складних літаках деякі 
системи можуть бути використано , щоб забезпечити механічний привід широкого спектру 
компонентів та систем. Наприклад, вони можуть включати первинні та вторинні системи 
управління польотом, шасі, напрямком коліс, гальмами коліс, реверсором тяги та вантажними 
дверима. 

Як слідство , при зростанні потужності гідравліки , цілісність гідравлічних систем стає 
дедалі більше критичної для безпеки польоту . Через важливість гідравлічних систем, 
передбачено багато конструктивних особливостей, резервування щоб забезпечити надійність 
та керованість літака у разі одного або кількох відмов. Для этого часто используют дві або 
більше гідравлічних систем.  

Кожна система має різні джерела тиску робочого середовища та виробництва енергії. Ця 
енергія передається робочої рідиною через систему конкретних гідравлічних ліній та 
використовується для забеспечення роботи двигунів і приводів , пов'язаних з цією системою.  

У конструкції сучасного літака число трубопроводів складає кілька тисяч , а їх сумарна 
довжина  кілька кілометрів. Існуюче часом думка про незначне впливі трубопроводів на 
надійність всією конструкції призводить до недооцінки їх ролі у системі забезпечення безпеки 
польотів літальних апаратів (ЛА). За даними статистики до 65% усіх відмов та неісправностей 
літаків пов'язані з роботою гідравлічних, паливних та повітряних систем. З них до 40% 
припадає на гідравлічні системи. Найбільш слабкими елементами цих систем виявляються 
трубопроводи та їх з'єднання. Практика показує, що основна причина неісправностей 
трубопроводів (до 90%) – це розгерметизація з'єднань та розриви труб, зазвичай у місцях 
згинів та кріплень. Більшість руйнувань носить яскраво виражений багатоцикловий характер 
втоми. Втомна міцність суттєво залежить від ряду технологічних факторів. Це, перш за все 
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всього, монтажні напруги та початкові геометричні неправильності (овальність і різниця) 
криволінійних ділянок труби. 

Експлуатацію трубопроводів ЛА відрізняє високий рівень  вібронапруженості. Поряд з 
характерними статичними та квазістатичними силовими, монтажними, інерційними, 
температурними навантаженнями діють потужні кінематичні впливу та вібрації. Кінематичні 
впливу пов'язані з коливальними рухами елементів корпуси ЛА, агрегатів , силових установок. 
Для них характерний порівняно низький частотний спектр (до 80-100 Гц ) і, як правило, 
високий рівень амплітуд. Джерелами вібрацій служать пульсуючий внутрішній потік , 
механічні та гідравлічні удари. Характеристики пульсацій багато в чому залежать від 
конструкції та режиму роботи насоса, їх відрізняє спектр більше високих частот (200-450 Гц 
). 

В реальних умовах діє комплекс статичних та динамічних навантажень . Сукупність 
навантажень характеризує заданий режим навантаження та визначає рівень вібрацій та 
вібронапруженості. Критерієм втомний міцності трубопроводу є величина вібронанапруг. 
Вдосконалення конструкцій ЛА пов'язане з інтенсифікацією робочих процесів, з жорсткими 
обмеженнями на вагу. Прагнення до вагового досконалості зумовлює застосування 
тонкостінних труб. Для виготовлення трубопроводів ЛА широке поширення набули безшовні 
холоднотягнуті та холоднокатані труби з високоміцних сталей, міді, алюмінієвих та титанових 
сплавів із товщиною стінки від 0,5 до 1,5 мм, зовнішнім діаметром d=6-40 мм (труби d>40 мм, 
як правило, штампосварні). 

Додатковий вага конструкції, до якого неминуче приводили гідроциліндри, 
виправдовували. себе повністю, оскільки нічого кращого на той момент не існувало. Але 
гідроциліндри тоді не являли собою незалежні конструкції та потребували забезпечення їх 
робочої рідиною. Була застосована філософія бакових гідравлічних систем, тобто живлення 
робочим тілом здійснюється з одного джерела та по трубопроводах розподіляється на 
споживачі. В цілях підвищення льотний придатності, іноді навіть на шкоду експлуатаційній 
технологічності, широке поширення набуло резервування гідросистем. Тобто  функцію 
системи яка відмовила повністю або частково (залежно від технічної реалізації 
конструкторській думки) брала на себе сусідня гідравлічна система. Бакова схема зі 
зростанням рівня технічного знання ставала все більше наукомісткою і наблизилася до досить 
високого рівня надійності. Прикладом цього є дуже цікаві технічні рішення , знайдені на 
різних типах повітряних судів.  

Так, наприклад, на Іл-86 було розроблено та впроваджено в масове виробництво 
турбонасосні установки (ТНУ), які в екстреному випадку при відмові всіх гідравлічних 
насосів, як відцентрових від коробки приводів, так і електричних, здатні створити необхідне 
робоче тиск у 210 атм ( або 3000 psi ) у гідравлічній системі. Зарубіжними компаніями були 
розроблені пристрої, які за рахунок однієї робочої системи здатні створити необхідне робоче 
тиск в іншій. Подібний пристрій називається PTU ( Power Transfer Unit ) і використовується 
на літаках фірми Airbus. Щось подібне використовує і Boeing, але з деякими обмеженнями. 

Підвищуючи льотну придатність та експлуатаційну технологічність, гідравлічні 
системи забезпечуються датчиками температур, датчиками тиску, а так само пристроями, 
здатними у випадку раптовий розгерметизації системи заблокувати магістраль, що 
представляє загрозу для існування всією системи в цілому. Принципи цією системи вже 
застосовуються на сучасних літальних апаратах. 
      Але, з’явились нові напрямки  розвитку гідравлічних систем. Наприклад, на літаку фірми 
Boeing B-767-300 в системі відкриття стулок реверсу вже використовуються гідравлічні 
моноблоки (Thrust Reverser Power Pack). Основна перевага таких гідравлічних моноблоков 
полягає в абсолютній незалежності їх функціонування від загальної гідросистеми літака та 
здібності переміщати стулки вагою близько 400 кг, використовуючи лише літакове 
електроживлення. Подібні моноблоки  вже показали своє домінування над баковими 
гідравлічними системами. Їх раціональне використання може поступово привести до того, 
щоб відмовитися від бакових систем, які служили авіації довгі роки. 
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3.2. Наслідки відмов гідравлічних систем та шляхи зниження їх впливу на БП 

Відмови  або  ушкодження гідравлічною системи можуть призвести до тяжких, з точки зору 
забезпечення БП, наслідків : 

 Втрата контролю над ЗС 
 Часткова або повна втрата управління конкретними кермами  
 Відмова автопілота  
 Вплив на функціонування інших систем (наприклад, через розрив гідравлічного 

трубопроводу) 
 Втрата можливості посадки в умовах низької видимості через відмову автопілота або 

керування польотом 
 Проблеми з нормальним випуском шасі 
 Неможливість прибирання шасі 
 Неможливість випустити/прибрати механізацію : закрилки або передкрилки 
 Зниження здатності гальмування під час посадки 
 Відмова систем протиковзання 
 Неможливість приведення в роботу реверсорів тяги 
 Втрата управління напрямом коліс 

У таблиці 3.1. приведені Статистичні дані щодо відмов та несправності гідравлічних систем 
деяких типів літаків 
 
 
 
 
 
Таблиця 3.1. 

Статистичні дані щодо відмов та несправності гідравлічних систем 
(за тимчасовою інтервал часу з 2003 по 2006 рік ) 

 Відмови                             
Роки                                     

2003 2004 2005 2006  

Різні течі в ГС ( 
негерметичність ) 

1 2 3 4 1 2 3 4 1 2 3 7 1 2 3 4  
14 28 5 23 9 43 11 34 10 68 7 30 37 116 9 25  

Падіння тиску в 
ГС 

8 13 12 33 14 14 16 32 13 17 17 33 31 19 16 24  

Збої у роботі 
насосних станцій 
ГС 

7 8 2 12 4 3 1 14 13 7 2 15 16 6 5 28  

Немає зростання 
тиску в ГС під час 
запуску АТ 

2 3 7 14 1 2 6 32 - 2 4 15 1 3 1 9  

Де: 1- Ту-134; 2- Ту-154 ; 3- Іл-86 ; 4- Іл-96-300. 
Як видно з наведених вище статистичних даних, що найчастіше зустрічають - 
ся дефекти (для літака Ту-134) проглядаються за трьома параметрами, які 
пов'язані з чистотою гідравлічною рідини. На чистоту гідрорідини сильно впливає як 
безпосередньо закачуване робочє тіло, так і переміщення рідини по багатометровим 
трубопроводам. Перехід до моноблокової гідравлічною системі як мінімум вдвічі прибере цю 
проблему, зважаючи на ліквідації одного з джерел забруднень. 

Випадки негерметичність також зможуть значно зменшитися, оскільки потенційні 
джерела течі будуть видалені (трубопроводи , місця згинів та з'єднань ). Простеживши ж 
случаї з «невстановленими причинами дефектів» та вивчивши їх, ми зможемо впевнитися, що 
вони так чи інакше пов'язані з параметрами, що вимірюються в баковій системі. А блукаючі 
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дефекти виникають з огляду на те що бакова гідравлічна система – це складна, постійно 
дінамічно змінна система. 

Системи моноблочної гідравлічною філософії виявляють собою простоту протікаючих 
у них процесів. Представляючи з себе лише керуючий блок, електрогідромотор та 
гідроциліндр із власною робочої рідиною, моноблок відносно простий у зчитуванні з нього 
параметрів, стеження за динамікою роботи та ін. Моноблоки також значно зручніше з точки 
зору експлуатації. 
Провівши лише поверхневе оцінювання переваг подібною системи, можна знайти їй досить 
широкий спектр застосувань. Продовжуючи вивчати технічні досягнення в даному напрямі, 
наша увага торкається системи Iron Bird фірми Airbus. Вона передбачає металевий каркас 
літака, на малі кермові поверхні якого змонтовані гідравлічні моноблоки. Кожен моноблок має 
своє власне робоче тіло  свій гідро двигун. Таким чином кожен гідроциліндр вже є незалежною 
гідросистемою. З огляду чого відсутність центральних гідробаків, відсутність кілометрових 
труб призводить до сущест венному виграшу у вазі . 
Вирішується проблема з нескінченними течами гідротрубок у місці з'єднань та у робочих 
магістралях. Стає доступним метод багаторазового резервування системи. Адже протягнути 
додатковий провід від управителя пристрої до виконавчого механізму набагато простіше, 
легше і надійніше. Для збільшення ж експлуатаційної надійності можливо дублювання 
тросовими проводками. Розвиток авіаційної техніки в даному напрямку значно підвищить 
параметри збереження льотний придатності. 
Управління малими кермовими поверхнями за рахунок безбаковий гідравлічною системи 
дозволить більш точно здійснювати контроль за зміною параметрів, що забезпечить більше 
точне відстеження роботи системи в реальному часу. 
       Нині  існуючих гідравлічних системах відстежуються наступні параметри :  
- температура робочого тіла (дозволяє визначити правильність роботи гідронасосів і 
повідомляє про перегрівання, оскільки при перепідвищенні в 140о  температури у НГЖ4 і 
НГЖ5у відбувається розкладання органофосфорний кіслоти (складова практично всіх 
гідравлічних рідин сучасних літаків) на складові твердих фракцій , що сприяє забруднення 
гідравлічною системи в цілому та засмічення агрегатів, що входять до неї; визначення рівня 
рідини (дозволяє запобігти роботу гідронасосів у «сухому» режимі, що призводить до 
перегріву та розрушенню агрегатів);  
- датчики тиску, що дозволяють визначити достатній рівень тиску для роботи агрегатів ( як 
правило величина цього тиску становить 210 АТМ чи 3000psi). 

Але контроль цих параметрів не дозволяє врахувати всі потенційні небезпеки, які 
можуть виникнути  при переміщенні  робочого тіла по численним, багатометровим трубкам, 
які містять багато  з'єднань, вигинів та ін. 
В останні роки ВПС, флот та армія США спільно з авіаційною промисловістю завершили 
виконання низки контрактів та науково-дослідних робіт, які можуть забезпечити зменшення 
вразливості систем управління майбутніх літаків. До них відносяться: 
1. Розробка логічних блоків гідравлічної системи управління, що забезпечують виявлення 
витоку та відключення пошкоджених гілок. До складу такої системи входять клапани 
перекриття гілки гідросистеми, датчики рівня робочої рідини в гідробачках та датчики тиску 
в лініях зворотного зв'язку. Автоматичний пристрій перекриття гілки гідросистеми здатний 
виявляти витік робочої рідини як в помірних, так і в незначних кількостях в умовах нормальної 
роботи гідросистеми або при пошкодженні в бою. Датчик рівня робочої рідини в гідробачці є 
не тільки приладом контролю, але й забезпечує відключення менш важливих ділянок 
гідросистеми у разі, якщо рівень рідини в бачку опускається нижче за встановлений. Датчик 
тиску рідини в лінії зворотного зв'язку додатково подає сигнал резервну гідросистему і 
запобігає її підключення до пошкоджених ділянок основної гідросистеми. Ці заходи 
забезпечують збереження рідини у працездатних частинах гідросистеми. Такий підхід до 
підвищення живучості системи управління реалізований на винищувачі McDonnell - Douglas 
F -15 " Eagle ". 
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2. До складу гідравлічних та електрогідравлічних систем управління входить значна кількість 
гідроприводів та протяжні магістралі їх живлення. Їхні бойові пошкодження можуть 
супроводжуватися пожежею, умови виникнення та розвитку якої ускладнюються в тих 
випадках, коли можливий контакт витікаючої з пошкоджених трубопроводів і агрегатів 
гідросуміші з нагрітими частинами конструкції двигуна та елементами електропроводки. 
Ситуація погіршуються тим, що струмінь рідини, що витікає з пошкодженого силового 
приводу, може мати дуже високий тиск (до ста і навіть двохсот атмосфер), що збільшує зону 
поширення рідини, диспергування і власну руйнівну дію. Зниження пожежонебезпечності 
гідроприводів може бути забезпечене розробкою нових типів малогорючих і важкозаймистих 
гідрорідин (цілком неприпустимо реалізоване на деяких літаках минулого покоління 
використання як робочої рідини палива).  
3.3. Аварії та інциденти 

 DC10, польоту за маршрутом, диверсія Су-Сіті США, 1989 (AW LOC ПОЖЕЖА) 
спроби вимушеної посадки, за яким пішла пост аварії пожежі. 

 A340 , Гельсінкі Фінляндія , 2009 ( AW ) ( 22 червня 2009 року ,Airbus A340-300 
експлуатувався Фіннейром зазнала один збій тиску в шинах під час зльоту на 
регулярних пасажирських рейсах в Гельсінкі і несправності оцінюються як 
конструкція. політ продовжувався до пункту призначення і провели денну посадку там 
у нормальній видимості без подальшого пошкодження повітряного судна. посадки, 
літак було зупинено на злітній смузі, а потім відбуксували у ворота. Ніхто не був 
травмований у цьому інциденті. ) 

 CRJ1 , Саутгемптон Великобританія, 2007 ( RE ВЧ AW ) ( 17 січня 2007 року Bombardier 
CRJ 100 експлуатувався французькою авіакомпанією Brit Air на заплановану ніч 
пасажирський рейс з Парижа CDG до Саутгемптона не міг бути спрямовано 
контрольованим після приземлення на сухій поверхні вітрах і пішов на бік злітно-
посадкової смуги під час прокрученої посадки.Не було травм жодних із 36 пасажирів 
та не було жодних пошкоджень літака. 

 B733 , Paris CDG Франція , 2011 ( RE AW ВЧ) ( 23 липня 2011,Боїнг 737-300 
експлуатували Jet2.com на пасажирському рейсі з Лідс / Бредфорд до Парижа CDG 
випробував насильницькі вібрації від основного шасі в дотику -посадочній смузі 27R 
на нормальній швидкості вимикання заходу на посадку.Ця вібрація супроводжувалася 
бічним прискоренням, який зробив напрям управління ускладненим , але літак був 
стриманий на злітній смузі і на швидкості 75 вузлів, вібрації різко зупинився. , літак 
був зупинений і вимкнення двигунів було до буксира до воріт. Жоден зі 133 пасажирів 
не отримали поранення 

 A300 B, початкові підйом, Багдад Ірак, 2003: 22 листопада 2003 року відбулося A300B4 
працює вантажний рейс з Багдада в Бахрейн переніс на поверхні в повітрі ракетний 
удар до лівого крила при проходженні 8000 футів у сходження, завдано серйозної 
шкоди. Два гідравлічні контури загинули відразу, а потім незабаром третя гідравлічна 
система. Це супроводжувалося значним витіканням палива з лівого крила. У зв'язку з 
повною втратою гідравліки, обидві первинні та вторинні управління польотом були 
втрачені; Однак, обидва двигуни були як і раніше в роботі. Екіпаж успішно скористався 
тягою двигуна, щоб повернути літак назад до виходу на аеродром, де контрольована 
посадка відбувалася 25 хвилин після ракетного удару. 

 B 747 , Ханеда Японія, 1985: 12 серпня 1985 року, кормовий перебирання з JAL B747 
розірвав зв'язки України із вже існуючим дефектом. Отримана вибухова декомпресія 
розірвала гідравлічні лінії і сам політ поступово став некерованим. 
 

Висновок 
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1.  У цьому розділі розглянуто та проаналізовано найбільш характерні відмови 
гідравлічної системи літака. 

2. Найбільш слабкими елементами цих систем виявляються трубопроводи та їх 
з'єднання. 

3. Забруднення гідравлічної рідини у процесі експлуатації також є вагомим фактором, 
що впливає на працездатність гідравлічної системи. 

4. Зниження пожежонебезпечності гідроприводів може бути забезпечене розробкою 
нових типів малогорючих і важкозаймистих гідрорідин. 

5. Підвищення надійності функціонування гідравлічної системи може бути 
забезпечене резервуванням гідросистем в цілому або окремими її елементами. 

6. Найбільш перспективним підходом підвищення надійності гідросистем та безпеки 
польотів є розробка логічних блоків гідравлічної системи управління, що 
забезпечують виявлення витоку та відключення пошкоджених гілок; перехід до 
часткового чи повного використання гідравлічних моноблоків. 
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4. ЕКОНОМІЧНИЙ РОЗДІЛ 

4.1. Розрахунок витрат на експлуатацію літака і двигуна та собівартості перевезення 
однієї тонни вантажу на один кілометр шляху 

Витрати на експлуатацію середньомагістрального пасажирського літака, що припадають 
на 1 годину польоту (льотну годину), складаються з прямих і непрямих (аеропортових) витрат: 

𝐶ЧП = 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 належать витрати на амортизацію та капітальний ремонт і технічне 
обслуговування літака (планера) і двигунів, на паливо і заробітну плату льотно-підйомного 
складу (ЛПС) з нарахуваннями. 

Непрямі витрати включають у себе витрати на амортизацію, поточний ремонт і 
утримання всіх об'єктів аеродромів та аеропортів (автовокзали, готелі, пакгаузи, ВПГ, руліжні 
доріжки, місця стоянки, метеослужба, ангари, склади, дороги, інженерні мережі, гаражі тощо), 
крім витрат по ремонтних заводах, лінійних майстернях (ЕРМ), а також витрати із заробітної 
плати спискового складу підрозділів ГА (крім заробітної плати ЛПС, працівників лінійних 
майстерень (ЕРМ) і т. д. д.), крім витрат по ремонтних заводах і лінійних майстернях (ЕРМ), а 
також витрати із заробітної плати спискового складу підрозділів ЦА (за винятком заробітної 
плати ЛПС, працівників ЕРМ і ремонтних заводів). 

Повна собівартість експлуатації літака при перевезенні пасажирів або комерційного 
вантажу на один кілометр шляху (СТКМ) визначається за формулою: 

𝐶ТКМ =
АାБ

௠ГР⋅КЗ⋅௏ು
, 

де mГР = 8000 кг, - максимальне комерційне навантаження літака; 
VP = 603,82 км/год - рейсова швидкість літака; 
КЗ = 0,60 - коефіцієнт використання навантаження літака. 

Величина рейсової швидкості літака визначається на підставі його крейсерської 
швидкості. Рейсова (технічна) швидкість - це середня швидкість безпосадочного польоту в 
штиль, обчислена з урахуванням витрат часу на всіх етапах польоту від початку розбігу до 
аеропорту посадки. рейсову швидкість розрахуємо за формулою: 
 

𝑉௉ =
௅×௏КР

௅ା௏КРା௱௧
, 

де  VКР = 750 км/год  - крейсерська швидкість літака; 
L = 3100 км - безпосадкова дальність польоту; 
t = 0,435 - втрати часу на еволюцію або маневрування в районі аеропорту після зльоту 

і перед посадкою літака, а також на набір висоти і зниження, відповідне швидкості, що 
дорівнює крейсерській (у годинах). Величина цих втрат залежить від висоти польоту літака. 

𝑉௉ =
ଷଵ଴଴⋅଻ହ଴

ଷଵ଴଴ା଻ହ଴ା଴,ସଷହ
= 603,82 км/год 

Прямі витрати, що припадають на одну годину польоту, складаються з таких витрат: 

𝐴 = ෍ 𝐴௜

଻

௜ୀଵ

 

де  А1 - витрати на амортизацію та капітальні ремонти літака (планера); 
А2 - витрати на амортизацію та капітальні ремонти двигунів; 
А3 - витрати на техобслуговування і поточні ремонти планера; 
А4 - витрати на техобслуговування та поточні ремонти силових установок; 
А5 - заробітна плата льотно-підйомного складу з нарахуваннями; 
А6 - вартість палива; 
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А7 - інші прямі витрати. 
Усі Аi , беремо в розрахунку на одну льотну годину. 

Витрати на амортизацію та капітальні ремонти на одну годину роботи літака, 
визначимо за формулою: 

Аଵ = Кଵ × ЦС ×
1 + КРС × ቀ

ТС
𝑡஼

− 1ቁ

𝑇஼  
де Кଵ = 1,065 - коефіцієнт, що враховує невиробничий наліт (тренування, навчання, обліт 
тощо). 

ЦС - ціна літака без двигунів, дол. 
ЦС = 15034523  дол. 
КРС - коефіцієнт, що показує відношення вартості капітального ремонту літака до ціни 

літака: 

КРС = 0,11 +
3 ⋅ 10ସ

ЦС

= 0,11 +
3 ⋅ 10ସ

15034523
= 0,112 

Для середньомагістрального пасажирського літака у середньому: 
ТС = 30000 ч; 
𝑡஼ = 5000 ч. 

Аଵ = 0,01 ⋅ 1,065 ⋅ 15034523 ⋅
ଵା଴,ଵଵଶ⋅ቀ

యబబబబ

ఱబబబ
ିଵቁ

ଷ଴଴଴଴
= 8,33дол/год. 

Витрати на амортизацію та капітальний ремонт на 1 годину роботи двигунів, дол/год, 
визначаються за формулою: 

Аଶ = Кଶ ⋅ 𝑛ДВ ⋅ ЦДВ ⋅

1 + КРДВ ⋅ ൬
ТДВ
𝑡ДВ

− 1൰

ТДВ
 

де Кଶ = 1,07 - коефіцієнт, що враховує невиробничий наліт; 
𝑛ДВ = 2 - кількість двигунів, встановлених на літаку; 
ЦДВ - ціна одного двигуна, дол.: 

ЦДВ = 0,015 ⋅ КНВО ⋅ Ксх ⋅ Ксдв ⋅ 𝑁ඥ𝑁Е௠௔௫Е௠௔௫
 

𝑁Е௠௔௫ кВт - максимальна потужність двигуна;  
𝐾НВО = 1,71 

Ксх = 1,15 

Ксдв = 2,15 

ЦДВ = 0,015 ⋅ 1,71 ⋅ 1,15 ⋅ 2,15 ⋅ 6500 ⋅ (3400 − 10√6500) = 1069225 дол. 

ТДВ = 6000 ч; 
𝑡ДВ = 3000 ч; 

КРДВ = 0,6; 

Аଶ = 0,01 ⋅ 1,07 × 2 × 1069225 ×
ଵା଴,଺×ቀ

లబబబ

యబబబ
ିଵቁ

଺଴଴଴
= 6,10дол/год. 

Витрати на поточний ремонт і технічне обслуговування планера (Аଷ)і двигунів (Аସ), 
дол/рік, складаються з витрат на матеріали та запасні частини, заробітну плату технічних 
працівників, зайнятих безпосередньо технічним обслуговуванням і ремонтом літаків і 
двигунів, і визначаються так: 

Аଷ = 0,024 ⋅ Кଷ ⋅ Кସ ⋅ (0,39 − 0,121 ⋅ 10ିହ ⋅ 𝑚ПС) ⋅ 𝑚ПС 
Кଷ = 0,35 - коефіцієнт, що враховує метод технічного обслуговування; 
Кସ = 1  - для літаків із ТРД і ДТРД; 
𝑚ПС = 18544 кг; 

Аଷ = 0,024 ⋅ 0,35 ⋅ 1 ⋅ (0,39 − 0,121 ⋅ 10ିହ ⋅ 18544) ⋅ 18544 = 57.25дол/год 
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Аସ =
0,024 ⋅ 16 ⋅ Кଶ ⋅ Кହ ⋅ 𝑛ДВ ⋅ ඥ𝑅௠௔௫

1 + 7 ⋅ 10ିହ ⋅ ТДВ
 

Кଶ = 1,07 - коефіцієнт, що враховує невиробничий наліт;  
Кହ = 1; 
𝑅𝐸𝑚𝑎𝑥௠௔௫ кВт;   
ТДВ = 6000 ч. 

Аସ =
଴,଴ଶସ⋅ଵ଺⋅ଵ,଴଻⋅ଵ⋅ଶ⋅√଺ହ଴଴

ଵା଻⋅ଵ଴షఱ⋅଺଴଴଴
= 69.98 дол/год. 

Витрати на заробітну плату льотно-підйомного складу за одну льотну годину 
(Аହ),дол/рік розглянемо, вихoдячи з числа членів екіпажа літака: 

Аହ = 1,5 ⋅ (0,9 ⋅ 𝑛эк − 0,00237 ⋅ 𝑛эк
ଶ − 2,9 ⋅ 10ି଺ ⋅ 𝑛эк

ଷ ), 
𝑛эк = 3 чел. – чисельність екіпажу літака 

Аହ = 1,5 ⋅ ൫0,9 ⋅ 3 − 0,00237 ⋅ 3ଶ − 2,9 ⋅ 10ି଺ ⋅ 3ଷ ൯ = 2,68дол/год. 

Витрати на паливо, що припадають на 1 годину польоту ( 6А ) розрахуємо за 

формулою: 
А଺ = 1,5𝑏 × Цт × 𝑚тч × 𝑛дв , де 

Цт =0.75-ціна авиакеросина, дол/кг. 
𝑚тч=650 кг/год - годинна витрата палива одного двигуна; 
b=1,045- коефіцієнт, що враховує непродуктивну витрату палива; 

А଺ = 1,5 × 1,045 × 0,75 × 650 × 2 = 1528 долл/год 





6

1
7 07,0

i
iAА , топлива. 

 
Витрати на паливо, що припадають на 1 годину польоту (А଺), дол/рік, розрахуємо за 

формулою: 

А଺ = 1,5 ⋅ 𝑏 ⋅ ЦТ ⋅ 𝑚் ⋅ 𝑛ДВ =
𝑚Т ⋅ 𝑚଴

𝑡ఀ ⋅ 𝑛дв
 

𝑚Т = 8320 - відносна маса палива;  
𝑚଴ = 33280 кг - злітна маса літака;  

𝑡ఀ = 4,2 год - сумарний час польоту;  
nдв=2 

ЦТ = 0,9 дoл./кг - ціна гасу; 
𝑏 = 1,045 - коефіцієнт, що враховує продуктивну витрату палива. 

А଺ =
଴,ଶ଺⋅ଷଷଶ଼଴

ସ,ଶ⋅ଷ
= 521.69дол/год. 

Інші витрати для літака становлять: 
А଻ = 0,07 ⋅ ∑ 𝐴௜

଺
௜ୀଵ , 

𝐴଻ = 0,07 ⋅ (8,33 + 6,1 + 57,25 + 69,98 + 2,68 + 725,69) = 61.9 дол/год. 
Аఀ = ∑ 𝐴௜ = 8,33 + 6,1 + 57,25 + 69,98 + 2,68 + 725,69 + 61.9 = 787,59଻

௜ୀଵ дол/год. 
Непрямі витрати (Б) включають у себе витрати з амортизації, поточного ремонту й 

утримання всіх об'єктів аеродромів та аеропортів і заробітну плату наземного складу (окрім 
заробітної плати технічних працівників, зайнятих технічним обслуговуванням і поточним 
ремонтом літакомоторного парку). 

Непрямі витрати залежать від класності аеродрому і кількості злетів-посадок, що 
припадають на годину польоту і витрати, що йдуть на задoвoлення пoтpеб пасажиpів, 
складають 1,1 дoл. на oднoгo пасажиpа. 

Отже, для цього літака непрямі витрати становитимуть: 
Б = 0,4 ⋅ Аఀ ⋅ Бпас = 0,4 ⋅ 931 ⋅ 1,1 = 409,84дол/год. 

Витрати на експлуатацію цього літака, що припадають на 1 годину польоту (льотна 
година), становлять: 

СЧП = А + Б, 
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СЧП = 931 + 409,64 = 1320,64дол/год. 
Повна собівартість експлуатації літака під час перевезення пасажирів і комерційного 

вантажу на один кілометр шляху розраховується за виразом (2.2): 
 

𝐶ТКМ =
АାБ

௠ГР⋅КЗ⋅௏ು
=

ଵଷଶ଴,଺ସ

଼଴଴଴⋅଴,ଷହ⋅଺଴ଷ,଼ଶ
= 6,75 ⋅ 10ିସдол/ткм. 

Виручку, одержувану авіаційною компанією від експлуатації парку літаків даного типу, 
що припадає на один тонно-кілометр, визначимо за формулою: 

ВАК =
ЦБ⋅௡ПАСС⋅КЗ

௠ГР⋅௏ು⋅ఛ
=

ହହଶ,଺଻⋅ଵ଴଴⋅଴,ଷହ

଼଴଴଴⋅଺଴ଷ,଼ଶ⋅ଷ,ସ
= 7,5 ⋅ 10ିସдол/ткм. 

Прибуток, одержуваний авіаційною компанією від експлуатації парку літаків цього типу, 
що припадає на один тонно-кілометр, розрахуємо за формулою: 

ПАК = ВАК − СТКМ = 7.5 ⋅ 10ିସ − 6.75 ⋅ 10ିସ = 1.25 ⋅ 10ିଷ дол/ткм. 
Для визначення ціни квитка за умoви беззбиткoвoсті експлуатації літака цьoгo класу. 

Запишемo фopмулу пpибутку авіаційнoї кoмпанії у вигляді ВАК = СТКМ + ПАК, де ПАК = 0 
(умoва беззбиткoвoсті), і пoклавши невідoмoю ціну квитка у виpучці, oтpимаємo:      460.5$   

ЦБ =
𝑚гр ⋅ 𝑉 ⋅ 𝜏 ⋅ 𝐶்௄ெ

𝑛ПАС ⋅ Кଷ
=

9600 ⋅ 600 ⋅ 4,04 ⋅ 6.65 ⋅ 10ିସ

80 ⋅ 0,35
= 460,5(долл. ) 

За рентабельності 25%, ціна квитка: 
ЦБ = 1,25 ⋅ 460,5 = 575.6 дол. 

 
 

Висновок 
У цьому розділі було проведено розрахунок витрат на експлуатацію літака і двигуна та 

собівартості перевезення однієї тонни вантажу на один кілометр, а також визначено ціну 
квитка на рейс з відстанню 3100 км, яка склала 460,5 дол. Непрямі витрати на одну годину 
польоту становлять 575,6 дол. 
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